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RESUMO

O presente trabalho apresenta o projeto de umaaeranovida a propulsao
humana, com principal foco nos aspectos de aenmiitad mecéanica de voo e
otimizacao multidisciplinar, sem a intencéo de ¢agsio da mesma.

A primeira etapa do projeto consiste de uma revisBbogréafica, visando
identificar os projetos e realizacbes mais sigaiii@s deste segmento até o
momento.

A segunda etapa consiste do projeto da aeronasey, f@ito em trés etapas:
projeto conceitual, preliminar e detalhado.

No projeto conceitual, define-se a missédo e cordiglio basica da aeronave.

No projeto preliminar, utiliza-se um cédigo de a#atédo multidisciplinar,
composto por um algoritmo de sintese paramétricauteo de otimizacdo. No
algoritmo de sintese paramétrica, aeronaves al@stééio geradas e submetidas a
diversos filtros de restricdes intrinsecamente istg® (como a poténcia biomecanica
disponivel, comprimento maximo de pista, carga miihima, etc) e restricbes de
caracteristicas desejaveis (aerodinamica, estatidid& controle, desempenho,
estruturas, e peso & centragem). As aeronaves aggam por todos os filtros séo,
entdo, armazenadas até compor uma populacdo cniicena. A seguir, dois
critérios de otimizacéo sao escolhidos, de modelaon atender o cumprimento da
missdo dada, para compor a funcdo objetivo queizaidn esta populagdo inicial.
Apés um nuamero suficientemente grande de iteragdealgoritmo de otimizagéo
para adensar a populacdo proxima a fronteira detd?aa aeronave € finalmente
escolhida.

No projeto detalhado, os célculos realizados nitsodi do algoritmo de
otimizacao sédo refeitos com modelos mais refinaddstalhes finais do projeto sé&o
definidos.

Por fim, a aeronave projetada tem suas caractagstierodinamicas, e suas

qualidades de voo verificadas uma ultima vez, peiorde um simulador de véo.

Palavras-chave: Design de aeronave, HPA, Otimizagaaltidisciplinar,

Aerodinamica, Mecéanica de vbo, Simulador de vbo.
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ABSTRACT

This work presents de design project of a humaneped aircraft, with its
main focus on aerodynamics, flight mechanics andtidneciplinary optimization,
with no intention to construct it.

The first project stage consists of a detailedibgshphical review in order to
identify the main and most significant achievementse field so far.

The second stage is the aircraft design, to be dorg steps: conceptual
project, preliminary project, and detailed project.

In the conceptual phase, the aircraft mission aasicbconfiguration are
defined.

In the preliminary phase, a multidisciplinary optzation program is
implemented, through a parametric synthesis modeélan optimization model. In
the former (synthesis model), random aircraft aeegated and subjected to several
filters of intrinsic constraints such as biomeckahiavailable power or maximum
takeoff distance allowed, and desirable constragish as good aerodynamic,
stability & control, performance, structures andigh¢ characteristics. The aircraft
which pass through all the filters are, then, staretil a minimum critical population
number is reached. Next, two optimization criteat®@ chosen to be the objective
function that will optimize the initial populatioso that the mission is accomplished
in the best possible way. After a sufficiently langumber of iterations to thicken the
population next to Pareto’s frontier, the finalcaaft is selected.

In the detailed phase, the calculations made iroftenization routine filters
are recalculated with more refined models and fimaject details are defined.

At last, the designed aircraft has its aerodynaanit flying qualities assessed

through a flight simulator coded by the author.

Keywords: Aircraft design, HPA, Multidisciplinaryptimization, Aerodynamics,

Flight mechanics, Flight simulator.
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1. INTRODUCAO

A notavel evolucdo da aviagcdo no ultimo século empia desde o advento do
primeiro véo controlado de um veiculo mais pesade @ ar até a concepcao de aeronaves
extremamente sofisticadas capazes de quebrar airbado som e cobrir distancias
intercontinentais em curto espago de tempo.

Um particular campo da engenharia aeronautica diealao estudo de aeronaves téao
energeticamente eficientes, que a poténcia geradarp ser humano € capaz de coloca-las
em voo sustentado sem auxilio de energia externarmazenada. Essas aeonaves Sao
conhecidas como HPA (Human Powered Aircrafts).

O presente trabalho tem como objetivo projetar a@nave movida a propulsao
humana, com principal foco nos aspectos de aenmiltad mecéanica de voo e otimizagao
multidisciplinar, sem haver a intencéo de conswuwt@mesma.

A metodologia adotada é aquela proposta por Ragmerdivide o projeto em trés
etapas: Conceitual, Preliminar, e Detalhado.

Na etapa conceitual, a configuracdo geral da aeeovadefinida para restringir o
espaco de aeronaves buscado na etapa de projitoinae o qual é realizado com o auxilio
de uma ferramenta de otimizacdo multidisciplinamcénfase principal nas areas de
aerodindmica e mecanica de v6o. Por fim, no prajetaletalhes, estudos comparativos séo
realizados para incluir pequenas alteracfes pdirardeaeronave final.

Ao final do projeto, um simulador de voo € feitorgaverificar as caracteristicas
aerodinamicas e as qualidades de voo da aeronave.



1.1 Objetivos

O trabalho de formatura em questdo busca sedimastdrases do conhecimento
adquiridos ao longo da graduacdo em Engenhariamecatravés de um trabalho prético, de
duracao de trés semestres.

A aeronave a ser projetada tem como missdo a dgrolacruzeiro e pouso nao-
auxiliado, i.e., dispondo apenas da limitada preflhumana como poténcia disponivel, ser
estavel e controlavel em todos os regimes operaisiate v6o, e apresentar estrutura leve e
resistente.

O projeto serd auxiliado pela programacdo de umigoodde otimizacdo
multidisciplinar, no qual sera possivel analisaedias aeronaves simultaneamente de modo a

escolher aquela que melhor atenda a misséo, darmgtabal.

1.2 Metodologia

A primeira tarefa realizada é o levantamento déexé&acias publicadas na area para a
revisdo e familiarizagdo com o objeto em estudasAgssas etapas, serdo modelados diversos
codigos capazes de avaliar as caracteristicasin@midas (2D e 3D) de uma aeronave, seus
parametros de estabilidade (estatica e dinamiakjular seus carregamentos, pré-dimensionar
sua estrutura e estimar sua massa total, com &dfda de quantificar um critério de
classificacéo entre aeronaves para escolher aquelanelhor cumpre a missao dada, segunda
uma funcéo objetivo definida.

As atividades apresentada acima séo descritasia degnaneira sintetizada.

A) Aerodindmica 3-D Linhas de Sustentacdo Linear (Linear LLT)

Linhas de Sustentacdo N&o-Linear (Non-Linear LLT)

Métodos dos Vortices Discretos (VLM)

B) Mecanica de Voo Célculo de Estabilidade Estética

Calculo de Estabilidade Dinamica

C) Otimizacdo Multidisciplinar Algoritmo de Sintese (projeto paramétrico)

Algoritmos de Otimizacao



D) Human-Powered Aircraft Projeto de HPA (implementacéo das ferramentas desenvolvidas)

E) Simulador de Véo 3-D Simulador de Voo 3D (Linear)

Simulador de Voo 3D (N&o-Linear) - caso haja tempo

Construcéo de um protétipo aeromodelo - caso haja tempo

1.3 Cronograma de Atividades

O cronograma com as atividades propostas encontlatalhado na figura 1.1.

Trabalho de Formatura - Cronograma de Atividades
Escola Politécnica da USP
Aluno: Gustavo Eidji Camarinha Fujiwara

Orientador:Prof. Dr. Otavio de Mattos Silvares RF = Relatério Final
. RP = Relatorio
Data Inicio: 30/08/2010 Parcial
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16
SET | OUT | NOV | DEZ | JAN | FEV | MAR | ABR | MAI | JUN | JUL | AGO | SET | OUT | NOV | DEZ
TarefaS 2010 | 2010 | 2010 | 2010 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011 | 2011
1 Semestre 1 RP RF
1.1 | Programag&o LLT
1.2 | Aprender CFD
1.2a Geragéo Malha
1.2b Simulacéo Fluent
1.3 | Aprendizagem VLM RP RF
2 Semestre 2 ! !
2.1 | Algoritmo de Sintese
2.1a Programagéo
2.1b Integracéo de areas
2.2 | Aigoritmo de Otimizacéo RP RF
3 Semestre 3 ! |
3.1 | Projeto HPA 1 1 1
3.2 | Simulador 3D (Linear)
3.3 | Construgéo Protétipo (talvez)
RF

Entrega Relatorio Final

Figura 1.1- Cronograma de atividades para o trabd¢hformatura




2. NOMENCLATURA AERONAUTICA

Com o intuito de ambientar o leitor a linguagenoaéutica, este capitulo destina-se a
nivelar os conhecimentos e termos basicos largamegitizados neste setor.

A anatomia béasica de uma aeronave convencionai@asia por cinco subsistemas
principais: asa, fuselagem, empenagem, motorpedeepouso, como dispostos na figura 2.1.
Na asa, sdo encontrados dispositivos (superficie®is) com diferentes funcdes: flaps e slats
sdo elementos denominados hipersustentadoresapritam a decolagem e o pouso, que
ocorrem em baixas velocidades, aumentando a sagfentatravés de mecanismos de
aumento do arqueamento do perfil da asa e retardarde descolamento da camada limite
na asa, enquanto os ailerons sdo superficies deoleomue defletem assimetricamente
(exemplo: aileron esquerdo para baixo e aileroaitdippara cima) para controlar o rolamento
da aeronave. A fuselagem, em geral, abriga a Garggr transportada e integra os demais
subsistemas. A empenagem é um conjunto de supsrfé@rodindmicas responsavel por
estabilizar e controlar a aeronave longitudinalirectbnalmente. A empenagem vertical €
composta por uma parte fixa (estabilizador vertiealma parte movel (leme) que controla a
guinada. A empenagem horizontal € composta porparta fixa (estabilizador horizontal) e
outra mével (profundor) que controla a arfagem. @ampropulsiona a aeronave, e é em
geral envolto por uma carenagem aerodinamica deramlainacele, que quando integrada a
asa, é feita através de uma estrutura chamadae pRam fim, o trem de pouso € composto por
um componente principal, sobre o qual se apdiaiarrparte do peso da aeronave, e outra

secundaria responsavel pelo controle direcionad@m

Anatomia do Avido

EMPENAGEM
|
[ Estabilizador Leme \
Vertical (Fixo) (Mavel)

Nacele ¥ Profundor
(Movel)
Estabilizador

FUSELAGEM Horizontal (Fixo)

Aileron (Mével)

J

TREM DE POUSO  TREM DE POUSO ASA
de Nariz Principal

Figura 2.1 — Anatomia do avido



O movimento do avido pode ser representado por wdelm de corpo rigido,
definindo-se 3 eixos e suas correspondentes farcawmentos. Quando esses eixos séo
solidarios ao avido e a origem do sistema de coais esta no centro de gravidade da
aeronave, sdo chamados eixos do corpo (figura)2&x X sai do nariz, eixo Y da asa
direita, e eixo Z para baixo da fuselagem. Commagms e momentos experimentados pelo
avido possuem origem aerodindmica, € comum seidefitro sistema de eixos chamados de
eixos de estabilidade (figura 2.2.b), usualmentdaatbs pela mecanica de vbo, obtidos pela
rotacdo dos eixos do corpo em torno do eixo Yad@ngulo de ataque), respectivamente

associados aos coeficientes adimensionais de @Xc&Y, CZ e momento CR, CM, CN.
Eixos do Corpo Eixos de Estabilidade

Y
Momento de  pforea’yY
Arfagem r

R »e 7
CROMN A%
= =

g Momento de

7 Guinada
Momento de 7
Rolamento Cz, CN
Figura 2.2.a - Eixos do corpo. b - Eixos delabtiade

Um terceiro sistema de eixos utilizado em aerodioarpossui referéncia no vento
(escoamento), chamado eixos do vento (figura 2B)ido através de uma rotacdo fle
(dngulo de derrapagem) em torno do eixo Z a paosr eixos de estabilidade. Nos eixos do
vento, os coeficientes de forca de arrasto CD [glarao vetor velocidade), de forca lateral
CY, e forca de sustentacdo CL (perpendicular amrveelocidade) serdo iguais aos
coeficientes de forgca CX, CY, e CZ sempre que afande derrapageiffor nulo.

Eixos do Vento

Sustentagdo CL |

Arrasto

Forca Lateral CY

Angulo de A1
Derrapagem@/, -
Angulo de aB
Ataque L— 4
4

Figura 2.3 - Eixos do Vento



As principais caracteristicas geométricas de urficasfio descritas primordialmente
pelas caracteristicas geométricas de suas supsrfeérodindmicas (asas, empenagem
horizontal, e empenagem vertical). Um desenho emst8s de uma asa genérica esta disposto
na figura 2.4 para ilustrar a terminologia que d®se sua geometria. A envergadura b € a
distancia medida de uma ponta a outra da asa. & &r& aquela projetada no plano
horizontal, e inclui as por¢cbes onde possa haveerposicao entre a asa e fuselagem, por
exemplo. O comprimento de uma sec¢dao transversijuprada asa € denominado cordac, e é
de grande interesse em trés posi¢cdes principa®da na raiz da asg a corda na ponta, @

a corda média aerodinamica MAC ducuja posicao esta entre a raiz e a ponta. O aragul
enflechamento\ € medido entre o bordo de ataque e uma linhadestaferéncia. O angulo
de diedroI' € medido entre a semi-envergadrura e o planodmigk Existem ainda outros
parametros geométricos de interesse derivados a@snptros definidos anteriormente que
serdo base para descrever importantes propriedadesdindmicas mais adiante. O
alongamento AR é definido pela razdo da area ddrgda de lado igual a envergadura sobre
a area da asa (AR = b?/S). O afilamehté definido pela razdo da corda na ponta sobre a
corda na raizX = ¢/c;) . E finalmente, a corda média aerodindmica MAZL adrda que uma

asa retangular de mesma area teria (MAC = S/b).

2

Alongamento AR = g

Le

Afilamento 4 = =
-

I

Angulo de Diedra

Liwha de ;
arqueamento
Carda Extradorso 9 w395 B
na raiz Bordo R S
de - —— e

Cy - s
Intradorso  Copda e B od}_‘do
e

Suga

corda média
aeradindmica

Corda
na ponta

Semi-envereadura  b/2

Figura 2.4 - Parametros geométricos de uma sujgeaécodinamica

O conceito da aeronave apresentada na figura éhardado convencional, e é um de
inlmeros conceitos possiveis para uma aeronavesaApdesta grande variedade, os
principais subsistemas apresentados na figura 28b g@resentes na maioria dos casos. A
titulo de exemplo, a tabela 2.1 apresenta variaigroacdes possiveis por subsistema e a
figura 2.5, exemplos de alguns conceitos.



Tabela 2.1 - Configura¢fes de subsistemas de ae&®na

Monoplano giz' é é 5 at
Asa Baixa Asa Média Asa Ombro Asa Alta Asa Parasol
Posicdo Biplano e — - =
Vertical Biplano Convencional Sesquiplano Sesquiplano Invertido
Multiplano O] i s (&) e
Triplano Quadriplano

Posi¢do Horizontal . i = -
Alinhadas Stagger Traseiro
Tipo de Estrutura B [ =B ] < ) g \2\ ,
Vigaem  Viga Apoiada Viga Tensionada Box C|I|ndr|ca Romboidal Anular
Balango  (Strut braced) (Wire braced) Plana
N N
Alongamento ﬂ P
AR | Q]D
Baixo Médio
ASA - -
i N N
Afilamento A 1 "|“ﬁ A Q]D QQ A].k
Forma Retangular  Afilada Afllamento Afilamento Eliptica Bat Circular Delta
em ()\ 1) ()\<1 0) Inverso (A>1.0) Composto ()\ 0 0)
Planta N /
Enflechamento WV,
A ‘]% ']% [ 1l
Reta Enflech. Enflech. Enflech. Asa Obliqua Asa M Asa w Bird-like
Positivo (A>0) Negat.(A<0) Variavel
| e T b i
Diedro T Reta Dledro Anedro Gaivota Gaivota Ponta paraCima Canal
r>0 r<o Invertida
Progressdo do Estol § @ %
Eliptica Retangular ~ Pouco Afilada  Médio Afilada  Muito Afilada  Enflech. Pos.
C—— T = Oy = o
Perfil . T
Pouco arqueado Bem arqueado  Bem arqueado Refletido Simétrico  Pouco arqueado
Esbelto Espesso Esbelto Esbelto/Espesso Espesso
f N N f N
j]% 2]& j&& i]b i
ESTABILIZADOR HORIZONTAL Convencional Canard Tandem Triplo Tandem Sem Cauda
Convencional Cauda-T Cauda-V Cauda-H Tripla Boom-Tail High Boom-Tail

ASA-FUSELAGEM

Convenuonal Asa Voadora Blended Wing-Body (BWB)  Lifting Body

TREM DE POUSO

qﬁ%ﬁ%

Triciclo Tail-dragger Skis/Patins




Figura 2.5 - Alguns conceitos de aeronaves

Pode-se observar que a tabela com o resumo das eanfiguracdes de subsistemas
de um avido pode ser combinada para formar divezsoseitos de aeronaves diferentes,
como 0s 6 conceitos apresentados na figura 2.5. tesaricdo mais completa sobre as
diferentes configuragbes e caracteristicas georaétrpor subsistema do avido pode ser
encontrada em RAYMER.



3. REVISAO BIBLIOGRAFICA

O desenvolvimento dos HPAs (Human-Powered Aircedteve sempre intimamente
ligado aos prémios criados no mesmo setor, cortudarde fomentar os projetos na area.

O primeiro voo de uma aeronave inteiramente moaigeaopulsdo humana da qual se
dispde de registros € clamado, sob muita dispatasitio realizado em 1921, por Gabriel
Poulain abordo da aeronave Aviette, figura 3.1landie a conquista do “Prix Peugeot”, criado

pelo industrial francés Robert Peugeot, em 1912.

TS s

Figura 3.1 - Aeronave Aviette, 1921

Em 1936, os engenheiros italianos Enea Bossi eor\dttBonomi realizaram o
primeiro véo abordo da aeronave "Pedalianti" ("pedider"), figura 3.2, dispondo de duas
hélices, capaz de decolar usando energia armazéaadanessada), e planar por meio da
poténcia transmitida por pedais. Segundo MITROVIGHKroblema de peso vazio excessivo
(superior a 100kg) permitia a aeronave voar apeonasurtas distancias, nao obtendo um
desempenho suficientemente satisfatério para receb@rémio italiano dado a quem
completasse um percurso de 1km em voo. Ha regd&@gie 0 mérito de seus vOos se devia,
em grande parte, a distinta forca e resisténdizafido piloto, ndo concebivel por uma pessoa
comum. Outras tentativas realizadas em 1937 e @l9%@aram a alcancar a distancia em v6o
estabelecida de 1km, porém devido a utilizacdorda catapulta que lancava a aeronave a
guase 9m de altura para a decolagem, o prémiedasado a dupla de projetistas.

Figura 3.2 - Trés vistas do veiculo de Bossi-Bonomi
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Aproximadamente na mesma época (1936) na Alematdlagut Haessler e Frank
Villinger projetaram o MUFLI (figura 3.3), um avi&nvencional, monoposto, com hélice
em configuracdo propulsora, capaz de voar, aposlatgm assistida (catapultado por
elastico), por uma distancia de quase 700m a utoeaalle 3m do solo, conquistando o
prémio de 5 mil marcos oferecido pelo Muskelflugtitut (Institute of Muscle-Powered-
Flight) a quem completasse um v6o de 500m em drégetetilinea.

Figura 3.3 - Aeronave MUFLI, 1936

Motivado pelo tema, em 1959, o industrialista Ioité Henry Kremer criou um
prémio (Kremer Prize) oferecendo 50 mil libras aompiro grupo que concebesse uma
aeronave movida a propulsdo humana capaz de pareomr trajeto em formato do digito
“0ito”, por uma distancia de 1 milha (1,6 km), sdispor de energia armazenada.

O primeiro v6o oficialmente autenticado com decetage pouso realizados dispondo
apenas da forgca humana foi realizado em 9 de Nawved#1961, por Derek Piggott a bordo
do Southampton University’'s Man Powered Aircr&fUMPAC), figura 3.4.

Figura 3.4 - SUMPAC da Southampton University, UKSolent Sky Museum

Em 23 de Agosto de 1977, cerca de quase vinte @pds a criagdo do prémio, o
engenheiro aeronautico Dr. Paul B. MacCready e oHeter B. S. Lissaman, ambos da
empresa mundialmente famosa AeroVirnment criada acCready conquistaram o
primeiro Prémio Kremer, em Shafter, Califérnia-EUZgm a aeronave Gossamer Condor
(figura 3.5), um canard de longarinas de alumininleneras partes feitas de polimeros. O

recorde foi estabelecido no avido pilotado pelostecamador Bryan Allen. O mesmo prémio
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foi oferecido ao 1° grupo ndo-americano, tendo stdoquistado pela aeronave alema
MUSCULAIR projetada por Glnter Rochelt, apenas &8v1l

Figura 3.5 - Gossamer Condor [JOURNAL OF THE IHPVA]

Logo apos a conquista do 1° Kremer Prize por Maaireom o Gossamer Condor,
foi instituido o 2° Kremer Prize, possuindo a maicemiacédo j& oferecida a um HPA (100
mil libras), desafiando a travessia do Canal dadilan(35,8km) abordo de um HPA. Ao
contrario do que se imaginava de que se levariamo®®R20 anos para a conquista do 2°
prémio, com algumas modificacbes e melhorias ena dm Gossamer Condor, em 12 de
Junho de 1979, MacCready receberia seu segundod”kKaemer, desta vez realizando o
provavel voo mais famoso de um HPA na historia. @o@ossamer Albatroz (figura 3.6),
Bryan Allen atravessou o Canal da Mancha na Ingkgtpercorrendo cerca de 35,8km a uma
altura média de 1,5m. O voéo teve duracdo de 2h48mima velocidade maxima de 29km/h,
requerendo uma poténcia entre 250 e 300W ao plata.estrutura feita de fibra de carbono,
com nervuras de poliestireno expandido, era redeegtor um fino filme plastico (PET),
contribuindo para seu notavel peso vazio de 32&gdd voado com um peso total de
aproximadamente 100kg, incluindo o piloto a borlaaeronave encontra-se atualmente no

Museum of Flight, em Seattle, Washington nos Estddtudos.

Figura 3.6 - Gossamer Albatroz
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Apés a conquista do 2° Kremer Prize, foi institualasérie de prémios “Kremer
International Competition for World Speed Recorddg&rencedo um montante total de £ 100
mil, a serem distribuidas em £ 20k para o primkEif® a completar um percurso retilineo de
1500m em menos de 3minutos, e £ 5k para cada remardista que superasse 0 recorde

anterior por uma margem minima de 5%. Os recorstabelecidos encontram-se abaixo.

- Maio, 1984 > Monarch B (MIT — Drela/Langford). Piloto: Frank&abino (30 km/h)

- Julho, 1984 - Bionic Bat (MacCready). Piloto: Parker &aeady

- Agosto, 1984> Musculair I. Piloto: Holger Rochelt

- Dezembro, 1984> Bionic Bat (Mac Cready). Piloto: Bryan éti

- Outubro, 1985> Musculair II. Piloto: Holger Rochelt 48 km/h)

Figura 3.7 - Monarch B do MIT, 1984

No inicio dos anos 80, os alunos de graduacdo egmadsiacdo do MIT
(Massachusetts Institute of Technology) se juntasemgrupo de designers de aeronaves
movidas a propulsdo humana, sob comando do professdark Drela. O primeiro HPA
desenvolvido foi o Monarch B (figura 3.7), destioaal bater o recorde do Kremer Prize de
Velocidade. Apés o Monarch B, outro projeto foiciado com o objetivo de bater outros
recordes de HPA mais amplos. O inicio do projetdesecom o Light Eagle, um protétipo de
43kg que viria a ser substituido pela versdo deededa aeronave, o Daedalus 87, avido
convencional de 31kg testado em 1988. Ainda em ,198&lia 23 de Abril, o Daedalus 88,
figura 3.8 [NASA], recebeu o0 reconhecimento da FMFédération Aeéronautique
Internationale), responsavel por todos os recamgwdiais em esportes aéreos, aerondutica e
astronautica, pelo vb6o mais longo (3h54min) e nassante (115,11km) de um HPA, ao
percorrer o trajeto de Iraklion, na ilha de Cré&aécia) para a ilha de Santorini, véo feito por
Daedalus (na mitologia grega) e pilotado pelo sfialiolimpico Kanellos Kanellopoulos. O

vOo terminou a 7m da praia de Perissa em Santapis problemas na estrutura do tailboom
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da cauda devido ao forte vento. Com a perda deatenb avido arfou levantando o nariz, e
uma nova rajada causou a falha estrutural da loregprincipal da asa. O ciclista nadou até a

praia.

Figura 3.8 - Daedalus do MIT [DORSEY,GARY]

Outro esforgo recente feito em aeronaves movidasropulsdo humana inclui
mecanismos de batimento de asas (“flapping wing8"HRwibes também conhecidos por
ornitopteros. A figura 3.9 ilustra a aeronave “Srigwd” desenvolvido pelo professor James
DelLaurier e um time dBniversity of Toronto do Canada, a qual completouudo no dia 2
de Agosto de 2010 por 19,3 segundos com o mecardenzater de asas, fato esse sendo
analisado pela FAI para o estabelecimento de urm nesorde internacional como primeiro

HPA a voar batendo asas.

Figura 3.9 - “Snow Bird” da University of Toronto
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Apesar dos HPAs mais importantes terem sido descait longo deste capit, na
tabela 3.1 estdos HPAsrelevantesdesde o surgimento do projeto dos mesmos, Ct

objetivo de se observar uma tendéncia cronolégigarojeto conceitual das aerona

Tabela 3.1 HPA's mais importantes da histc

i Avido
Ano | Pais Nome _ _ _ Foto
Enver. Area Peso Vazio Config
I I Convencional
1921 Aviette 6,00m 12,08m? 91kg Bicicleta
FRA
Sem empenagem vert
Convencional
1935 .ITAI Pedaliante 17,7m 23,2m?2 100kg Tratora
Asa Alta
- Convencional
1936 | - MUFLI - - - Propulsora
ALE Asa Alta
HIE Convencional
1961 SUMPAC 24,4m 27,9m? 58,1kg Propulsora
UK Asa Alta
HIE; Convencional
1961 Puffin | 25,6m 30,7m? 53,5kg Propulsora
UK Asa média
ng Convencional
1965 Puffin Il 28,3m 36,2m? 63,5kg Propulsora
UK Asa média
HIE Convencional
1969 LiverPuffin 19,5m 28,3m? 63,5kg Propulsora
UK Asa Alta
Asa Voadora
)
Reluctant Propulsora
1955 EE . 9,5m - 17,7kg P .
UK Phoenix Empen. vertical central
e Winglets
Convencional
Qo ) Propulsora
1966 Linnet | - - - .
JAP Hélice na emp. hor.
Asa Baixa
. Twin Boom
1967 | Malliga 26,0m - 51,2kg Propulsora
AUS Asa Baixa
HIE Convencional
1971 SM-OX - - - Propulsora
UK Asa Média
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Convencional

m Propulsora
1971 Dumbo 36,6m - - .
UK Asa Baixa
Biposto (2 assentos)
Convencional
m Propulsora
1974 Mercury 36,6m - - .
UK Asa Baixa
Biposto (2 assentos)
ng Convencional
1975 Jupiter 24,3m 27,9m? 66,2kg Propulsora
UK Asa Média
Hls Convencional
1972 Wright 25,9m 48,4m?2 43kg Propulsora
UK Asa Média
Hla Convencional
1972 Toucan 42,4m 64,7m?2 109,3kg Propulsora
UK Asa Média
. Convencional
1975 Egret A - - - Propulsora
JAP Asa Baixa
. Convencional
1976 Stork - - - Propulsora
JAP Asa Média
. Convencional
1978 Ibis A - - - Propulsora
JAP Asa Média
Convencional
I I Hurel's
1974 . 42,0m - - Propulsora
ERA Aviette
Asa Parasol
Biplanc
= Canard
1972 | =— | BURD (MIT) 19,2m 59,5m? 50,8kg Propulsora
EUA Biposto (2 assentos)
[ = Convencional
1977 | =—— ICARUS - - - Propulsora
EUA Asa Baixa
Convencional
% Tratora
1978 MK 1l 24,4m - 86kg
UK Asa Alta
3 Convencional
ﬁ Newburry
1975 . 42m 18,4m - Propulsora
Manflier

UK

Asa Média
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Canard
= Gossamer | 29,7m(as¢ | 45,3m?(asa
1977 | =—— 32kg Propulsora
EUA Condor 6,7m(HT, ) 5
Rolagem por torgéo as;
Canard
= Gossamer
1979 | =—— 29,7m 45,3m? 32kg Propulsora
EUA Albatross
Rolagem por torgdo asa
= Chrysalis Biplano
1979 | =—— 22,9m - -
EUA (MIT) Tratora
m Convencional
1982 Phoenix 30,5m - 38,5kg Tratora
UK Wingtips p/ Baixo
= Convencional
1983 | =—— Bionic Bat 16,9m 13,8m?2 32,7kg Propulsora
EUA Asa Alta
- Convencional
1984 | — Musculair | - - 28kg Propulsora
ALE Asa Alta
- Convencional
1985 | —— | Musculair Il - - - Propulsora
ALE Asa Alta
. Convencional
1990 Swift A - - - Propulsora
JAP Asa Alta
. 13m2(frent
. . ( Tandem
1988 Boffin Coffin 13,7m e) 57kg
NEW ) Propulsora
11ma(tras)
Convencional
BE= | Dpaedalus 88
1988 | =—— T 34m 30m3 31kg Tratora
EUA Asa Alta
- Convencional
1989 | — Velair 89 - - - Propulsora
ALE Asa Parasol
Convencional
m Airglow
1990 HPA 26,2m 23,6m?2 31kg Propulsora

UK

Asa Alta
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4. MODELOS FiSICO E MATEMATICO

4.1 AERODINAMICA

A principal funcdo dos codigos de aerodinamica eéliav as forcas e momentos
aerodindmicos que surgem em uma dada geometriaile para uma dada condi¢do de
escoamento. Na pratica, deseja-se obter o CLm&fi¢mnte maximo de sustentacdo 3D), a
curva polar de arrasto (curva CL x CD), a curvantamento de arfagem com angulo de
atague (Cm xi) para a aeronave, e o gradiente de downwash eigaeda asa (para calculos
de estabilidade e controle, que necessitam do desimwo estabilizador horizontal).

Para tanto, ha dois grandes blocos de cédigosiaéroitos: 2D e 3D.

O cébdigo 2D utilizado é o XFOIL, largamente utililana indUstria aeronautica como
ferramenta de sintese e analise viscosal/inviscelapetfis. Ja os codigos 3D serdo
implementados pelo autor com os métodos de LinasSustentacdo (LLT) e Vortices
Discretos (VLM).

4.1.1 XFOIL (Aerodinamica 2D)

O programa XFOIL, originalmente escrito em lingesagFortran, foi concebido por
Mark Drela (MIT) como ferramenta de desenvolvimed#oaeronave Daedalus (descrita no
capitulo 2) nos anos 1980.

O programa de calculo aerodindmico 2D é baseadaumammétodo potencial de
resolucdo do escoamento via método dos painéiséidiional, com a superposi¢cdo de um
modelo de camada limite, permitindo a analise \saate perfis.

Dentre os parametros permitidos pelo programa eséopcdes de transicao forcada
da camada limite via distancia do bordo de ataqde figa, e transi¢do livre via método do
"N critico" (parametro de crescimento exponencelcdmada limite cujo valor padrdo é 9

para asas 2D, 5 para asas finitas sem enflechamen® para asas significativamente
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enflechadas), transicdo de bolhas de separacacola®&nto no bordo de fuga, além do
efeito de diferentes Reynolds e corre¢des de casipibdade quando usado Mach > 0.

Para fins de projeto, o programa permite obtecuamgas Cl xa, Cm xa, e Cl x Cd
(polar de arrasto 2D), além de distribuicbes deg@e ao redor do perfil, dados que serao
exportados para os calculos aerodinamicos tridimeas. Permite também alterar a
geometria do perfil para incluir uma porcao flageguhra andlise do perfil com deflexdo de
comandos.

O programa apresenta boa preciséo na predicawattoae determinacdo da curva de
Cl x o no regime linear. J&4 o regime nédo-linear (proxiam estol) exige mais cautela e
conhecimento prévio dos parametros para os quaésfid serd usado (Re, Mach, rugosidade
superficial), o que faz com que a captura de CI(BB) possa apresentar ligeira diferenca dos
dados experimentais, dependendo da geometria @i pémero de pontos de mapeamento e
Reynolds. E necessario reforgar que, ainda assim, néelhor ferramenta aerodinadmica
bidimensional disponivel em cddigo aberto, e paotad adotada neste trabalho.

4.1.2 Programa de Linhas de Sustentacao Linear (Linear L)

O programa aerodinamico 3D de Linhas de Sustenthgéar foi implementado
seguindo duas referéncias principais presentesNBERSON e KUETHE&CHOW.

Uma breve apresentacao da teoria por tras do c@dlfgida, destacando as hipoteses
adotadas e condicfes de validade para o0 uso danfemta.

A premissa inicial € que a asa toda é substituaauma linha retilinea de vértice
preso a asa (“bound vortex”), conforme figura 4.1.

Os dois vortices de ponta de asa (“trailing edgéexd ou “free trainling vortex”) que
compdem o vortice ferradura (“horseshoe vortexttguao “bound vortex” sdo modelados
como varios vortices de menor intensidade despilesdao longo envergadura sempre que
ocorre mudancga da circulacao entre duas cordasesdiggs da asa, como prevé o teorema de

Kelvin.
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Vértice de ponta de asa .

N

T T T TN
D
N
N
S
N
Q.
=
Q
=
@ !
i
i
i
Nl
% N

w

Asa Finita

Voértice Ferradura

dr

Figura 4.1 - Esquema do modelo de linhas de sast@nt

A asa é, entdo, representada agora por um vérécetdnsidadd'(y) variavel ao
longo da envergadura chamado linha sustentadola.llee de Biot-Savart, as velocidades

induzidas por um vortice semi-infinito em um poRtdal que AP é perpendicular ao vortice
sao dados pela figura 4.2.

Figura 4.2 - Lei de Biot-Savart para vortice semfirito

Logo, as velocidades induzidas no interior do eérfierradura (regido da esteira da
asa) sao para baixo (“downwash”) e no exterior @smo para cima (“‘upwash”). Assim, é
possivel calcular as velocidades induzidas pareobaiy,) no ponto arbitrario gyda linha
sustentadora pelos varios voértices desprendidos @& computados as velocidades

induzidas pela linha sustentadora, jA que um @rtéao induz velocidade nele mesmo) como
sendo a soma das velocidades induzidas por catieevdw(y) no ponto y

_ (dI'/dy)dy
WO =)

= L [ dy)dy
WY T —b2 4o —¥)

As velocidades induzidas ao longo da envergadimandem o angulo de ataque
efetivo enxergado por cada secdo da asa de umadadaw; (Angulo induzido). Assim, o

angulo de ataque efetivo de cada estagcdo, que postmmpelo angulo enxergado pela asa
owing Mais a torgéo geométrica local (caso hajay: (Yo), fica diminuido dexi(yo)
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aeff(yo) = Qwing + Arwist Vo) — @i (Vo)

O angulo induzido no pontg g calculado por

—W(YO)> ~ —w(y,) 1 f+b/2 (dI'/dy)dy

a;(yo) = tan‘1< =
(o Vi Voo 4V ) sy o —¥)

Assim, cada secdo tem seu coeficiente de sustent@caalculado usando o valor
tedrico de CJda teoria dos folios esbeltos (“thin airfoil theQryCl, =2zx. Dai 0 nome do
programa ser de Linhas de Sustentac&o Linear, g@isonsidera que para qualquero
coeficiente angular da curva de Chxé constante e igual a,20 que € valido apenas no
regime linear da curva Clx Note quen o (Yo) € 0 angulo de sustentacédo nula do perfil da
secao.

Cl(yo) = Zﬂ[aeff()’O) - aL=0(y0)]

Para deixar a equagéo do angulo de ataque efetiiairezéo da circulagab(yp), ao
invés da variavel CI@), escreve-se a sustentacdo por unidade de conmpamee
envergadura de duas formas: pelo Teorema de Kaotiteowski e pela equacdo da sustentacao
2D

2T (o)

L' = V.%c(y,)Cl — Cl =
P (o) Ve (o)

L' = po Ve T' (o)

Assim, reescreve-se 0 angulo de ataque efetivada secao de duas formas para se
obter a classica equacéo da linha sustentadoreaddtP

I'(yo)
Ve c(¥o)

aeff(YO) = Qying + atwist()’O) - “i()’o) -

aeff(yo) = + a;-0(¥o)

I' () 1 (*P/2(dr/dy)dy
e ar=0(Yo) + —f —

. + . =
Awing T Atwist (3’0) 4V, —-b/2 ()’0 — y)
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Note que a Unica incognita da equacéo integraticalacdo ao longo da envergadura
I'(y). No intuito de tornar essa equacédo integral lam sistema de equacfes algébricas,
assume-se que a circulacé@ dada por uma série de Fourier. Para tanto, ergadura é

dividida em N estacdes segundo uma distribuicasecmidal.

b
yz—zcose, 0<b<m

ANDERSON observa a forma que a circulacdo assuraimauma série de Fourier
para o caso de uma distribuicdo eliptica de swstéat e entdo conclui que uma expressao
geral adequada em série de Fourier para a cirauldeduma distribuicdo arbitraria de

sustentacao € dada por

N
r') = 2bV, Z A, sin(nf)
n=1

Reescrevendo a equacao da linha sustentadoram#iPra

2b al . il sin(n6,)
awing + atwist(go) = m Zl AnSln(nQO) + aL:O(QO) + Zl TlAn sin(@o)
n= n=

A equacgao integral eni(y) agora se resume a um sistema linear N x N para
determinar os coeficientes,Ajue descrevem a circulacd@d). Durante a programacao
implementada em Matlab®, o sistema linear foi reesoa sua forma matricial, com ifg e

J = n, facilitando a programacéao da rotina.

j=1 j=2j=3

C11 C12 C13 Al _ B i=1
C1 Gy Caz Az B, i=2
C31 C3p Cs3 NxN A3 Nx1 B; Nx1 i=3

_2b
W T (i)

o . sin (j.O(i .
sm(].H(L)) +].% -~ A=inv(C)*B

B; = aying + Arpise (1) — ap=o (i)
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Dispondo dd’(y), é possivel calcular as forcas e coeficientesubstentacdo e arrasto
induzido da asa. S&o calculados os angulos indsiedocada estacdo da asa coeficiente
tridimensional de sustentacdo da asa CL, o fat@r@esto induzidé relacionado ao fator de

eficiéncia da asa “e”, e por fim o coeficienteitménsional de arrasto induzido da asa CDi.

B = sin(nf,)
a;(6y) = Z nA, Sin(@y)

n=1
CL = A,AR
N 2
5= ()
n=2 1
_ 1
(1+96)

CL?
nmeAR

e

CDi =

Quando a distribuicao é eliptica, os angulos irgh&é; em cada estacdo da asa séo
iguais, o que faz com que todas as esta¢cfes tealmaasmo Cl (2D) e atinjam Clmax (2D)
juntas, o que faz com gque a asa eliptica tenhaiar i@amax (3D) e menor arrasto induzido.
Para a asa eliptica, o fator de eficiéncia e&=10.

Avaliam-se agora as hipoteses sob as quais a meaentada € valida.

Primeiramente, como o “bound vortex” é uma linhta,reapesar de o programa
capturar a influéncia do alongamento (AR) e daaafénto (Taper Ratid), 0 mesmo nao é
sensivel aos parametros de diedro e enflechamardsal

Além disso, como em asas de baixo alongamentoito elies vortices de ponta de asa
distorce a curva CL x (devido ao “vortex lift") ndo capturadas por umaica linha de
sustentacdo na asa, o modelo de LLT ndo € apropueac asas de AR inferior a 4.

Por fim, como o programa assume (ear e constante para a curva 2D do perfil em
toda a sua extensdo, a curva Clo X3D) também € uma reta infinita (ndo ha ponto de
maximo), o que ndo permite capturar o CLmax. Rareof € necessario utilizar em conjunto o
método da secao critica, em que se assume que @Cdanasa é o CL no angulo de ataque

em gue a primeira estacao da asa atinge o Clmardndional.
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4.1.3 Programa de Linhas de Sustentacado Nao-Linear (Nonthear LLT)

O programa aerodinamico 3D de Linhas de Sustentdgaelinear foi implementado
seguindo a referéncia de ANDERSON.

A principal diferenca no programa de Linhas de éhiszdo Nao-Linear em relacéo
ao LLT esta no fato de que ao invés de assurgie@h para o coeficiente angular da curva
2D do perfil, é utilizado o CI da curva 2D nao-hnado perfil para cada angulo de ataque
efetivoaers da respectiva se¢cdo. No caso, a curva ndo-line@t e do perfil pode ser obtida
tanto experimentalmente no tunel de vento ou edtéinpalo XFOIL.

Como neste caso Cl ndo € linear camnao € possivel realizar uma substituicdo
algébrica de CI por para a obtengdo da equacdoogeapenas em funcéo da incognita
Portanto, ao invés da solucdo do problema se resumima simples inversdo matricial, o
problema passa a ser iterativo Entomo descrito no fluxograma da figura 4.3.

Apesar de o passo 2 do fluxograma indicar que ustaldiicdo de circulacéo inicial
eliptica foi adotada, foi constatado que utilizar @alculado via Linear LLT como valor
inicial paral’ dentro do programa de Non-Linear LLT se mostrousmapido, ja que se
aproxima mais dd' esperado, requerendo assim, menos iteracoes ieangh menor custo
de tempo (em cerca de 20%).

O passo 3, no qual os angulos de ataque induzithosagla secdo sao calculados
segundo a Lei de Biot-Savart é o coracdo do codgaesta parte do cddigo apresentar erros,
de certo os resultados serdo inconsistentes, g o problema € iterativo. Muitos
problemas de singularidades (divisbes por zer@nioencontrados no método presente em
ANDERSON, e a equacéao presente no fluxograma éaptagho realizada pelo autor para
possibilitar a implementacao do codigo livre debpgmas numéricos.

Assim como o Linear LLT, o Non-Linear LLT é insersdiaos parametros de diedro e
enflechamento da asa, e ndo apresenta bom compottapara asas com baixos valores de
AR. No entanto, difere do Linear LLT no fato de qgoemo as caracteristicas de ClI
bidimensional sdo extraidas da curva ndo-linearppria curva de CL x ja inclui as nao-
linearidades esperadas, ndo sendo necessario undan&mplementar para a captura do

CLmax.
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1) Dividirasaem N estacoes (co-seno)

b
y= —-z-cosﬂ, 01<6f<(m—01)

v

2) Adotardistribuicdo de.circuiagﬁoiniciai eliptica

T = 2bV. i(awmr =0

bB

“ (AR +2)

3) Calcularangulos de ataqueinduzidosem cada estacao (Biot-Savart)

I‘1 + (E‘ I‘1'1+1 i rn ) 4 _TN ]
V) +2 \L (80— =) )T 3(0y) —2

4) Calcularangulos de ataque efetivos em cada estacao

1
N
ot (85) =

as'ff(yﬂ} = Coing T arwist(l"n} & ai_(}’n)

5) Encontrar Cl correspondente para cada a_;(Dados 2D experimentais/XFOIL)

Cl(y, (] b

7) Atualizar Ty
I =T + (Tygw — I).0,05
¥

8) Checar convergenciade I

Erro = max (szw —T)

NAO

Erro < Tolerancia

9) Calcular parametrosde saida

Figura 4.3 - Fluxograma de passos para implememi@dgdon-linear LLT
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4.1.4 Comparacao entre os programas Linear LLT e Non-Linar LLT

No intuito de validar os codigos e determinar gqiedés melhor atende a finalidade de
projeto (precisdo x tempo) dentro do algoritmo tgese, os programas de Linear LLT e
Non-Linear LLT sdo comparados com dados experingergtirados de literatura aeronautica,
quanto a 4 critérios: progressdo do estol (Cl bésisionais ao longo da envergadura),
predi¢cdo da curva de CLox predicdo de CLmax, e polar de arrasto (CL x CD).

Os dois cbédigos ainda sdo comparados entre si @m4naitérios: a influéncia de
diversos AR e Taper Ratio sobre CLmax e sobre fioarrasto induzidd, comparacao de
precisdo com numero de estacdes, e comparacasuboocumputacional (tempo requerido).

O primeiro caso experimental avaliado € de umacages dados experimentais estao
dispostos na figura 4.4, retirados de MCCORMICKtaEssa foi o principal caso adotado
para testar a validade dos codigos, pois além deapaz de avaliar todos os parametros de
entrada de uma asa (AR em uma faixa apropriada garso da ferramenta, taper ratio
diferente de 1, presenca de torcdo geométricapéanse dispde dos dados experimentais 2D
do perfil utilizado na asa, o que exclui os pogsieeros incorporados na solugédo 3D, caso o

perfil tivesse que ser avaliado no XFOIL na ausedei dados experimentais 2D.

1.4 —

I"z B / Yr“q’l
Fa _...x—Twu—d mermional airfoil [Ref, 3.13)

0.8 |- O/ —eor=Wing: A = 802
i f*'" Washout = 2"
1 /cf’ Taper ratio = (0.4

o, deg
{far the midshan choard line
in the casa of the wing)

-0.4 L Flgure 3.50
Comparison of NACA 65-210 airfoil lift curve with a wing using the same airfoil.

Figura 4.4 - Dados exp.2D e 3D. Asa:AR=9,020,4.atip = -2°
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PROGRESSAO DO ESTOL (Cl bidimensionais ao longem&ergadura) - McCormick

A tabela4.1 traz a comparacao da progressao dp @steeja, como os Cl 2D crescem

ao longo da envergadura com angulos de ataquesotesc

Tabela 4.1 - Progresséo do estol pelo LLT. Asa: #B2.A= 0,4.atip = -2°

LINEAR LLT (N = 30 stations) NON-LINEAR LLT (N = 30 stations)
Wing Geometry Wing Geometry
—l
L
|::lmﬁx2D
—Di
2
0
0.5 0 -1 Span [m] 05 A Span [m]
- 2 0 2 .
0% Clméax 2D = 1.28 05 Clméax 2D = 1,28
Chord [m] Chord [m]
0=5° a=5°
\Wing Geometry o = 5° Wing Geometry
9 lcL = 0507 o =5
CDi = 0.009 1 CL = 0497
CDi = 0.009
0sr ﬁ—_ ﬁ 05} ﬁf ﬁ
0 L 1 1 L 1 1 L 1 1 1 1 0
26 2 A8 A '0'58 ar?[m]n-s tots 228 25 2 45 4 05 0 08 1 15 2 25§
P Span [m]
o= 10° 0 =10°
Wing Geometry o« = 10° Wing Geometry EL := [1]0 12
4L CL = 0952 CDi = 0032
f‘ﬁ o CDi = 0.033 1+
05f sl /’7 ﬁ
0 A f ! ! ! ! ! ! ! ! ! 0
25 2 A5 A1 -U.SS 0 05 1 15 2 25 25 2 15 1 05 0 05 1 15 2 25
pan [m] Span [m]
0=13° 0=13°
Wing Geometry o - 17 Wing Geometry © = 13
s T CL o= 1219 T e ——| CL = 1185
1 Chi = 0.053 1 f CDi = 0.051
05r 05k
0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 0 L 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
25 2 15 1 05 0 05 1 15 2 25 25 -2 15 1 -05 0 05 1 15 2 25
Span [m] Span [m]
o = 13,25° (CLmax = 1,241) o = 13,75° (CLmax = 1,225)
Wing Geometry o = 1325° Wing Geometry o = 13.75°
CL = 1241 CL = 1225
1+ / CDi = 0.055 1F ff CDi = 0.055
sl || Cl max 2D 0sl
0 . 0
2.5 2 1.5 1 0.5 0 0.5 1 15 2 25 25 2 15 1 05 0 05 1 15 2 25
Span [m] Span [m]
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Observando a tabela 4.1, é possivel notar quegpalbas os métodos, o crescimento e
a geometria da distribuicdo de Cl ao longo da eyadkrra estdo em comum acordo para
angulos de ataque crescentes. Tanto o Linear LlahtquNon-Linear LLT prevéem que o
estol ocorrera, para a asa monotrapezoidal daafigut, primeiro proximo ao meio de cada
semi-asa, progredindo posteriormente para a rgara a ponta da asa simultaneamente,
como esperado para uma asa afilada.

A principal diferenca entre os métodos se da nérfamo que ocorre ap0s a primeira
estacao da asa atingir CImax. Enquanto para o Noeat LLT, a estacdo passa a enxergar Cl
menores (para ums Na secdo » de Clmax 2D), no Linear LLT o CI continuard creste
indefinidamente ja que assume-se que ClzuCtom CJ, = 2t (constante). Por este motivo,
para a captura de CLmax 3D com o Linear LLT, uillize o método da secao critica, em que
considera-se que o estol da asa ocorre quandaisugirp estacao bidimensional atinge Cl =

Clmax (2D), sendo no caso anterior, quando13,25°, capturando CL = CLméax = 1,241.

PREDICAO DE CL xo (Experimental, Linear LLT, Non-Linear LLT) - McQmick

As curvas de CL xa sdo plotadas em um Unico grafico contendo os dados
experimentais, e os resultados obtidos pelo Lihédre Non-Linear LLT, na figura 4.5.
CLX a

1.4‘7 | / |

| Clmax FENG
1.2+ Linear LLT + Critical Section Method

0.8

0.6+

CL

0.4+

CLa 2D - Theoretical ( 211)
—=— CLa 2D - Experimental (McCormick)
CLa 3D - Linear LLT (30 stations)
CLa 3D - Non-Linear LLT (30 stations)
~ “ ~ CLa 3D - Experimental (McCormick)

-4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14
a[1

Figura 4.5 - Curvas ClxLinear LLT,Non-Linear LLT,Exp.[McCormick]

0.2F
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Dois aspectos principais sdo observados. Primeitanem ambos os métodos, o
comportamento geral da curva de CLaxfoi bem previsto ao longo de toda a curva
experimental 3D. O pico de CL (3D) apresenta ateamaelacédo ao pico de CI (2D), pois o
CLmax depende de todas as estacdes alcancaremdade®bhem conjunto, e como para asas
nao elipticas as estacdes ndo seguem o mesmoaBtaa primeira estacdo atinge CImax, as
demais ainda estdo em Cl menos elevados, fazemdajge o pico de CL (3D) apresente um
atraso em angulo de ataquem relacao ao pico de Cl (2D).

Em segundo lugar, o Linear LLT n&o deve jamaisusiizado para prever qualquer
caracteristica para maiores que ax de estol. Como o método de Linear LLT permite
determinar o comportamento da curva de CL aperas attol (quando a primeira estacdo
atinge Clmax), fica evidente a vantagem do Non-&ind T quando se esta interessado em
conhecer as caracteristicas pos-estol da asa, stunagdes de parafusos chatos (em @ue
pode variar entre 40° e 90°), ou em cacas modexnogue se usa de elevados angulos de
ataque em manobras taticas em velocidades subspoicao exemplifica ANDERSON.

Uma observacao se faz necessaria sobre o cagétiupala ndo disposicdo dos dados
2D experimentais, em que seria necessario avaligeril com o auxilio do XFOIL.
Consultando ABBOTT e NACA REPORT 824 para o pegfit questdo NACA65-210, foi
identificado que os dados dispostos na figura tathgara Re = 3.1076. Utilizando esse Re e
desconsiderando os efeitos de compressibilidadel{Md&), os resultados obtidos via XFOIL
destoam muito dos dados da figura 4.4, com um Cldeordem de 1,5 ao invés do
experimentado 1,28. Apenas em Mach = 0,25 os damlogcam a se assemelhar. Fica claro,
entdo, a alta probabilidade de erro na estimac@aaacteristicas 2D do perfil pelo XFOIL
sem conhecimento prévio de Re, Mach e caractexridédransicdo da camada limite.

PREDICAO DE CLmax - McCormick

CLxa CLx a

CLmax :
1.24 ¢ < Linear LLT + 7 124 - - - - - - - & €+ _ LlinearklT+- - - 1]
: : Critical Sechon Method

Critical Section Method ‘

CL
CL

1
ClLa 3D - NON-LINEAR LLT| ™ CLa 3D - NON-LINEAR LLT| % !
114 CLa 3D - LINEAR LLT \‘\.\ ] Li4r CLa 3D - LINEAR LLT TN
112} | 7" Cla 3D - Experimental A 112} | 77" Clo 3D - Experimental _ ,\,\\,i |
. . . ° | I | °
13 135 14 145 13 135 14 145
ald alq

Figura 4.6 - Comparacao CLmax Linear LLT,Non-Line&il,Exp.[McCormick]
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As mesmas curvas de CLa sdo olhadas com amplificagdo para comparagao do
CLmax, figura 4.6.

Nota-se boa predicdo do CLmax, com erro percemfatior a 2% no método das
Linhas de Sustentacdo Nao-Linear (CLmax = 1,2®)fezxior a 4% para o modelo de Linear

LLT (CLmax = 1,24), em comparacao ao valor experital (CLmax = 1,20)

POLARES DE ARRASTO CL x CD - McCormick

Por fim, ambos os métodos sdo comparados quardoagio induzido, observando a

polar de arrasto tridimensional gerada em cada tigsoa 4.7.

Drag Polar

Drag Polar
1.2} P L2f i1
— | | | | -
1 o | T TR
/" | | | o | |
0.8/ - * 0.8 -t
o I | I I I
o8 ] 0.6/~~~ h
— /7 | P I I I
0 oa S |0 oA
f o | | | |
02/ 1 0.2,/1,J,,,,L,,,,L,,,,L,,,J,,,
f Polar - Non-Linear LLT { Polar - Non-Linear LLT
o Polar - Linear LLT | OR—~ Polar - Linear LLT
-0,2—\ 4 _O2,\Y,,J,,,,L,,,,L,,,,\,,,,J,,,
% ' A | I I I
0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05
CD = CDi + CDO CD = CDi + CDO

Figura 4.7 - Polares de arrasto 3D para Linear &lNon-Linear LLT

Como as curvas de CL x se assemelham bastante para os dois métodos, € uma
consequéncia direta que suas polares de arrast@nara fagcam visto que o Unico arrasto
computado na figura 4.7 é da asa sozinha, sem serg& de elementos que poderiam

justificar a diferenca entre as polares como cafusa]agem, etc.

PREDICAO DE CL xo e CLmax (Experimental, Linear LLT, Non-Linear LLTAnderson

O segundo caso experimental avaliado € de umapmeaeatada em ANDERSON,
mas neste caso infelizmente, se dispde apenasados 8D, ndo sendo informados Re, Mach
ou outro parametro do perfil 2D a nao ser sua gaaan@ACAO0015) e a geometria da asa
(retangular — taper ratio = 1, AR = 5,536). Os daelstdo dispostos na figura 4.8.
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NACA 0015 rectangular wing
AR = 5.536

© Experimental data (increasing o)

& Numerical data (fixed initial distribution}

1 | | B IS I
5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 a(degrees)

Figura 4.8 — Dados exp. e do método Non-Linear HETANDERSON

Desta forma, os dados 2D do perfil foram estimadas<FOIL para Re = 5.10"5 e

Mach = 0,00, pois apresentaram Clmax da ordem 3lgrbHximo aos dados 3D, enquanto

para Re > 1076 Clméax € da ordem de 1,5. As curtas €estéo dispostas na figura 4.9.

CLX a
1.4f 7 CL max 7
/ (LINEAR LLT
/ . .
121 /J “/+ Critical Section Meth |
//
1t / 1
r'/ X
// /
0.8+ / T
- /
O / .
0.6+ /] . - 1
04 / CLa 2D - Theoretical ( 271)
- ClLa 2D - XFOIL
CLa 3D - LINEAR LLT (30 stations)
0.2¢ ClLg 3D - NON-LINEAR LLT (30 stations) |
— < — Experimental (Anderson - Fig.5.28)
| T T T 1
0 10 20 30 40 50
Alpha [deg]
CLx a CLX a
12f 1 T I .
| |
| | |
(LINEAR LLT | | (LINEAR LLT | ‘
a 1 + Critical Section Method) a 1r—- T~ *Critical Section Method) '~
—€ | | R
0.9 B 09 | L t L L 17 B
CLqg 3D - LINEAR LLT 3 CLa 3D - LINEAR LLT |
0.8 CLqa 3D - NON-LINEAR LLT |, | osll ClLa 3D - NON-LINEARLLT |_ |
—o - Experimental (Anderson) | —©°~ Experimental (Anderson) h
16 17 18 19 20 16 17 18 19 20
Alpha [deg] Alpha [deg]

Figura 4.9 — Resultados Linear LLT, Non-Linear LIBXxp[ANDERSON]
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Observa-se um erro significativamente grande exgreurvas de CL a dos modelos
de LLT com a curva experimental. Como ressaltaderemmmente, ndo € possivel afirmar que
0 método apresenta comportamento insatisfatorioegome pos-estol, pois como nao se
dispunha dos dados experimentais 2D do perfil daesos externos foram introduzidos na
solugdo 3D no momento em que se necessitou estmadados 2D com o XFOIL,
desconhecendo qualquer informacdo de Re ou Maclsmbleassim, percebe-se grande
coeréncia entre os resultados numéricos 3D e assdiml perfil 2D estimado com o XFOIL,
em todo o dominio de.

Observando os graficos ampliados, percebe-se umderr30% para o Linear LLT
(CLméx = 1,223), e de 20% para o Non-Linear LLT f@&x = 1,146), em comparag¢do ao

valor experimental (CLmax = 0,94).

VARREDURA DE CLméx para diferentes AR e

A segunda parte da comparacao ocorre entre oscddigos. A figura 4.11 avalia a
influéncia de AR é. sobre CLméax (3D), com AR variando entre 4 e 1Dyvariando entre O
(asa losangular) e 1 (asa retangular). O perfitaatiopara a varredura de CLmax de diversas
asas foi 0 KF51, desenvolvido pela equipe de Aetigde'Keep Flying Poli-USP” da qual o
autor fez parte, e cujos dados foram extraidowvégrdo XFOIL para Re = 300k, Mach =
0,00, Ncr = 9, 160 painéis (figura 4.10). O peafiresenta Clmax = 2,37 para as condi¢cdes
listadas anteriormente. A analise feita € para ik, ou seja, ndo sao interpolados os

valores das curvas de Chypara o Re correspondente ao tamanho da cordz@a. se

Cl

Figura 4.10 — Clx do perfil KF51 ( XFOIL:Re=300k,M=0,Ncr=9,160 paisg
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Figura 4.11 — Varredura de CLmax para varios ARv&a LLT (linear/non-linear)

Da figura 4.11, se observa boa aderéncia dos me@mo® resultados esperados. Para
AR crescentes, CLmax também cresce pois a asa aeatteristicas cada vez mais bi-
dimensionais fazendo CLmax tender a CIméax. Ramatre 0 e 1, se observa um maximo para

2=0,4 correspondente a distribuicdo mais proximdigéiea para uma asa monotrapezoidal.
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COMPARACAO do FATOR DE ARRASTO INDUZIDO &

Seguindo o mesmo intuito de testar a consistérasaddis métodos, foram plotados
os gréficos de fator de arrasto induzidpara diferentes AR & de modo a comparar com a
figura encontrada em ANDERSON, retirada de MCCORKI®s trés gréficos estdo
dispostos na figura 4.12.

Literatura (Anderson/McCormick LINEAR LLT (15 stans) NON-LINEAR LLT (15 stations)

Linear LLT Non-Linear LLT

—%—AR=4
0.14 —©—AR=6
—%— AR =

—=—AR=10

0 02 0.4 0.6 0.8 1 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Taper Ratio A Taper Ratio \

Figura 4.12 — Fator de arrasto induztdpara varios AR &

Assim como a discussao feita para a figura 4.1figdaa 4.12, nota-se que o fator de
eficiéncia aerodinamica “e” € maximo quando deltaigimo, o que ocorre para diferentes
AR em Taper entre 0,3 e 0,4, ou seja, quando uaanasotrapezoidal melhor se aproxima
da asa o6tima (cuja distribuicdo de sustentacdoiptical)l. Como para cada caso de asa
(determinado por um AR e uk), o fatord varia para diferentes angulos de ataque no método
Non-Linear LLT, utilizou-se o menarencontrado em uma varreduracdde 0 a 20°. Ja para
o0 método Linear LLT, o fato®b é constante para qualquer o que justifica a maior
semelhanca entre o grafico retirado de Andersonb@gan mostrado para um método linear) e

0 método Linear LLT.

COMPARACAO ACURACIDADE x NUMERO DE ESTACOES

Para comparar a precisdo de cada méetodo em falocddmero de estacoes N em que
a envergadura é dividida, utilizou-se o exempldiglara 4.4 para calcular CL e Cdi em um
angulo de ataque arbitrario, neste caso adotado a@ml0°, como visto na tabela 4.2.

E possivel observar que para uma preciséo deiapadamente 0,01 na estimagdo de
CL e de 0,001 em CDi, deve-se adotar N=25 paralNiogar LLT, e N=15 para Linear-LLT.
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Tabela 4.2 — Comparacgéo de acuracidade entre lihda(fNon-Linear)

OBS: a = 10° N=10 | N=20 |[N=30 | N=40 | N=50 | N=75

CL 0,896 | 0,925 | 0,932 | 0,935 | 0,937 | 0,939

LINEAR LLT CDi 0,032 | 0,032 | 0,032 | 0,032 | 0,032 | 0,032
Tempo [s] | 0,058 | 0,092 | 0,080 | 0,099 | 0,117 | 0,139

CL 0,958 | 0,953 | 0,952 | 0,952 | 0,952 | 0,951

NON-LINEAR LLT |CDi 0,033 | 0,033 | 0,033 | 0,033 | 0,033 | 0,033
Tempo [s] | 0,020 | 0,019 | 0,029 | 0,024 | 0,025 | 0,073

OBS: Caso rodado: AR=9,0250,4, a_tip=-2°p. = 10°. Tempos computados para 1 Unico caso rodado.

COMPARACAQO CUSTO COMPUTACIONAL (Tempo)

Para a comparacdo de custo computacional entrei@snétodos, garantiu-se que um
namero suficientemente grande de casos fosse rqudoque o valor médio de tempo por
caso rodado fosse menos afetado pelo desvio pdetyéaon rodados, para cada método, casos
variandoo de 0 a 25° com passo de 1°(26 casos), AR de 4carh(Qpasso 1 (7 casos)) ele
0 a 1 com passo de 0,1 (11 casos), totalizandm&302 casos, como apresentado na tabela
4.3.

Tabela 4.3 — Custo computacional de LLT (linear/Narear)

LINEAR LLT NON-LINEAR LLT
Tempos [s] 99,8 456,8
Casos Rodados 2002 2002
Custo Computacional [s/caso] 0,05 0,228

OBS": Computador pessoal com 3GHz de meméria RAM
OBS: Cada caso é definido por uma triagleAR, A

Da tabela 4.3, nota-se que o Linear LLT cerca 8evdzes mais rapido que o Non-
Linear LLT com erro para N=25 de apenas 3% em CB%eem CDi em relacdo ao Non-
Linear LLT. Utilizando os tempos calculados, peegb que para a extracdo de um CLmax
(coma de 0 a 25°) pelo método linear leva-se cerca de terca de 5s pelo ndo-linear. Em
geral, um método de vortices discretos (VLM) n&edir, apresentado em
KATZ&PLOTKIN, levaria em torno de 60 a 90s paradap mesmo, o que dificultaria muito
sua implementacdo durante o algoritmo de sintemey, ¢tomo o LLT de alta ordem de
PHILLIPS & SNYDER. Os tempos foram obtidos pelo MbB® via comandos “tic” e “toc”.
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4.1.5 Programa de Vortices Discretos (VLM — Vortex Lattie Method)

O terceiro cédigo de analise aerodinamica 3D é MVihear, que utiliza o método dos
vortices discretos. Ao contréario dos cédigos dédside sustentacdo, o VLM é capaz de
analisar asas com alongamento AR<4, enflecham&ntdiedro, influéncia entre multiplas
superficies, efeito solo, e coeficientes de fof§#)(e momentos latero-direcionais (CR,CN)
quando em angulo de derrapagés.

A motivagdo para a implementacdo deste codigo verfatd de que como os avides
movidos a propulsdo humana séo tipicamente basti@xigeis para manter uma estrutura
leve, as deflexdes da asa fazem com que o anguleede seja significativo, parametro ao
qual os codigos de linhas de sustentacdo ndo sdtves. Em particular, o VLM fornece os
carregamentos completos em 6 coeficientes (3 dea:fo€D,CY,CL e 3 de momento:
CR,CM,CN), além de permitir calcular derivadas odaramicas enp3, que serdo uteis
posteriormente para a rotina de Estabilidade&Cdémtro

O codigo implementado teve como principais refdeBncBERTIN&SMITH,
PHILLIPS&SNYDER e KATZ&PLOTKIN, e uma sintese daogramacdo descrita pelo
autor em 6 passos esta presente no fluxogramguta #.13.

Primeiramente, recebe-se a geometria das supsréer®dinamicas como entrada para
a geracdo da malha (determinacao dos vérticesailogip— 4 vértices por painel).

No passo 1, € feita a panelizacdo das superfioesqae a geometria (asa,
estabilizadores horizontal e vertical) é dividida painéis (quadrilateros planos), em que o0s
pontos (X,Y,Z) determinam os vértices de todosas&gis.

No passo 2, sdo definidas as posi¢cdes dos pontantiele.

A linearidade do presente método vem da hipétespide curva bidimensional de Cl x
a Se comporta como uma reta ¢€2Pn), e esta incorporada através da escolha da pasigo
pontos de controle, onde é aplicada a condicdo adoimo de impermeabilidade das
superficies aerodinamicas. Assume-se que em caithel,pas vortices presos (“bound
vortices”) dos vortices ferraduras s@o posicionadosquarto de corda (c/4) do painel,
enquanto os pontos de controle sdo colocados @egjtilartos de corda (3c/4), na metade da
envergadura do painel. A explicacdo para estalesc#d c/4 e 3c/4 fazer com que a hipotese
de Ch=2r seja automaticamente inclusa esta presente neafd4 e nas férmulas que

seguem logo abaixo da mesma.
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2) Determinacao dos Pontos de Controle (3c/4 de cada painel)
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3) Colocacao dos Vortices Ferradura (c/4 de cada painel)
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4) Calculodas VelocidadesInduzidas nos Pontos de Controle (Biot-Savart 3D: '=1)

Matriz de Influéncia

(VEVY,VZ)pmn = horseshoe(XCp, YCp, ZCp.XBV1,, YBV1,, ZBV1,, XBV2,, YBV2,, ZBV2,, =1, V.x.V.y.V.2)

(VX VY, VZ ) = horseshoe (XCp. YCp, —ZCpp, XBV1,, YBV1,, ZBV1,, XBV2,, YBV2, , ZBV2,, I, = L.Vox.Voy Voz) — Ground Effect
Dat a1 "7 AN
Product — A= H - :
amn = (VX + VI, VY + VY. VZ — vzgjm. (Nx Ny, N2) A ¢ Ana

5) Selucaoda circulagaol' (Condicao de impermeabilidade - Pontos de Controle)

Inversao de Matriz
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Iy g1 77 3w

6) Calculo Parametros Finais (.Coeﬁcientes Forca/Momento)
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r, r, Viiotal = innd; +V.x
i ] vsz=czf.[ : ] —  VYiga = V¥pae + Voy
Iy = * Ty z

VEiotal = VZinac + Vo2
— _— — *
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rl.
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dD dy dL ¥ dD dy ¥ dL
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rz =IBVC—Z¢g ZPVooSb TPV ST FPV oS

Figura 4.13 - Fluxograma de programac¢éo do VLM
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Figura 4.14 - Localizac&o do ponto de controle (BER&SMITH fig. 7.26)

Dada a velocidade induzida por um vortice 2D(inépem um ponto distante de

_ T
2nd

A variaveld pode ser isolada na imposicédo dg=2k e seguinte substituicao

r_ 2 — I 2
L' =3pVs.c.Cl, usando Cl =2na = L' = 3pVg.c.2na

L' =p.Ve.T, usandoV =_— = L =p.V,.V.2m.d > d=c.a.Veo/(2.V)

m.d

Decompondo a componente dg Mormal a superficie no ponto cp, vem
a=sina =V [V,
Substituindo end, vem finalmente que
d=c/2

Ou seja, a posicao do ponto de controle no painelfgz com que as componentes
normais da velocidade induzida pelo vortice do glagndo escoamento no infinito se anulem
€ a posicao 3c/4. Por este motivo, ao adotar copgmtem 3c/4, a hipotese de, GPr esté
automaticamente adotada.

No passo 3, € necessario fazer uma observacaoogaanientacdo da esteira formada
pelos vortices desprendidos dos vortices ferradl BRERTIN&SMITH sugere que a esteira
seja alinhada com o eixo do veiculo (ou seja, pra corda da asa, independentemente de
a) para facilitar o célculo das velocidades indugigalos vortices ferradura nos pontos de
controle. Entretanto, como a formulacdo utilizadagedal para o calculo da velocidade
induzida em um ponto de controle qualquer do espCe(XC,YC,ZC) por um vortice
ferradura cujo vortice preso é um segmento deatgosicdo qualquer do espaco formado
pelos vértices P1=(XBV1,YBV1,ZBV1) e P2=(XBV2,YB\ZBV2), com sentido de P1 para
P2, a esteira foi alinhada conforme recomenda PHIEESNYDER, de modo que n&o haja
forca atuando sobre os voértices desprendidos nooassmmto. Apesar de
PHILLIPS&SNYDER mencionar que o erro envolvido enétinhar a esteira com a corda ou
com o vetor velocidade no infinito,\ser de inferior a 1%, a esteira foi alinhada com V
permitindo posterior analise cofs#0 (quando V, possui componentes laterais), como
exemplificado na figura 4.15 em que os vorticesorslidos de uma asa e estabilizador

horizontal estéo alinhados com um escoamentofsdis®.
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Figura 4.15 - Esteira alinhada com escoamentofiroto (f=+15°)

No passo 4, apos definidas as posi¢cbes dos vofeoeslura e dos pontos de controle,
sdo calculadas as velocidades (VX,VY,VZ) em cada dos N pontos de controle
PC=(XC,YC,ZC) notados pelo indice m, devido a caalados N vortices ferradura notados
pelo indice n, adotando o valor da intensidadeadi@ @0rtice (circulagadd)=+1. Assim, sera
formada uma matriz NxN que, apds ser multiplicaslzalarmente pelos versores normais a
superficie em cada ponto de controle, sera chammadaz dos coeficientes de influéncia.
Nesse ponto é que se pode incluir a influénciafdiboesolo, sem aumento significativo do
custo computacional (mantém a ordem da matriz NXxa®endo com que as velocidades
induzidas nos pontos de controle passem a ser (M$FWY+VY ¢oi0VZ-VZso10), €M que
(VX,VY,VZ) sdo as velocidades induzidas pelos \@s$i ferradura no ponto
PC=(XC,YC,ZC) como descrito anteriormente, e MY soi0VZs0i0) S80 as velocidades
induzidas pelos voértices ferradura no pontqR&EXC,YC,-ZC). Para negligenciar o efeito
solo, pode-se adotar uma altura Zposition no p&suficientemente grande, ou fazer
(VX solo VY s0loVZs019)=(0,0,0).

Ainda no passo 4, a funcao “horseshoe” é a respehpar calcular o vetor velocidade
induzido em um ponto qualquer do espaco por uncedférradura cujo segmento do “bound
vortex” estd em posicao arbitraria no espaco etradlifig vortices” estdo alinhados com o
escoamento no infinito. A formulagcdo mais clarabgetiva encontrada para este calculo é a
encontrada em PHILLIPS&SSNYDER, como segue

r UpX ﬁ (rl + 7”2)(7”_1) X r_Z)) UpX ﬁ
[Vx;Vy;VZ]:_ —_— —> e~ — —>
41 Ty (1y) — Ug-173) rry(nr +1.15) (1 — Ue-14)
Right Trailing Vortex Bound Vortex Left Trailing Vortex

U, = Versor unitario da velocidade no infinito (Norma=1)
7, = (XC—XBV1,YC —YBV1,ZC — ZBV1)
7, = (XC—XBV2,YC —YBV2,ZC — ZBV2)
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A funcéo “horseshoe” é a aplicacdo da Lei de Bmtt 3D, e de certa forma é o
nacleo do cédigo. Durante a implementacdo, um tsteonsisténcia da funcéao “horseshoe”
foi a plotagem das velocidades em z induzidas porinico vértice ferradura no plano do
vortice ferradura, que estd demonstrada na figlé 4

HorseShoe - Wake Around One Horseshoe Vortex

Z axis [height]

X axis [chord)]

Y axis [span]

# axis [chord] Y axis [span]

Figura 4.16 - Velocidade induzida em z no planoypuarhorseshoe

Apesar de o fluxograma da figura 4.13 mostrar umnadilacdo no passo 4 que sugere
que a obtencdo dos coeficientgs, @la matriz A requeriu o encadeamaneto de 2 loops de
“for” para realizar os produtos escalares com osores normais de cada painel, uma notacéo

matricial alternativa foi utilizada pelo autor, ®rido custo computacional devido aos loops,

como segue
[(VX + VXg)11 (VX + VX5)1n
CXsc = : :
4
__(VX + VXN (VX + VXg)N‘N_
(VY + VYg)1 4 (VY + VYg)1n
CYsc = : :
4
:(VY + VYN 1 (VY + VYg)N,N:
(VZ+VZg)14 (VZ+VZy)in
CZsc = : :
4
_(VZ + VZo)n1 (VZ+ VZg)N_N_
Nx4 Nx4 Ny, Ny, Nz, Nz,
A = CXac. + CYzc.| + CZsc. - "Double Dot Products"
4 NXN NXN 4 NyN NyN 4 NZN NZN

No passo 5, a condicdo de contorno de que néo ldexer fluido atravessando a asa

(também chamada de condicdo de impermeabilidadadotiranspiracdo) € aplicada nos
pontos de controle, fazendo com que a soma das am@nfes normais das velocidades

induzidas pelos voértices ferradura da asa nos patgaontrole (VX,VY,VZ) a velocidade do
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escoamento no infinito M=(V.X,V.Y,V.2Z) seja nula. Isso é feito pelo produto escalaeed
velocidades e os versores (vetores de norma w)itdormais a superficie (Nx,Ny,Nz).
Assim, o problema de encontrar a circulacdo de eadice ferradura da asa resume-se a
resolucdo de um sistema linear através de umasi@weda matriz de coeficientes de
influéncia e multiplicacdo por um vetor. Como deserKATZ&PLOTKIN, como a diagonal
da matriz dos coeficientes de influéncia tem diaj@ominante pela natureza dos vortices
induzirem velocidades mais intensas quanto mernbstancia a eles, a inversdo da matriz €
estavel e o método é livre de complicacdes nungrica

No passo 6, apO6s encontrado o vetor de circulafdess 3 coeficientes de forca
(CD,CY,CL) sao obtidos pela lei de Kutta-Joukoweshvolvendo um produto vetorial entre o
vetor V,, e 0 vetor formado pelos vértices do vortice presos 3 coeficientes de momento
(CR,CM,CN) por sua vez, vem do produto vetoriateasts componentes de forca e o braco
de célculo dos momentos, todos no eixo do ventta Empa final € infelizmente de certa
forma negligenciada pela literatura encontradagdseque a formulagdo mais clara para o
calculo de coeficiente de forca/momento encontfaida presente em PHILLIPS&SNYDER.

A Ultima observacao sobre a formulacdo do métodiazesobre como a area de cada
painel é obtida. A area dS é obtida pelo médulprdoluto vetorial da corda média do painel

com sua envergadura, como segue na formula abaiadigura 4.17.

(XBV2,YBV2,/BV2)

Figura 4.17 - Obtencao da area do painel

ds = |3 X B|
dS = |(XBV1 — XBV2,YBV1 — YBV2,ZBV1 — ZBV2) x (2. (XC — XBVC(), 2. (YC — YBVC), 2. (ZC — ZBV(C))

Por fim, a ultima passagem nao explicitada na ftag@io da figura 4.13 sdo as

matrizes
(VX + VX)) (VX +VXp), ]
CX% = : . :
(VX + VR (VR VXD
(VY +VY), | (VY +VYy),
CY% = : :
_(VY + VYg)N,1 (VY + VYg)N’N_
(VZ+Vzy) =~ = (VZ+VZ)
CZ% = : :
_(VZ + VZg)N'1 (VZ + VZg)N’N_
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VALIDACAO DO CcODIGO

Para a validagédo do cédigo, a principal referéntiada foi PHILLIPS&SNYDER,
que apesar de prover graficos para a validacdoodma para diversos parametros como
alongamento AR, afilamenig enflechamenta, diedro, e efeito solo, s6 fornece dados para
a validacdo do coeficiente de sustentacdo CL, audalerivada na curva CLox As figuras
4.18 a 4.22 apresentam, a esquerda, o resultadio a@am o presente codigo e, a direita, o
resultado previsto pela literatura de referéncia.

Primeiro avaliou-se o efeito do alongamento AR #eehamentoA na Cl,, figura
4.18. Como esperado, AR crescentes aumentam aadari@ A crescentes diminuem a
derivada, sendo que para asa reta de-ARCL,(3D) —2x (2D tedrico).

CLa x AR for Untapered Planar Wing (% = 1.0)
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0 ‘ ‘ : : | |
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Aspect Ratio /f-‘».lilw.Ing ’ Asp‘:c[ra[jujzﬂ ° ’ =
a) b)

Figura 4.18 — Validagdo:Glx AR x A.a) Presente codigo.b) KATZ-12.16

Em segundo, foi avaliado o efeito do enflecham&nto formato do carregamento na
asa, figura 4.19. Quanto mais positivo o0 enflechamépara tras), maior o carregamento
central, e quanto mais negativo (para frente) maioarregamento nas pontas de asa. Esse
fato é particularmente interessante, pois para&emdmentos negativos, 0 momento tor¢or na
raiz tende a ser mais positivo (“nose up”), ques@aosomado com 0 momento aerodinamica
das secdes (geralmente negativo), ajuda a desaamegsa em momento torcor, vantagem
essa utilizada no projeto estrutural do X-29, avégerimental da NASA (1984) de
enflechamento negativo, que marcou por grandesagi®s na area de controle e estruturas.

Em relacéo ao estoh>0 estola primeiro a raiz, enquamt&0, primeiro a ponta.
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CICL x 2y/b for Untapered Planar Wing (. = 1.0, AR=4.0) 1.4
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Figura 4.19 — Validagdo: CI/CL x. a) Presente codigo. b) KATZ-fig.12.17

Em terceiro, um estudo da influéncia do afilamenb@ geometria docarregamento na
asa, figura 4.20. De forma similar ao enflechamegt@mnto menok, mais para a ponta da
asa comeca o estol. Como visto na secao de codeggbshas de Sustentacdo, para uma asa
monotrapezoidalh=0,4 fornece a distribuicdo de Cl mais homogéneapsoximando da asa

eliptica.

CI/CL x 2y/b for Untwisted Planar Wing (AR=7.28)
14 .
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e
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Figura 4.20 — Validagdo:Cl/CL xa) Presente cédigo.b) KATZ-12.19

Em quarto, foi averiguado como o efeito solo aumentCl, quanto mais préximodo

chao, figura 4.21. A mesma tendéncia de aumen@Lga@om AR crescente € observada.
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Ground Effect on CL , for Rectangular Wing (% = 1.0)
12

AR=2 [T]
F\ -
10} —AR=4| | 10+ gﬁ;i }Experiments
e AR = 6 | CR=2
‘t —— Present calculation
St AR=o]| T 8- g’ === Panel method (VSAERO %)
2° 6t 7 % \ L
O T E\o
— F R NoS~omean 6
4 i 1 4~ \\K\‘U"‘ﬁﬂn—n.igu
2 O.._Q__- 2
. Ommemem e
2 E
0 , . N L
0 0.5 1 1.5 2 oL 4. - L .
hjc 1&!(‘ ; :
a) b)

Figura 4.21 — Validacdo:Glx AR(efeito solo) a) Presente cédigo.b) KATZ-12.20

Em quinto, € observada a influéncia do diedro ng, @gura 4.22. Longe do solo
(h/c=altura do solo/corda), o diedro (>0 ou <0) idmn CL,. Entretanto, nas proximidades do
solo, diedros negativos(anedros) fazem com queitbesolo aumente a GL fato utilizado
pelos ekranoplanos ao cruzar mares. Se o0 anedtinwana aumentar, todavia, a aceleracao

no intradorso da asa supera a do extradorso, peydenvoltando a diminuir a GL

CLa x I for Untapered Planar Wing (.. = 1.0)

d 5 4 | I e fee
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Figura 4.22 — Validagdo:Glx I'(efeito solo) a) Presente codigob) KATZ-12.21

Utilizando as fungbes quiver3 para desenhar osre®teelocidade da solucdo do
escoamento, slice para plotar a intensidade do ea@®pelocidades através de uma escala de
cores, e plot3 para desenhar a geometria do avigossivel gerar a partir do cédigo de VLM
programado uma saida gréfica para pos-processardansolucdo do escoamento no “far-
field” (volume de controle) estudado, como exenyadio na figura 4.23.
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Wake Behind Aircraft

YWake Behind Aircraft a
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Figura 4.23 — Vistas do campo de velocidades deg&oldo escoamento (VLM)

4.1.6 Célculo do Arrasto Parasita

A forca de arrasto experimentada pela aeronave pedesubdividida em duas
categorias: o arrasto induzido, aquele gerado e houver criagcdo de sustentacao, e o
arrasto parasita, vinculado a uma parcela de arrdst pressdo e outra ao arrasto de
cisalhamento. O arrasto induzido, por se tratanrdé¢endmeno potencial, pois independe da
viscosidade fluidica, € calculado nas rotinas d&uté aerodindmico tridimensional
apresentadas nas secdes anteriores. Ja o arraasitgpgpor depender primordialmente da
parcela de separacdo da camada limite no escoarmemntedor de corpos menos esbeltos,
como a geometria da fuselagem, na determinacéordst@ de pressao (“form drag”) e da
area molhada (superficie total) da aeronave e rmerReynolds para a determinagdo do
arrasto devido ao cisalhamento (“skin friction dyagera estimado através de um método
comumente adotado, chamado “Component Drag Builthethod”, presente em RAYMER

(12.5 — Parasite Drag). Nele, o coeficiente de storgarasita CDO é calculado pela
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composicao da contribuicdo dos arrastos individdaisada componente do avido como a
asa, empenagens, trem de pouso, e fuselagem. Nenprerabalho, foi considerada ainda,

uma margem 20% superior ao calculado, de modo lairires demais componentes como

antenas, links de atuadores, etc.

CDo = (CDogqq + Doy

+ CDOVT + CDOtrem de pouso

+CDy )12

Em que a contribuicdo de cada superficie aerodc@mcomponente é dada por

CDO superficie

oy f superficie *
aerodinamica perf

CDOfuselagem = Cf fuselagem- FFfu

CDOtrem de pouso 0,25 . Nrogas -

Sendo que os demais coeficientes presentes nalém@ouapresentadas se encontram

na tabela 4.4.

Tabela 4.4 — Coeficientes para célculo do

t
FFsuperficie - Qsuperficie - (1 + 0-2.;) 2.

selagem - quselagem . ( 1

Sfrontal rodas

Sasa

arraatagita

+ 0;30 . Ntrens de pouso *

Ssuperficie
Sasa
) 2 Sfuselagem
o Sasa
Sfrontal trem

Sas a

Coeficiente de Atrito/Friccéo

(Arrasto de Cisalhamento)

Fator de Forma

(Arrasto de Presséo)

Coeficiente de Arrasta

de Interferéncia

Cf FF Q
Assume-se transicdo de escoamento lamjinar
para turbulento nos primeiros 10% da corda 4
Efup = 1+ 205 100
de cada superficie, considerando a placasw — xt ¢ (E)
: Qasa = 14. (1 +

plana equivalente

=G, (R)—Cr,  (Re.01)+Cp, (Re.0,1)

re = PV-MAC
u
1,328 1 2
fram = [HOERNER-I1.3-eq. 23]

c. o _ 0455
flam = (logRe)258

[HOERNER-I1.4-eq. 24]

0,18

%4
0,28
.1,34. <340> .cosA\

1 Ifus .
¢ —2.400

0,06.sin(I°))

Qur = 1+ 0,06.sin(0°)
Qur = 1+ 0,06.5in(90°)
qus =12
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4.2 MECANICA DE VOO

A mecéanica de vOo é a area cujo foco de estudmestamportamento da aeronave nas
diferentes fases de vbo, estando suas atividadesiomadas ao dimensionamento dos
estabilizadores e respectivas superficies movess garantir niveis aceitaveis de estabilidade
estatica e dinamica, a selecdo dos atuadores rnesaai verificacdo de niveis aceitaveis de
forca no manche do piloto, e a resposta da aeromavempo através da programacao de

simuladores de vobo.

4.2.1 Estabilidade Estatica

O conceito de estabilidade estatica vem da tend@mw®ium sistema em recuperar sua
condicdo de equilibrio, dada uma perturbacdo. Ueranave pode ser estavel, neutra, ou
instavel estaticamente. Em geral, o estudo de ikdtate é subdividido em dois grupos:
longitudinal e latero-direcional, pois a hipotese desacoplamento do movimento da

aeronave nesses dois eixos é valida na maioriaadms de estudo.

4.2.1.a Estabilidade Estéatica Longitudinal

O movimento longitudinal restringe-se ao deslocdamela aeronave ao longo dos
eixos de estabilidade X e Z, e rotacdo em torneixio Y (momento de arfagem). A condic&o

para uma aeronave ser estaticamente estavel |dmgitonente € ter derivada negativa do
cn ~ . dacMm
momento de arfagem do avido completo com angulatague, i.e.CM, = ——< 0, para

que o momento resultante devido a qualquer variagi@ngulo de ataque seja sempre
restaurador a condicdo de equilibrio. A figura 4apdesenta um avido estavel, um neutro, e
outro instavel estaticamente. Observa-se que stAo auja derivada da curva de coeficiente
de momento de arfagem com angulo de atague é veeggiresenta estabilidade estatica
longitudinal, pois partindo do ponto de equilibRoem que o momento de arfagem € nulo,
uma perturbacdo qualquer, seja uma entrada exa@gema uma rajada de vento ou o proprio
comando do piloto, que leve a um aumento no andelataque acarretard um momento de
arfagem negativo (nariz para baixo), causando andigéo do angulo de ataque de volta a

condicao de equilibrio. Comportamento andlogo ecpara a diminuicdo deem torno de P.
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Coeficiente de
Momento de Arfagem
CM

CM (+): Nariz para Cima Instavel

A CABRAR N
Angulo
de
Ataque
CM (-): Nariz para Baixo o

APICAR Estavel

Figura 4.24 - Estabilidade estatica longitudinagtavel, neutro, estavel

Para se obter a derivada da curva do coeficienteamheento de arfagem CM do avido
completo em funcéo do angulo de ataguparte-se do equacionamento de momentos no eixo
Y com polo no centro de gravidade, levando em danagdo a contribuicdo da asa,
estabilizador horizontal, fuselagem, e unidade gigiga, e em seguida adimensionaliza-se a
equacdo dividindo-a pela pressao dinamica, arearda médica da asa/2 pV2.5.¢), e por
fim, deriva-a emu.. Em geral, as contribuices mais significativas da asa e estabilizador

horizontal, apresentados esquematicamente na #igisa

ASA ESTABILIZADOR
HORIZONTAL "z
L AZCG
IHT,
Vv Z
D. ; ACHT
‘%EZ} _ N Zacw
fmguio Linha de Referéncia
de da Fuselagem
Downwash
X XAcw Xce  XAcht
Figura 4.25 - Contribuicdo da asa e estabilizadozbntal para CM
Z M(CG) =
Myc,, + Lw. cos(ay, — iy). (Xac,, — Xcc) — Dy cos(ay — iy). (Zc — Zac,,)
+Ly. sin(ay, —iy). (Zce — Zac,,) + Dy sin(ay —iy). (Xac,, — Xce)

+Myc,; — Lur-cos(ay, — by — e+igr) . (Xce — Xacyy) — Dur-cos(ay, — iy — etinr) - (Zeg — Zacyy)

+ Lyr.sin(ay, — iy, — +igr) . (Zcg — Zacyy) — Dur-sin(ay, — iy, — e+igr) - Xee — Xacy,)



48

Observe que no equacionamento anterior, todastsdias (X-X,) ou (4-Z,) foram
escritas de modo a serem quantidades positivasafidonas aproximacdes de pequenos
angulos (até 15°) tal que sin(¥) x e cos(x)~ 1, introduz-se erros inferiores a 4% na
aproximacdo da funcdo cosseno e inferiores a 1%pnaximacdo da funcdo seno. Além
disso, como L >>D, em geral da ordem de 10 e 46s/emior para alongamentos observados
em HPAs, as equagdes de equilibrio de momento e tto C.G. simplificam-se a

Mcg = Myc,, + Lw- (Xac,, — Xce) + Lu-(aw — iy). (Zcg — Zac,)

+Mucyr — Lur- (Xee — Xacyy) + Lur-(@w — by — et+igr).- (Zeg — Zacy,)
Assumindo ainda que as contribuicbes de componéptéontais sejam despreziveis

Mcg = Mye,, + Ly (Xac, — Xce)

+Mycyr — Lur- Xee — Xacyr)

Adimensionalizando, agora, a equacao ao dividir(é)sz. S. E) se obtém
X -X
CMcg = CMyg, + CLy,. (F2oe%c)

XCG_XACHT) (SHT) 1/2pVHT2

Em que a razéo entre pressfes dinamicas experuasnpalo estabilizador horizontal

- P . 2 .
e a asa € chamada eficiéncia da cagda (%) variando em geral entre 0,8-1,2
w

dependendo se a cauda esta na esteira da fusetagdmasa, ou se existe um motor cujo
bocal de saida esteja soprando sobre a cauda.pda@doto da distancia adimensional do

estabilizador horizontal ao C.G. pela razdo de @w®aestabilizador horizontal e asa é

chamado coeficiente de volume de cauda horizomalzc(w).(%), e seus valores
tipicos variam entre 0,40 — 0,70, segundo RAYMER€ta 6.4).

Finalmente, substituindoL,, = CL, . (@, — i) € CLyr = CLq,,. (aw-iw-c+ixr), € derivando
ema, lembrando que a definicdo centro aerodindmico) ([@€uma superficie aerodinamica é
0 ponto em que o0 momento de arfagem nao se atieraaogulo de ataque, vem

MCG XAC _XCG XCG _XAC S 1 2 dg
d W HT HT 72pVyr
CMcg, = — o = Clg,, (M9 — (L, .. (R0 A00T), (—SW )- <—1/2pVW2) . (1 )

Estabilizador Horizontal

Asa

Em que o term(j—i) € conhecido como o gradiente de downwash, ou s&aanto

esteira do escoamento da asa diminui o angulovefetixergado pela cauda. Valores tipicos

para este parametro giram em torno de 0,20 — GyBOa®, e diminuem significativamente
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guando sob efeito solo. Uma analise preliminaité feeste ponto para se entender o efeito de
um C.G. mais dianteiro ou mais traseiro sobre abégtade. Todos os termos da equacao
anterior sdo quantidades positivas, com excecaalid@scias dos centros aerodinamicos da
asa e estabilizador horizontal ao centro de gradeid@omo demonstrado anteriormente, para
uma aeronave ser estaticamente estavel longitndemaé, deve-se satisfazem.; < 0.
Como o eixo X é orientado positivamente no sentidmariz da aeronave, mantendo fixas as
posi¢coes da asa e estabilizador horizontal, quaiais dianteiro o centro de gravidade, mais
negativas serdo as contribuicoes da (8&a=<) e do estabilizador horizontal(Z—24cur)
para aCMc;, €, portanto, mais estavel sera o avido. Analogamnentanto mais traseiro o
centro de gravidade, menos estavel sera a aeronave.

Dispondo da equagdo d&1.. , € possivel encontrar o ponto neutro NP de manche
fixo resolvendo a equacéo anterior para a posiggdmpondoCM.;, = 0. O ponto neutro € o
ponto de estabilidade neutra do avido, ou sejaG & frente do ponto neutro resultard um
avido estavel, C.G. sobre o ponto neutro resuliamdavido neutro, e o C.G. posterior ao
ponto neutro resultard um avido instavel. A an@isequestao € dita ser de manche fixo, pois
se considera que o estabilizador horizontal n&waakua incidéncia ao realizar a derivada de
CM com angulo de ataque, como se o piloto estivessetendo o manche fixo naquela
posicdo de profundor/estabilizador horizontal, mesariandox do avido todo.

Xap %Ol + T Ly (). (2225). (1- )
C Sur

G CLey, + CLeg - (W) . (%) (1- g—(i)

A equacado anterior do calculo do ponto neutro psefesimplificada adotando-se

, 2 d . . P
valores tipicos de) = (11//25;’;”2) =1, e (i) = 0,30 ou, de maneira alternativa, através da
w

aproximacao de alguns termos por funcdes exclugmtandependentes da geometria, como

. 2.CL
CLg, = —5 €CL —=— retirados d&KUETHE&CHOW, e(j—i) = =—% de NELSON

a =
1+ 7Ry HT g T.AR,y

XA_CW.( 2.1 >+XA(,;HT.(SH_T). 4

Xur _ ¢ \1+ .4 ¢ NSw/T\ AR, (14 520)

¢ 2. S 4
B2 @

Finalmente, tendo definido o ponto neutro, pod@seduzir o conceito de margem
estatica S.M. de manche fixo, definida pela distarn porcentagem da corda médica
aerodindmica que o C.G. encontra-se a frente dtopwutro NP. Analoga ao conceito de
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CM,, o avido € estavel se a margem estatica S.Mnewdro se S.M. = 0, e instavel se S.M. <
0. RAYMER descreve que para avides de aviacdo ,gemaltipico valor para a margem

estatica varia entre 5% e 15%.

Xce — Xnp __ CMcg,
c CL,

S M.=

Todo o equacionamento desde a figura 4.25 foi f@to fins demonstrativos para se
entender o conceito de estabilidade estética lodigidl, determinacdo do ponto neutro, e
margem estatica de manche fixo. Na demonstracaguestéo, foram consideradas apenas as
contribuicbes mais significativas, corresponderitesda asa e do estabilizador horizontal.
Neste ponto, o calculo das contribuicbes de CMténdglo ao avido completo, incluindo
também, a contribuicdo da fuselagem e da unidagfmifziva (empuxo da hélice), segundo as
férmulas apresentadas em NELSON e PHILLIPS, e relasma tabela 4.5.

CMcg = CMcg, + CMcg . @ — CMcgy = CMyy + CMprg + CMpys  + CMpglice,
CMcg, = CMyy o + CMyr, + CMpys + CMpgiice,,

Tabela 4.5 - Férmulas Estabilidade Estéatica Loz

Contrib Férmula — Estabilidade Longitudinal Significado | Fonte
CMo,, = CMyc,, + CLy,,. (*4ce~%ce) CM ema=0°
Asa i NELSON
Xace —Xce Derivada de
CMy,, = CLy,. (H4cu=¥cc)
¢ CM ema
_ Xce—Xac SHT 1/2pVHT2 . . Ao
. CMyyr = —CLgpyp (flﬁ) . (H) . ( 2o ) (=i, —& +iygr) | CMema=0
Hor ' | _ NELSON
orizontal e cL (XCG—XACHT) (SH_T> (1/2PVHT2) (1 B E) Derivada de
aHT aHT* ¢ "\sw/ \1/2p1,2 /" da CM ema,
2. Sus-Xpus, . 3|74 \2
— _ fus =0°
CMOqu = —SW,E g1 1,76. (m) .y CM emao 0
Fuselage PHILLIPS
oM B 2. Spus- Xpus 176 3 (@)2 Derivada de
A SRR AU CM ema
Znal 2 Xnar\ CNpg (. —4m?\ CL, o
CMOhél = (?) 'CD + (Z-dhélice m) . ]2 N\ lher — kv kh ARM‘:V CM emot—O
Hélice - PHILLIPS
Xoa\ CN. —472\ CL Derivada de
2 hél hél aw
CMOhél = (2 dhéll‘ce F) . > - (1 — kv <W> W)
w-C ] w CM ema.
Em que
_ XCG_XACHT SHT , .. .
Cyr = (f) (W € o coeficiente de volume de cauda horizontalD(0,Z0)

n= (M) ¢ a eficiéncia da cauda, cujos valores tipicasoesntre (0,8 — 1,2)

1/2pVW2

s—z € o gradiente de downwash, cujos valores tipist#ea faixa de (0,20 — 0,30)
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Otimizacédo do arrasto de trimagem para o cruzeiro

Como em geral o cruzeiro é a mais longa das fasegd, é de grande interesse
minimizar o arrasto de trimagem, ou seja, aquelidded deflexdo das superficies de controle
para garantir o voo equilibrado/compensado, pa@ @ndicdo de voo visando um menor
consumo de energia e menor poténcia requeridargaliaar o percurso. Para tanto, deve-se
garantir que, no angulo de ataque da condicaouico acryzeio @ asa e fuselagem tenham
momento de arfagem nulo para que o estabilizadozdrdal e o profundor ndo necessitem
gerar sustentacdo para a trimagem, pois desta festadbilizador horizontal e profundor
estardo contribuindo apenas com seu arrasto parésirinseco), ndo gerando arrasto
induzido pela sustentacdo. Esta condicdo € obtidé&ipnando o centro de gravidade de
modo que a curva de CM da asa-fuselagem cruzeooxefgm que o CM = 0) no angulo de
ataque igual acrzeiro € posteriormente, ajuste-se a incidéncia do éigtador horizontal de
modo que 0 mesmo gere sustentacdo nulagmi. levando em consideracdo o angulo de
“downwash” nele induzido pela asa.

CM CM CM

Asa-fuselagem Asa-fuselagem

-~ (. # .o # —.
Clernzeiro (Lm§\ GWNJ_&O Completo

Estab. Horiz Estab. Horiz.

Asa-fuselagem

Figura 4.26 - Procedimento para obter o menor tardestrimagem em cruzeiro

O raciocinio por tras deste procedimento esta to de que a asa, por ter um
alongamento muito maior que do estabilizador hotalp € mais aerodinamicamente
eficiente que o estabilizador horizontal e, podapara gerar a mesma sustentacdo possui um
custo muito menor de arrasto induzido que o estalibr horizontal. Por exemplo, se a asa
gera um CL = 1.0 tendo L/D = 20, e o estabilizaglera um CL = 0.1 tendo L/D = 5, a asa
gerara um coeficiente de arrasto CD = 0.05, enguarstabilizador horizontal gerara CD =
0.02, ou seja, o estabilizador horizontal gerarécosficiente de arrasto de cerca de 40% do
gerado pela asa, mesmo com um CL 10 vezes menano @om avides convencionais a
fuselagem é longa o suficiente para permitir umegama grande de posicionamento do CG, é
possivel posiciona-lo de modo que a garantir estdicdo de minimo arrasto de trimagem no
cruzeiro. Ja nos HPAs, como a fuselagem é curta, s@mpre é possivel realizar o mesmo
procedimento. Neste caso, busca-se uma configuragague NOucrzeirn, O €Stabilizador

horizontal gere a minima sustentagdo possivel.
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4.2.1.b Estabilidade Estética Latero-Direcional

O movimento latero-direcional restringe-se ao dmsttento no eixo Y e rotacdes nos
eixos X (rolamento) e Z (guinada).

Para se ter uma aeronave estaticamente estavelbdaknente, deve-se satisfazer a
condicdo da derivada do momento de guinada CN coamgulo de derrapagefh seja
positiva para que o momento de guinada resultamtsuegimento de qualquer angulo de

derrapagenf# O seja restaurador, ou seja, {ZNO, como observado na figura 4.27.

Wsto

=i e e e

i
Figura 4.27 - Estabilidade estatica direcional
Em geral, a fuselagem possui contribuicdo deséigtaiie pois possui bastante area a frente
do C.G., enquanto o estabilizador vertical € oqgya responsavel por prover estabilidade
estatica direcional, por ter area bem para trasCds. Isso se deve, pois as forcas
aerodindmicas laterais que surgem no estabilizaddical sempre que este nao estiver
alinhado com o escoamento geram um momento dedpuigae tende a realinhar o avido
com o0 vento, da mesma maneira que as penas nanakde posterior de uma flecha
garantem a sua trajetoria retilinea, sem desvidirdgdo. Como proposto por NESLON, CN
é dividido na contribuicdo da asa, estabilizadotica, e fuselagem.
CNeg g = CNug + CNyrg + Clpus

Para se ter uma aeronave estaticamente estavdlrnaate, deve-se satisfazer a
condicdo de derivada do momento de rolamento CR @dingulo de derrapagef seja
negativa para que o momento de rolamento resultantirgimento de qualquer angulo de
derrapagenp # O seja restaurador, ou seja, fCR0, como observado na figura 4.28.

+) causa rolamento(-
B(+) causa ()

Figura 4.28 - Estabilidade estatica lateral
Em geral, o diedro positivo na asa é o maior couinte estabilizante para estabilidade
estatica lateral. Como proposto por NELSON, CR ¥ditlo na contribuicdo da asa,
estabilizador vertical e fuselagem

CRCGﬁ = CR + CRVTB + CRquﬁ

wB
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Outro parametro que aumenta a estabilidade estatmal € a posicdo da asa em relacdo a
fuselagem. Asas baixas forcam o escoamento latendbrnar a fuselagem e modo a conferir
um efeito de diedro negativo (menos estavel), asatias sdo neutras, e asas altas conferem
efeito de diedro positivo (mais estavel lateralragrntomo mostrado em NELSON.

O resumo das formulas utilizadas para o calcul@Npe CR esta na tabela 4.6.

Tabela 4.6 - Formulas Estabilidade Estatica LaRirecional

Contribuicéo Formula — Estabilidade Direcional Sigrificado Fonte
A N CL? Derivada de CN
sa =— PHILLIPS
WB  4.m. AR, emp
Estab. Xeo—X 40 s 120V 2 do Derivada de CN
— _ VT VT PVvr _
Vertical CNVTﬁ = —CLgyyp (7% ) .(Sw) . (1/2pVW2) . (1 + dﬁ) emp NELSON
2.5 X 3 2 Derivada de CN
Fuselagem M, =TT Mmax (4 _ g 76 (df’”) PHILLIPS
fus SW. bw lrus emB
Contribuicéo Férmula — Estabilidade Lateral Significado Fonte
CL 1+2.4 Derivada de CR
Asa CR,, = —2. ( W). rad PHILLIPS
B 6 1+, w emp
Estab. Ze6-Z ¢ s 1/2pVyr? do Derivada de CR
— _ VT VT pPVyr _
Vertical CRVTﬁ = —Clgyy, (7% ) (SW) : (1/2pVW2) : (1 + dﬁ) emp NELSON
Z d Derivada de CR
Fuselagem CRrys, = 2,4. |AR, <ﬂ> . <ﬂ> PHILLIPS
B b, b, emp
Em que

Cyr = (M) . (?—WT) ¢ o coeficiente de volume de cauda vertical (8,0208)

by

Z Ve - LN -
n= (%) é a eficiéncia da cauda
1/2pVy

(1 + g_;) = 0,724 + 306.% +0,4.%%% 4 0,009.4R,, & 0 gradiente de sidewash
4

Ac,, € o angulo de enflechamento da asa no quarto de corda
4

A, € o0 afilamento da asa
Itad,,© 0 angulo de diedro da asa em radianos

Uma ultima observacdo se faz sobre os coeficietgegolume de cauda horizontal
Cur e vertical Gt, em que ha uma diferenca na ordem de grandezeattoes (G tipico
entre 0,40 — 0,70, e &g tipico entre 0,02 — 0,08), pois as distancias dosficientes
longitudinais sdo adimensionalizados pela cordaianda asa, enquanto as distancias dos

coeficientes latero-direcionais sdo adimensiondtizgela envergadura da aga b
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4.3 PESO

A rotina de peso tem por objetivo estimar o0 pestiovela aeronave, necessario para o
posterior calculo dos parametros de desempenhovido.aConsidera-se que a massa da
aeronave € composta pela soma das massas de sgumneates, a listar: asa, estabilizador
horizontal, estabilizador vertical, hélice, fusaagestrutura, tubo de cauda (tailboom), e
demais componentes (links/cabos/avidnica/etc)izatidlo como base dados histéricos das
massas de outros HPAs.

Mvazia = Masa + Mest.hor. + Mest.vert. + Mhélice + Mfuselagem + Mtailboom + Mmicelénea

estrutura

Dentre os componentes mencionados, alguns sdodecados tendo massas fixas
independentes das dimensfes da asa como a fusMagetara e links/cabos/avibnica,
enquanto a massa da asa, estabilizadores, hélivbpale cauda variam de acordo com as
dimensoes do avio.

Para as superficies da asa, estabilizadores htaizervertical, e hélice, a massa foi
calculada considerando que o revestimento das nsesn@mposto do mesmo polimero
utilizado no Daedalus 88 (mylar de 1@n de espessura), com uma estrutura interna
(longarinas) composta por tubos conicos vazaddsede carbono, e as nervuras feitas de
espuma de PVC expandido, considerando o espacareetm nervuras o do Daedalus 88.
Enquanto a massa do revestimento é apenas fung@eaale cada superficie e a massa das
nervuras € funcdo apenas do numero de nervuraspgusua vez depende apenas da
envergadura de cada superficie, a massa da loagdepende da envergadura, area,
enflechamento e diedro de cada superficie, varidimEarmente em cada um desses
parametros nos diagramas de momento fletor e tde@sforcos solicitantes da estrutura da
longarina. Os momentos de inércia a flexdo e ator@riam com a espessura da secdo
transversal dos tubos cénicos elevada a quartan@atétodavia, uma asa de maior area
combinada a um também maior enflechamento possiar regpessura interna, podendo se
aumentar o momento de inércia de area sem ne@msate aumentar também a espessura
da secdo. Portanto, ao invés de se utlizar umacg&el a quarta poténcia entre
envergadura/area/enflechamento/diedro com a masd$andarina, uma correlacdo baseada

em dados historicos foi preferida na estimacéao assandas longarinas das superficies.
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Ja para o tubo de cauda, foi considerado um tulnbém conico vazado de fibra de
carbono de extensdo da posicado da hélice até agumg bordo de ataque do estabilizador
vertical.

As formulas utilizadas para o calculo do pesowéatal da aeronave estdo resumidas

na tabela 4.7.

Tabela 4.7 - Formulag&o para célculo das massas

Componente Subcomponente | MASSA
N° de nervuras 3 /[m] envergadura
ASA Nervuras Area lateral [m?] MAC .(t/c . MAC) My, = (N.A.€)p
Espessura [m] 0,01m Mysa
ESTAB. Revestimento | Area molhada [m?] 2.8 My, = (A)p =
HORIZ. ~
Area Secdo Transv.[m?] | 7. (R? —1?) Mypery
ESTAB Comprimento [m] b e
. ] omprimento [m + My,
Longarina Mg = (A.b.F.F)p g
VERT. g Fator de enflechamento | 1 + 0,75. (Ageg/15) tong
Fator de diedro 1+ 0,25. (Tgeg/5)
N° de nervuras 4 /[m] envergadura
Nervuras Area lateral [m?] MAC .(t/c . MAC) Myery = (N.A.e)p
Espessura [m] 0,01 m Mhpgiice
| Revestimento | Area molhada [m?] 2.5 Myer, = (A)p =
HELICE ”
Area Segdo Transv.[m?] | 7. (R? —1?) Mpery
C . t [ ] b +Mrevest
. omprimento [m +M
Longarina Miong = (A.b.F.F)p tong
Fator de enflechamento | 1
Fator de diedro 1
Revestimento | Area molhada [m?] 2.8 My, = (A)p Mpys =
FUSELAGEM M +
Estrutura - - Moy = 13 kg [y
long
Area Secdo Transv.[m?] | . (R? —r?
TUBO DE CAUDA ( ) Mupo = (A.AX)p Mtubo
Comprimento [m] Xhélice - Xstab. vert.
LINKS/CABOS/ETC - - Mmicelanea =5 k.g Mmicelanea

e Propriedades de massa especifica dos materiais utilizadas
= 30 [kg/m’]

Pmytar = 0,015 [kg/m?] = Espessura: 12um

Pearbono = 1750 [kg/m3] > Varia de 800 a 2500 kg/m3

Ppyc
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4.4 DESEMPENHO

Os célculos de desempenho visam quantificar quAoebaeronave cumpre sua missao
em termos de parametros como alcance, autononug,vieocidades (de estol, decolagem,
cruzeiro, mergulho, etc), raios de curva, compritme&e pista requeridos, empuxo e poténcia
requeridos e disponiveis, consumo de combustitik eutros.

Em geral esses calculos sdo segmentados por toecmoissao, figura 4.29. Para o
presente projeto, os trechos de maior importarémas decolagem, subida e cruzeiro, que

terdo seus célculos detalhados a seguir, nos pc@ntee maior interesse para o projeto do

Subida

HPA em questao.

Decolagem

Figura 4.29 - Trechos da missao

4.4.1 Decolagem

Trés parametros principais sao calculados: a \ddoe de estol, a velocidade de
decolagem, e o comprimento de pista para decolagem.

A velocidade de estol do € a minima velocidade em que a sustentacdo egqudib
peso W, pois na ¥y CL = Clmax

W =1L

2.W

1
L= EpVestolz-S- CLpmax - Vestot = m

A velocidade de decolagem é, em geral, determipadanormas regulamentadores
dos 6rgédos certificadores dos paises em que sengesoperar 0 avido, como a ANAC-
Agéncia Nacional de Aviacéo Civil no Brasil, a FA#deral Aviation Administration nos
Estados Unidos da América, ou a EASA-European fnabafety Agency na Europa. No
caso do projeto em questdo, os HPAs sado classiBcadmo aviacdo experimental, em que
ndo ha uma regulamentacdo formalizada. Tomando domse a FAR-Federal Aviation
Regulation Part 23 (Airworthness Standards: Nornudllity, Acrobatic and Commuter
Airplanes)-secao 51 e Part 25 (Airworthness Statsdarransport Category Airplanes)-secéo

107 da FAA, a velocidade de decolagem para um am@wmotor fica definida por

Vdecolagem = 1,2 Vestor
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A rolagem ou corrida em pista (“ground roll”) ca@pende ao segmento da decolagem
desde o inicio da aceleragdo em pista até a perdamtato do trem de pouso com o solo
(“lift-off”), enquanto a decolagem engloba aindaswibida até 50 pés apos o “lift-off”. A
equacdo diferencial da corrida em pista, para oessq da figura 4.30, é dada por

Sustentacdo
L

Arrasto
D — Empuxo
( T

Atrito
7 Fat —7

Peso
W

Figura 4.30 — Diagrama de forcas na decolagem

av(i)

Mdt

=T—F,—D

av() _

L =w "2 = [(T(0) - .M. g) + (1. CLgoto — CDso0)- (2p-V()2.)]

A Unica informacgédo faltante para a determinacdopteta da equacdo anterior é a
curva de tracao do conjunto propulsivo, ou sefarga de empuxo em funcéo da velocidade
para a hélice escolhida. Como néo se dispunhaddssi®s, foi considerada uma poténcia
disponivel pelo piloto de 0,25 HP (187 W) considdmuma eficiéncia da hélice ¢e0,80,
para se obter o empuxo pela seguinte equagéo

T = V’;n > T(V)=60-096.V—0,02.V2[N]

De posse da equacgéo diferencial da corrida em pigsta realizar duas integragdes no
tempo para se obter, respectivamente, a velocidguesicdo da aeronave em cada instante.
Desta forma, a distancia de decolagem em pista aatdierenca entre a posicao inicial

(velocidade nula) e a posi¢édo em que a velocidagde/¥ecolagen 1,2 Vestor

r= (L
) dt

V=Vgecolagem dv
S = f f — dt?
V=0 dt
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4.4.2 Subida

Os parametros de desempenho da fase de subida &agulm de trajetéria ou de
subiday, a taxa ou razdo de subida (“rate of climb”) R@ekcidade de subidaye a razéo
requerida de tracdo por peso T{\para um determinado angulo de subida estabelecido.
Considera-se a hipotese de subida equilibrada,né@-acelerada. A figura 4.31 explicita a
relacdo entre o angulo de ataguéormado com o vetor velocidade), o angulo deestdaja
(formado entre o vetor velocidade e a horizon&b,angulo de atitude (formado entre o nariz

do avido e a horizontal).

Sustentagao

Angulo
de
Ataque el —
g V

O

Asidiiles
A‘,rartg PY A—xh-‘:.‘l]l«
D 3 Angul =
é—"' guio Atitude
de
Trajetoria
y=0-0

Figura 4.31 - Diagrama de for¢cas na subida

Considerando a aproximacdo de alinhamento do emplaxdélice com o vetor
velocidade, e subida equilibrada no eixo vertigatje-se escrever
4 (T - D)
= Siln —_—
v w
RC =tan y

Vy =V.siny

Observa-s,e entdo, que o excesso de tracdo é cogtrela a subida ou descida da
aeronave em regime permanente. De forma analogessivel estabelecer ume verificar
qual a razao de empuxo por peso requerida pararsadpieley estipulado

T 1

_ — i +
Weeg VT CL/CD
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4.4.3 Cruzeiro

Na fase de cruzeiro, considera-se a hipdtese denwmbado (equilibrado) e néo-
acelerado, figura 4.32. O parametro de maior iegere® a poténcia requerida para manter o
voo equilibrado, obtida pelas rela¢des de equdibri

Sustentagdo

Empuxo
1 il
Uy V
Angulo Ay gulo i
de |
Ataque  Atitud

Arrasto
D a o
; _—-':‘v f
~

S5

(4]

C D
—

Peso
w

D@ 2
I
=

Figura 4.32 - Diagrama de for¢as no cruzeiro
P=T.V
EixoX: T=D — isolaT: T = %pVZ.S. CcD

EixoY:W =L — isolaV: V= |Z2¥

p.S.CL

Substituindo T e V na equacédo da poténcia P veoténpia requerida para se manter
0 voo equilibrado e ndo-acelerado, e simplificaneim

w 2w
cL/cp N P-S-CL

Preq =

Sendo os pares Velocidade-CL associados a cadacpotéquerida dados por

ven = (e

Ou seja, tendo a curva polar de arrasto da aerd@aweCD, é possivel se determinar
a curva de Poténcia Requerida x Velocidade. A talde8 resume a sensibilidade dos

parametros da;&uerida

Tabela 4.8 - Sensibilidade da poténcia requerida

Variagdo da Requerida Parametro e Sensibilidade
Cresce 1 Peso: wts
Decresce, Eficiéncia Aerodinamica: &'
Decresce, Sustentagao: cL%®
Decresce Area: 505
Decresce, Densidade do ar: p%s
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4.5 MODELO DE SINTESE

O modelo de sintese paramétrica € um algoritmadeepcao de aeronaves viaveis de
acordo com as restricbes pré-estabelecidas aot@rag@ravés de sucessivas rotinas de
calculos a partir da sua geometria. Primeiro, gerama aeronave aleatéria representada por
um vetor de parametros geométricos, a entrada dielmde sintese. A aeronave passa entao
por uma rotina de célculo dos seus parametros ia@ractos, e de estabilidade e controle. Se
a aeronave € estavel, ela tem sua massa estimadeofiea de peso, e entdo, seus calculos
finais de desempenho séo realizados. Se a aergesada passa por todos as rotinas, ela é
entdo chamada de solucdo e armazenada para formapapulacdo critica inicial, que sera
posteriormente otimizada. Caso a aeronave viotmdicao de algum filtro, ela é descartada e
outra aeronave € gerada, de forma iterativa. Nadig.33 é apresentado o fluxograma do

modelo.

Pardmetros
Geomaétricos
da aeronave

Gera Avia ometria

o (Ge
J

Aerodinamica

da aeronave

Performance I

Guarda
Aeronave

Figura 4.33 - Fluxograma do modelo de sintese pétraza

4.5.1 Gera Avido (Geometria)

A rotina de geracdo da aeronave é feita de formartear valores para cada um dos
parametros que descrevem a geometria da aeronawieo dle intervalos permitidos. Uma
interface grafica no Matlab permite ao usuario imgoais os limites de intervalo (valor
maximo e minimo) para cada parametro, antes diuirdi@eracao aleatoria de aeronaves.

Os parametros e seus intervalos de variagdo pdawmiéstdo dispostos na figura 4.34. Ha um
total de 80 parametros geométricos que descrevagranave, mas muitos sdo parametros
fixos como os da fuselagem e da hélice, e outmdaagstao atrelados a outros ja definidos,

como por exemplo, a posi¢céo do estabilizador \adrtgque deve estar no fim do horizontal.
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~ pein
Gera Avido (Geometria) = Parametros Geometricos
& Asa Empenagem Horizontal
Aerodinamica perfil [9perfis] Perfil NACADD12
Sw— Area[m’] [20;35] Canard IsiM,NEO]
* ARw=— Alongamento [15;40] Cur—Volume de Cauda  [0,45; 0,60]
Aw - Afilamento [0,2;1,0] X - Posicio [m] [-3,00; -8,00]
Aw- Enflechamento[] [0;15] ARWT—Alongamento [4:3]
“”*;'“'W[ ! T 1o:s] hir- Afilamento 10,6 ; 0,81
psicpnlo el o] ¥ AxT-Enflechamento [*] [o; 5]
Cwist—TortSo geom. 1] . Fur— Diedro [*] 0
(X,Y.2)-Posic3o [m] X=[SKRIMAC el i85
Hsolo — Altura ao solo [m] 10,80;3,00] " u "

Empenagem Vertical

Guarda [ Parmetro | Intervalo |

Aetonave Perfil RAsagete
Canard [EXISTE,NAD]
Cvt—Volume de Cauda [0,008; 0,015]
X- Posicdo [m] XHT + Craiznt
ARHT— Alongamento [3;6]
AHT- Afilamento [0.4 ; 1,0]
AHT- Enflechamenta[°] [0; 10]
FHT— Diedro [7] 0

IHT— Incidéncia[°]

Figura 4.34 - Pardmetros de entrada e respectit@valos

45.2 Aerodinamica

Na rotina de aerodinamica, o programa de voérticesretos 3-D (VLM) calcula os
coeficientes de arrasto CD, sustentacdo CL, momeietoarfagem CM, e eficiéncia
aerodindmica CL/CD varrendo uma faixa de anguloatdgue de 0° até o angulo de estol
(obtido via método da secéo critica), tanto pamaquwanto sob efeito solo na corrida em pista,
pelo método das imagens. A partir dai sdo obtidadglesivadas CJ, CM, para o0 aviao
completo (com e sem efeito solo), e também sdallealas as derivadas latero-direcionais
CNg e CRy ema = 0°.

4.5.3 Estabilidade & Controle
Na rotina de estabilidade, as derivadas de estabdi CM, CNs, CR; sao

recalculadas dessa vez utilizando as formulacGesesmpiricas apresentadas na secéao 4.2,

como redundéancia para garantir um calculo conservédcondi¢céo estabelecida para o filtro
CM, < 0
CNg > 0
CRg >0

45.4 Peso

A rotina de peso atua como funcdo penalizante @iras#o longas, ou de areas muito
elevadas, ou muito enflechadas, ou com diedrossekaes, evitando a que 0 programa
convirja para avides excessivamente grandes simplee por apresentarem boas

caracteristicas puramente aerodinamicas.
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4.5.5 Desempenho

Tendo todos os parametros aerodinamicos calcutamogazodavel precisdo e a massa
vazia estimada, é possivel calcular todos os parésngue descrevem o desempenho da
aeronave. Como descrito na se¢do 4.4, os paraneroscalculados sdo s6 os de maior
interesse para o0 projeto do HPA, sendo os maisrianues da decolagem a velocidade de
estol, e 0s mais importantes do cruzeiro sendot@énpia requerida e o respectivo par (CL,

Velocidade) associado a poténcia obtida.

4.6 ALGORITMO DE OTIMIZACAO

Como os algoritmos utilizados a seguir sdo baseahagorias evolucionarias, convém
descrever brevemente os termos e significados ndmdgem empregada. Tomando o ser
humano como exemplo, em uma Unica molécula de DNA_23 pares (46) de longas
sequéncias do DNA chamados cromossomos. Em cadaossomo, hd inidmeros genes
(cerca de 20 mil) formados por sequéncias espasifie acidos nucléicos, responsaveis por
determinar uma série de caracteristicas fisicasrdepessoa.

Uma analogia ndo totalmente correspondente podteisgrentre as caracteristicas de
um avido e o DNA de um ser vivo, ao imaginar quavido sob foco deste projeto pode ter
seu DNA dividido em 5 cromossomos: geometria, deéwdica, estabilidade, peso, e
desempenho, tendo cada um desses cromossomososdivgeses que determinam as
caracteristicas do avido completo, por exemplo,geses da envergadura e area no
cromossomo da geometria, ou 0s genes do CLmax en6@omossomo da aerodinamica,
como exemplificado pela figura 4.35.

Em ambos os algoritmos descritos adiante, as eaistotas transmitidas a geracao
seguinte (seja por meio de reproducdo sexuada dacém) sdo apenas em relacdo ao
cromossomo geometria, de modo que todos os denmraimossomos (aerodinamica,
estabilidade, peso, desempenho) sdo consequémneta dlela, ndo sendo transmitidos
diretamente da geracao parental a filial. Em oytedavras, s as caracteristicas geométricas
sao transmitidas, e as demais sao calculadasiadageometria.

Além disso, a selecdo de quais os individuos carestnitirdo suas caracteristicas aos
descendentes deve ser feita por meio de clas€iisagntre os elementos de uma populagéo,

segundo uma ou mais funcdes objetivo escolhidasgqaar a direcdo da otimizacéao.
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GENES CROMOSSOMOS

Asa
Fuselagem
Estabilizadore

Geometria

Forgas

Momentos Aerodinamica

Derivadas

Margeis Estabilidade

Massa asa

Massa avido Peso

Velocidade
Poténcia

Figura 4.35 - DNA do aviédo

4.6.1 Algoritmo Genético

Segundo GOLDBERG, existem 3 mecanismos inerentevoducao: reproducao
sexuada dos mais adaptados via divisdes meidteamnbinacdocfossing-over) de genes, e
mutacdo. O conceito da selecdo natural entra ro dat apenas uma porcentagem das
melhores aeronaves pais (por ex: os 30% melhoragymitirem suas caracteristicas as
aeronaves filhas (da préxima geracdo da populagdohsidera-se que na reproducao
sexuada, metade das caracteristicas € provemiantéie e os demais 50%, do pai. Além da
hereditariedade, € inclusa a taxa de recombinag&@®es, que ocorre na natureza durante o
emparelhamento das cromatides irmas, em que ped#gogenes (das caracteristicas
geométricas apenas) sdo trocados entre si. Porirfimduz-se uma taxa de mutacdo para
garantir a variabilidade da proxima populacdo gergdrantindo que a solugao convirja para
um maximo global e ndo local. Esse processo deue&ol da populacdo € feito
iterativamente, até que se observe a estabilizdgg@oparametros da funcdo de merito no

tempo (nimero de geracgdes), o que indica a conveiggpara a fronteira de Pareto.

4.6.2 Killer Queen

O Killer Queen é outro algoritmo evolucionario do em otimizacdes
multidisciplinares e difere-se do algoritmo gergfior ndo existir divisbes meioticas, apenas
mitdticas. O algoritmo é baseado na reproducacdrifas, em que populacédo da geracao
seguinte € sempre gerada a partir de mutacdes thmmmedividuo da geracao parental. Ou
seja, apos classificados os individuos da populagé@l, a proxima geracdo sera obtida
através de mutacdes das caracteristicas do maltieiduo (formiga rainha).
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5. PROJETO DA AERONAVE

Tendo descrito todos 0s modelos a serem utilizpdos o projeto do HPA, parte-se
para o projeto propriamente dito. A metodologiatada é a proposta por RAYMER, que

divide o projeto em conceitual, preliminar e deatleds.

5.1 Projeto Conceitual

Na etapa conceitual a configuracdo geral da aeeorawdefinida, para posterior
detalhamento na etapa preliminar. Esta configurae& ditada primoridalmente pela misséo
da aeronave, no caso: decolar e manter voo sudtedigpondo apenas da poténcia humana.

Buscando entender melhor as limitacbes impostagt@&n@a humana disponivel, uma
série de referéncias foi levantada, baseadas ermrimgntos e medigbes. A figura 5.1,
retirada de ROPER, fornece a poténcia que um seraho consegue manter para uma
determinada duracdo de exercicio (pedalar, renoarercem plano inclinado). A curva foi

levantada para homens adultos comuns e atletagstds ndo especificados.

FiGure 2. Maximal output of ex-
ternal mechanical power (h.p.

«
=
Q A running uphill linear scale) plotted against total
o +  rowing duration of exercise (min. logarith-
o 4 X cycling mic scale). The logarithmic scale
9 é} ® * * cycling and turning hand crank has been used to display the ex-
4 © added to a symbol means that ger!rr_\cmal points clearly.  Full
— 9 the performance was by a !1ne is the theoretical curve s_hcwn
2 champion athlete. in Fig, 1. The nLlrpera] 1ndicat§;
= 1.0 * the source from which the experi-
8 mental point was derived. Points
a X without  numerals: champion
é 4 cyclists, @ Ref. 21: ordinary
Q cyclists, X, also ordinary cyclist
z - performing hand-cranking in «ddi-
0.5 tion. * Ref. 29.
1. Abbott et al; 2, Asmussen; 3,
Bannister; 4, Benedict er al; 5.
Bonjor; 6, Henderson et al; 7, Kar-
povich et al; 8, Nielsen er al: 9.
Raleigh: 10, Tuttle; 11. Unna
o i L ‘_V_!i T ¥ 7 T { T |
O.1 1.0 10 100

DURATION - MINUTES

Figura 5.1 - Poténcia humana disponivel

A figura 5.2a, da coletéanea de papers do MIT-DaedRloject Working Group, mostra
dados semelhantes, compilados de 1937 a 1985destapoténcia disponivel numa faixa
entre 150 e 400W para exercicios de até 4 hordsirdedo. J4 a figura 5.2b mostra o volume
de O2 consumido durante o exercicio em plena carg®% da carga, listando outro
importante parametro conhecido como a poténciacésme dada em [W/kg]. Observa-se

uma média de 4 W/kg para plena carga e 3W/kg emdéearga.
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HUMAN POWER GENERATION TABLE IV-1

7 erve RESULTS OF INITIAL SCREENING TESTS
-06 FSUBLJLs?fEFb %frm
& a00 o s V0, max We Max P 100% P/We. 70% P/Wt.
gL 2
38 /// /7‘7—/—7_ - _ (ml/min/kg) (kg) (watt)  (watt/kg) (watt/kg)
© o 300104 /-
a % N Gafggfggsﬂs DAEDALé/ 33 51.2 206 4.03 2.82
Z . -
T 200 / 47 82.6 280 3.39 2.37
23 7
A2
ol _/_1 59 55.6 235 4,24 2.97
—O1 -

L\,_; 60 52.8 206 3.90 2.73
(o] e ==

o ! 2 3 4 5
DURATION (HOURS) 66 13.0 324 4 .64 3.11
a) b)

Figura 5.2 - a) Poténcia disponivel por duragdo b) Poténcia especifica

Segundo WILSON, pesquisador do MIT no topico damacanica e bicicleta, em um
terreno plano uma pessoa de 70kg necessita de pardVcaminhar a 5 km/h. Essa mesma
pessoa, produzindo a mesma poténcia, consegueap@dab km/h de modo que a energia
gasta por distancia pedalando é aproximadamentdaléfasta andando para cobrir a mesma
distancia. Em geral, os dados de energia gastadigténcia por unidade de massa de
referéncia sdo 1,62 kJ/(km.kg) pedalando e 3,7¢&rkIKg) andando. WILSON menciona
ainda que um ciclista amador produz tipicamente/BgVidor duracéo superior a 1 hora (por
volta de 210W para um ciclista de 70kg), enquardiistas profissionais produzem cerca de
5 W/kg para a mesma duracao de tempo, podendasatletelite chegar & marca de 6 W/kg.
Corredores de pista curta conseguem produzir \@lostantaneos de até 25 W/kg (cerca de
2000 W), enquanto ciclistas de elite podem atiaggr1600 — 1700 W/kg nos instantes finais
dos sprints de chegada, mesmo apos longas cod&astrada com duracdo de até 5 horas.
Na média, dados estatisticos mostram que ciclgasexo masculino conseguem produzir
cerca de 400W-440W durante uma corrida, sendo dssdde poténcia especifica para
homens variando de 2,0W/kg para uma pessoa destegir2,5W/kg para um iniciante,
3,0W/kg para um corredor intermediario, 4,5W/kgapam atleta profissional, 5W/kg para
atletas de nivel internacional, e 6W/kg para topndmdo.

Baseados em licoes aprendidas de outros projetasides de missdes similares e em
dados historicos de outros HPAs, a tabela 5.1 resantonfiguracdo escolhida para a
aeronave. As escolhas de maior interesse estdosigip da fuselagem para tras da asa para
evitar arrasto de interferéncia, tailboom feitoutke Unico tubo de carbono, e a op¢éo por se
permitir gerar tanto aeronaves com cauda conveaktiom canard, esta uUltima baseada no

sucesso dos dois maiores HPAs: Gossamer Albatrasard) e Daedalus 88 (convecnional).
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Tabela 5.1 - Configuragéo da aeronave

Subsistema Configuracdo

Propulséo 1 Hélice bi-pa/transmisséo por correitdpe

Trem de Pouso Convencional/Em linha/ 2 rodas
Asa Alta/9 perfis selecionados
Fuselagem Carenada/cockpit: piloto deitado/inicidim da asa
Empenagem Horizontal Convencional ou Canard
Empenagem Vertical Unica/convencional
Tailboom Tubo de carbono

Além disso, os perfis para a fuselagem, empenagbgtice foram escolhidos sendo o
NACA0021-65 para a fuselagem, o NACAO012 para apesragens, e o0 DAES1 para a
hélice. J4 para a asa, o critério de escolha foé eanenor poténcia requerida para o voo.
Visando minimizar a poténcia requerida, cuja eqoapi deduzida na secdo 4.3, foram
listados os perfis que apresentam o maior proditd®/CD, na tabela 5.2, cujas

caracteristicas principais e geometria encontramagabela 5.3.

Tabela 5.2 - Lista de perfis selecionados

Drela Eppler Wortmann Lissamann
DAE - 11 E395 FX 63 — 137
DAE - 21 E396 FX 63-137(suavizado)
DAE - 31 E397 FX 05-188 L7769
DAE - 41 E398 FX 76 mp- 140
DAE - 51 E399 FX 76 mp-160

Tabela 5.3 - Perfis selecionados e caracteristicas

0] primeiro perfil desenvolvidg
Wortmann FX 63137 el

especificamente para HPA, década de 1

WortmannFX 76MP12| A familia de perfis com elevadas razd /_\

140, 160 L/D e caracterisitcas de estol suave.

=

Perfil refletido utilizado pelo Gossame

Condor e Albatross. Destinado a HPAs

Lissaman 7669 T
asa bem enflechada, com pou —
deslocamento do centro de pressao.

Drela Perfis utilizados no Daedalus. cuja a

DAE 11,21,31,41 interpola os perfis desde o DAE11 na rg

até o DAE41 na ponta.

Wortmann Perfil simétrico projetadao para ¢
FX 76 MP100 estabilizadores de HPA.
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5.2 Projeto Preliminar

Tendo definido a configuracdo geral da aeronavdes@ implementar o programa de
busca extensiva de aeronaves pelo modelo de sigeamdo aeronaves dentro dos intervalos
estabelecidos na secéo 4.5.1 para os parametradetpreninam a geometria dos avides, até
qgue se forme uma populacéo inicial. No caso, alpgga inicial contém 180 individuos, cuja
disposicdo segundo as funcbes objetivo de potéecjaerida e velocidade de estol esté
presente na figura 5.3.
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Figura 5.3 - Poténcia requerida x Velocidade delk&t populacao inicial

Observe que cada um dos 180 pontos da figura pr8senta uma aeronave que passou
por todos os filtros e rotinas do modelo de sineef®, entdo, armazenada para compor essa
populacdo inicial. A partir desta populacdo, apfiea os algoritmos de otimizacao
multidisciplinar descritos na secéo 4.6. As duag;®es objetivo a serem otimizadas séo a
minima poténcia requerida e a minima velocidadesti® que representam, respectivamente,
a facilidade de manter a aeronave em voo e o déveeguranca da mesma no caso de alguma
falha, ja que quanto menor a velocidade de estid odevagar pode-se estar voando ainda
mantendo a sustentacdo em equilibrio com o propeso. Em um caso extremo, uma
velocidade de estol tdo baixa quanto a velocidadarda pessoa correndo garantiria que a
aeronave poderia decolar com os proprios pés (ttorched”).

A figura 5.4 mostra a evolucéo das geracoes delapgppes a partir da populacéo inicial
da figura 5.3, em que estéo dispostas as 10 mslaerenaves de cada uma das 100 geracdes
rodadas, totalizando 1900 aeronaves dispostas afcayr As faixas na forma de coroas

circulares indicam a evolucdo “temporal” das popids, em que se observa um
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adensamento da populacdo proximo a regido de ssterde minima poténcia requerida e
minima velocidade de estol, indicando a convergépara a fronteira de Pareto para as
restricbes impostas inicialmente ao definir os rirdds permitidos de variacdo dos

parametros geometricos da aeronave.
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" Velocidade de Estol [km/h]

Figura 5.4 - Poténcia requerida x Velocidade Eddopopulacdo otimizada

E 1

Ainda observando a figura 5.4, pode-se notar qua temteira informacéo foi plotada
no grafico que € o perfil da asa de cada uma damaees, evidenciando a tendéncia da
escolha por uma aeronave que emprega o perfil VéorinkX63137 suavizado, ja que sao

avides que povoam bem a regidao de interesse doaraf

5.3 Projeto de Detalhes

Para observar outras tendéncias da evolucdo dalagdp pode-se, através da
interface grafica do programa, reorganizar as amessegundo outros 2 critérios quaisquer.

A figura 5.5 disp0e a poténcia requerida pelog&ehtes perfis possiveis para a asa,
observando uma inclinacdo aos perfis 3, 7 e 8 (OAB863137-SM, eFX76MP-140) para

menores poténcias requeridas.
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Figura 5.5 - Poténcia requerida x perfil da asa
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A figura 5.6 mostra a sensibilidade entre potémeiguerida e area da asa. Como
esperado da dependéncia da formula da poténciarrdgula secdo 4.3 com o inverso da raiz

da area da asa, quanto maior a area de asa, mgoi@naia requerida.

Fopulog 80 do Acfongwss

i W

[

Figura 5.6 - Poténcia requerida x area da asa

A figura 5.7 captura a influéncia do CLmax sobrgaéncia requerida, em que
nenhuma tendéncia significativa é observada, jéagquaéncia requerida cai linearmente com
a razdo L/D, e em geral, nos angulos de ataque wmmogCLmax ocorre, o arrasto CD é
também elevado, causando a raz&o L/D atingir seugrites da. de CLmax, o que explica a
pouca influéncia do mesmo sobre o parametro depiatéequerida.

Populagho de Asconavws

1 ¥ 13 14 15 14 i 1l |
Aayp_Clmas

Figura 5.7 - Poténcia requerida x CLmax
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Na figura 5.8 é possivel observar como a potéragj@earida cai com o peso vazio,
como esperado da relacdo de decaimento da potémeiao peso vazio elevado a 1,5. O
mesmo expoente ndo é observado na figura, poisalosl@s de poténcia requerida sao
realizados para a massa vazia total em que se@aadios 70kg do piloto considerado a massa

do avido vazio.

Populacao de Asronaves

g

2 &

g

Perdamance Preq_min_ W
2

£

"zn 30 32 M 36 ¥ 40 42 4
Fesa M vazo

Figura 5.8 - Poténcia requerida x peso vazio avido

Buscando a vizualizagdo de uma possivel tendénoiaum avido canard em
detrimento a um avido convencional, foi plotadofigara 5.9 a poténcia requerida pelo
coeficiente de volume de cauda horizontal, em qa®res positivos correspondem a
aeronaves convencionais, enquanto valores negativosspondem a canards. Ha uma ligeira
tendéncia em os canards requererem poténcias rsenaeemo com coeficientes de volume
de cauda préximos em modulo, o que indica que dypoode area por distéancia ao C.G. dos
estabilizadores horizontais estao proximos entre si

FPopulacdo de Asronaves

250

Paformance_Prag min W

A 48 -0 o4 02 o 02 04 kG
Geam i Chi

Figura 5.9 - Poténcia requerida x volume de cauda

Para saber se 0 comportamento observado na figinaéb € devido a maiores areas
das empenagens horizontais observadas nos caadigig,a 5.10 foi plotada, verificando que

de fato, as areas das empenagens horizontais ides gerados sdo de fato proximas entre si,
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0 que leva a conclusado de que realmente existecaéma vantagem dos canards sobre os
avides convencionais no quesito de minima potéregaerida. Os motivos pelo qual a

maioria dos HPAs sdo avibes convencionais como edalas 88, e ndo canards como o
Gossamer Albatross sao ligados a estabilidadeoldliezcional, o que ocasionou uma das

guedas do Gossamer Condor.

Populacéo de Aeronaves
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Figura 5.10 - Volume de cauda x area da empenagezohtal

Sendo que as areas dos avides gerados convencgraisards nao diferem muito
entre si, é de se esperar que os CLmax também ejam smuito diferentes entre

convencionais e canards, figura 5.11.
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Figura 5.11 - Volume de cauda x CLmax

Outro comportamento ja esperado € a diminuicdo at@&npia requerida com o
aumento da envergadura da asa, figura 5.12, masguoet esta ndo € uma concluséao trivial

pois 0 peso vazio da aeronave também cresce coneegadura.
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Figura 5.12 - Poténcia requerida x envergadura asa

Por fim, para verificar a robustez dos modelosaleuto dentro das rotinas do modelo
de sintese, sdo checados agora o comportamentirdaestimadora de peso vazio, com
varios parametros geométricos da asa, o princgraponente que muda de um avido gerado
para outro dentro do programa. Na figura 5.13,h&omportamento bem linear e esperado

da massa vazia com envergadura da asa.
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Figura 5.13 - Massa vazia x envergadura asa

Na figura 5.14, estdo as massas vazias dos awbesga da asa.
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Figura 5.14 - Massa vazia x area asa



73

Na figura 5.15, estdo as massas vazias dos awdenflechamento.
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Figura 5.15 - Massa vazia x enflechamento
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E na figura 5.16, estdo as massas vazias dos godesedro, concluindo que a rotina
estimadora de peso estd saudavel e bem modeladlapndenando os resultados coletados

para a populagao gerada.
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Figura 5.16 - Massa vazia x diedro
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6. RESULTADOS

O aviéo final escolhido é entdo mostrado na figutaque € a tela da interface gréafica
do programa de andlise dos avibes gerados. Natagvel reorganizar toda a populacéo de
aeronaves segundo 2 critérios quaisquer no gralicocanto a esquerda, sejam eles
geomeétricos, aerodinamicos, de estabilidade, pasdesempenho, visualizando a evolucao
das geracdes de populacdo em diversos aspectoda Aipossivel visualizar todos os dados e
parametros calculados do avido selecionado docgréf lista do canto inferior, e plotar sua

geometria 3-D no grafico do canto a direita.
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Perfilw: 7 tailboom radius: 0.035 htcanard: 0 ht ZACht 058584 wheel 1.25 Stability Cma: -16.4773
Sw 34713 tailboom Zth: 0.56084 htperfil: 10 viperfil. 10 wheel diameter. 0.2 Stability SM: 277 0861
AR w 30.0587 propCGH 13 ht Cht: 0.30103 vt Cvt: 0.0074976 wheel 0.03 Stability Cnh: 0.050183
bwe 36.8218 prop perfl: 3.0167 htxht -5.1448 vt 0 Aero CDO: 0011803 Stahility Clb: -0.05198
MAC wi 0.04273 prop D: 1.1608 htZht: 059534 vtZvt 059584 Aero CLO: 065442 Massa asa: 18.5091
Howe 016085 prop X 0 htARNE 7 B72 wtARwE 54156 Agro ChO: -1.4342 Massa ht 1.0929
o 0 prop Y. 0.63084 httaper. 0.8 witaper. 0.6 Aero CLOg: 067823 Massa vt 089308
Zwi: 0.63084 prop 2. 25 ht sweep [ 9 vt sweep [ B Aero CMOg: -1.4832 Massaprop: 0.33421
Taperw. 0.5 prop ARp: 0.081002 htdihedral . O widihedral [ 0 Aero CLmax 1.7861 Massafus: 13.06858
Sweep [ 13 prop Spo 0.080333 htif] -5 Wil 0 Aero CLmaxg: 1.8897 Massa 2392
Dihedral [ 3 prop MAGC p: 0.1 htaroot[] 0O vtaroot[] 0 Aero Chag Massa 8
iFlwe O prop taperp: O htatip[l: 0 viatip [l 0 Aero Cla: 59489 Maszawazio: 41.2869
aroot[Jw. 0 prop sweep [ 0 ht Sht. 3.0638 Wi Swt 24501 Aero Clag: 83103 Massa piloto: 70
atip [lw: 0 prop dihedral [ 0.1097 htbht 4853 vtht 36426 Agro CMa: -14.2640 Perf. Wstall: 5.244
croot[m] 1.257 prop crootp: 0.01087 ht MAC ht 0.B3256 vt MAC vt 087262 Aero CMag: -15.0584 Perf Viakeoff: 64128
Cin fmlw: 0.62849 prop ctin g 0 htc root: 070284 vicroot 0.84078 AEr0 SM: 23987 Ferf. Frea min  96.3628
ACw -2.2001 prop CG ¥eg: 0 ctlipht 056227 clipwt 050447 Aero Shg: 23863 Perf % Pregmin 5344
YAGw D prap CG Yeg: 0 HACHt -5.4081 HACY -B.1115 Agro Cnb: 0017641 Perf. CLPreq 1.7961
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Figura 6.1 - Saida da interface grafica com o ag&mlhido
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Figura 6.2 - Perfis da asa, empenagens, fuseladeiiice do avido escolhido
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A tabela 6.1 é parte da saida da interface grafiii@dada para a escolha do avido

final. Nela estdo listados todos os parametros g&@mus e 0S principais parametros

aerodinamicos, de estabilidade, de peso e de desd&imp

Tabela 6.1 - Parametros do aviao escolhido

Perfil w: 7 tailboom radius: 0.035 ht canard: 0
Swi 34713 tailboom Zth: 0.56084 ht perfil: 10
AR we 39.0587 prop CGH 13 ht Cht: 0.30103
b 368218 nrop perfil; 3.0167 htxht: -5.1448
MAC we 0.94273 prop D: 1.1608 ht Zht: 0.59584
HKow 016085 propx: 0 ht ARht: 7.672
Yo 0 prop y: 063084 httaper: 0.8
Zwi: 0.63084 prop Z. 25 htsweep []: 4
Taperw: 0.5 prop ARp: 0.091002 ht dihedral [1: 0
Sweep [ 13 prop Sp: 0.060333 hti[]: -8
Cihedral [ 3 prop MAC p: 0.1 htaroot[]: 0
i[w: 0 prop taper p: 0 htatip [T 0
aroot[w: 0 prop sweep [ 0 ht Sht: 3.0698
atipFlw: 0 prop dihedral [ 01097 htbht: 4.853
crogt[m] 1.257 prop croot p: 0.01087 ht MAC ht: 0.63256
cip [mlw: 0.62844 prop ctipp: O htc root: 0.70234
HACw: -2.2001 prop CG¥eg: 0 ctip ht: 0.56227
AG W 0 prop CGYog: O HACHE -5.4091
ZACw: 1.1133 prop GG Zeg: 1.1696 YACHt 0

ht ZACht 0.58584 wheel 1.25 Stability Crma:

vt perdil: 10 wheel diameter: 0.2 Stahility SM:

wt Cvt 00074976 wheel 0.03 Stability Cnh:

wixwt O Aero CDO: 0.011803 Stahility Clb:

wt Zut 058584 Aero CLO: 065442 Massa asa:

vt ARwt 54156 Aero Chl: -1.4342 Massa ht:

vitaper 0.6 Aero CLOg: 067823 hlassa i

visweep [ 6 Aero Chi0g: -1.48592 hiassa prop:

vt dihedral [ O Aero Clmax 1.7961 hassa fus:

vii[f] 0 Aero Clmaxg: 1.8897 hassa

viaroot[] O Agro CMag: Massa

vtatip [l 0 Aerg Cla: 5.9469 Massa vazio:

vt Swt 24601 Agro Clag: B.3103 Massa pilota:

wthvt 36426 Aero Chia: -14.2649 Ferr. vstall:

vt MAGC vt 067262 Aero CMag: -15.0584 Fert. viakeoff:

wicroot 0.84078 Aero Sk 2.3987 Perf. Preg min

ctipvt 050447 Aero Shig: 2.3863 Fer. ¥ Preqg min

HACYE -B1115 Aero Cnhb: 0.01 7641 Ferf. CL Preg
ZACyt 059584 Aero Clh: -0.040276

-16.4779

-0.05185

277 0861
0.050189

185091
1.0829
0.89306
033421
130656
2382

i

41 2869
il
5.344
64128
96 3628
6344
1.7961

Os principais dados do avido escolhido encontramesamente dispostos

6.2, para visualizagcdo mais clara.

Tabela 6.2 - Dados do avido escolhido

Envergadura
Altura
Comprimento
Area asa
Massa Vazia

Poténcia Requerida

36,8
2,3
7,9
34,7
41,3
97

[m]
[m]
[m]
[m?]
[kel
(W]

na tabela
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Escolhido a aeronave, a ultima etapa do trababhprégramacédo de um simulador de
voo. Para a programacgdo do simulador, foi utilizadambiente Simulink do Matlab, que
permite razoavel facilidade em se conectar um otantria USB ao computador pessoal, para
pilotar o mesmo. No presente caso, foi utilizadoaemtrole de 4 canais de aeromodelo, com

saida USB para o computador, como disposto naafigudr

Figura 6.4 - Controle USB e computador pessoal

O simulador foi feito de modo a resolver as equa¢de movimento com as
contribuices da forca peso e das forcas e momeaxdindmicos obtidos por meio de
interpolagdes de um banco de dados aerodindmieoderivadas de estabilidade. Tal banco
de dados foi obtido com o programa aerodindmicerdesdvido do método dos vortices
discretos (VLM), e entdo armazenado e carregadsimulador antes de se iniciar as
simulacdes, pois rodar as rotinas do VLM durantnaulacdo impediria que o simulador
fosse em tempo real.

Para a confeccdo do ambiente do mundo de simuldgiaitilizado o editor de
mundos do V-Realm Builder 2.0 - [VRML1]. Apés gevans ambientes, é possivel utilizar a
biblioteca de objetos do V-Realm Builder para adiar arvores, casas, e outros objetos que
venham a compor o mundo criado. J4 para a criag@vido, é necessario desenha-lo com o
auxilio do software 3DMAX e exporta-lo no formatavfl”, ou de maneira mais imediata,
abrir a figura de plotagem do avido na tela darfimte grafica, em que os comandos surf
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foram utilizados, e usar o comando “vrml (gca,dawivrl’);” para converter a figura do avido
em um objeto que pode ser importado e animadoaerambiente criado. Duas imagens da
saida gréafica do avido desenhado e do mundo cpadd o simulador estdo dispostas na
figura 6.5.

Figura 6.5 - Duas vistas da tela do simulador deera Simulink



78

Uma resposta da simulagéo € visualizada na figéaeén que foi dado uma entrada
rampa no comando de profundor e observada a resloosfitudinal: velocidades horizontal
U e vertical W, taxa de arfagem q, e angulo deustaq Observa-se uma aeronave estavel
dinamicamente. Resta agora construir um protétp@vdao projetado para comparacédo das

gualidades de voo com o simulador.

Entradas

15 20 2% 0

Termpo [s]

Figura 6.6 - Resposta longitudinal do simuladoapartrada no profundor
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7. CONCLUSAO

O projeto de design de um avido movido a propuleinana em questdo caracteriza
um enorme aprendizado para o autor, cumprindo etigbj principal deste trabalho em
sedimentar as bases dos conhecimentos técnicosiddguno curso de engenharia mecanica
da Escola Politécnica da USP. As frentes de mandogee, a reiterar, aerodinamica,
mecanica de voo, e otimizagcao multidisciplinar forastudadas e aprofundadas de maneira
vasta, exemplificado pela programacédo do codigoda@imico tridimensional de vortices
discretos (VLM) com capacidade de capturar interagitre multiplas superficies, com
enflechamento, diedro, e efeito solo, pela progg@malas rotinas de célculo de estabilidade
estatica no modelo de sintese, pela programacaondenodelo de sintese paramétrica de
aeronaves consistente e robusto em sua multidismiglade com outras areas (aerodinamica,
estabilidade, peso, e desempenho), e extremamghfgra a aplicacdo dos algoritmos de
otimizacdo baseados em teorias evolucionéariast émpopela programacéo de um simulador
de voo em tempo real, feito a partir de um bancdads aerodindmicos e de estabilidade. O
resultado final do trabalho é uma ferramenta misttiglinar de projeto de aeronaves, capaz
de analisar sensibilidades multiplas entre parasegér com uma interface gréafica que permite
checar visualmente possiveis inconsisténcias nakelo® fisico e matematico do modelo de
sintese.

Dentre os pontos fracos do projeto em questdo estatm de que, como o foco do
trabalho ndo esta no célculo estrutural, € possjuel a rotina de estimacdo de peso da
aeronave nao estivesse bem representativa, o ga®s$aesultados da rotina de desempenho,
principalmente no tocante ao calculo da poténcipuagda que varia com 0 peso vazio
elevado a 1,5, perder credibilidade. Para sanarpassivel problema, as rotinas que estimam
0 peso vazio da aeronave foram feitas de maneingeceadora e baseando em dados
histéricos de outros HPAs, variando cada uma deecteaisticas geométricas da asa (area,
envergadura, enflechamento, diedro, etc). Mesmsyimdo um célculo conservador para o
peso, ainda € necessario conceber uma estrutaanigite eficiente a dos HPAs nos quais as
correlacbes de estimacdo de peso foram baseadas, por si sO, ja representa um enorme
desafio de engenharia.

Finalmente, os objetivos propostos no inicio dgstgeto de um ano e meio de
duracdo foram todos cumpridos, rendendo elevada deaaprendizado e desperto para

aprofundar os estudos em aerodinamica, mecanicaodge otimizacdo multidisciplinar e
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projeto de aeronaves. Um ultimo proximo passo d&rea construcdo de um protétipo em
escala pra se comparar as qualidades de voo obdasma simulador com as do prototipo.
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Name Wing Empty Structure Drive | Config. | SEAT | Prop Lateral control Special First Flight Achievements Designer Previous Place of Origin
Weight Ib posn features & Experience
innovations
Span | Area Section
Feet | square
ft
Mufli 44 104 Gottingen535 80 spruce WB SS T belt © R pylon moving wing king- Aug-35 779 yards from Helmut Haessler industry/glider pilot | Frankfurt Germany
post=pylon bunjee launch
Pedaliante 58 250 NACA 0012-F1 220 wood WB SS BGS C R wing spoilers Two 1936 ? 40 unaided Enea Bossi aircraft design Italy
propellers flights ?
Sumpac 80 300 NACA 653818 128 spruce IG T belt C R pylon ailerons 09/nov/61 | Firstindependently Marsden et al Graduates Southampton Univ.
observed unaided UK
Puffin | 84 330 Hybrid 118 Balsa/spruce SS BGS C V] fin ailerons 16/nov/61 993 yards Wimpenny/Vann industry c/o de Havilland UK
Vine 40 220 ? Go535 ? 205 ? spruce ? WBT C R nose ailerons hand and foot | 17-May-62 200 yards. One S.W.Vine gliding/engineering South Africa
driven flight only.
Puffin Il 93 390 FX 63137 140 Balsa/spruce IG BGS C U fin ailerons+various 27-Aug-65 875 yards height Wimpenny/Vann Puffin | c/o de Havilland UK
17 feet turns
Reluctant 33 250 symmetrical 38 inflated nylon D R fin elevons first inflatable 1965 Inside airship D.Perkins civil servant c/o RAE Cardington
Phoenix hangars UK
Cardington UK
Linnet | 73 280 NACA 6331218 111 spruce/Balsa ?SS? | BGS C R fin ailerons foam-sheet- 26-Feb-66 47 yards height 9 Prof. Kimura c/o Nihon University
covered feet Japan
Linnet Il 73 280 NACA 6331218 98 spruce/Balsa ?SS? | BGS C U fin ailerons 19-Feb-67 | 100 yards height 5 Kimura et al Linnet! c/o Nihon University
feet Japan
Malliga 65- 262- Malliga 113-126 | alum/EPS/plywood | BGS BB R pod various one-person- Autumn 380 yards height 3 Josef Malliga jet pilot Austria
85 ~300 built 1967 feet
SM-OX 72 291 121 ?S? © U fin ? 24-Aug-69 31 yards height 6 Sato Maeda gliding Japan
feet
Linnet 11l 83 325 NACA8418- 110 spruce/Balsa ?SS? | BGS C U fin ailerons 26/mar/70 34 yards Kimura et al Linnet Il c/o Nihon University
8415 Japan
Linnet IV 83 325 NACA8418 121 spruce/Balsa ?SS | BGS C U fin ailerons 13/mar/71 66 yards Kimura et al Linnet Il c/o Nihon University
Japan
Dumbo- 123 484 Wortmann 178 lashed alum. tube | BGS C R fin moving wing 18-Sep-71 Phil Green et al . industry clo BAC
Mercury Weybridge U.K
Wright 71 486 FX08-5-176 90 first carbon/EPS | Ch+S © R fin rudder only elevator not Feb-72 300 yards at 4 feet Peter Wright production Nottingham England
used engineer
Jupiter 80 300 NACA 653618 146 Balsa/spruce SS TCh C V] pylon ailerons Balsa-plywood | 09-Feb-72 1171 yards 30 Ib Chris Roper industry Woodford Essex
payload England
LiverPuffin 64 305 FX63-137 140 EPS on Puffin Il B U pod rudder only first tail boom 18/mar/72 20 yards at 1 foot Dr Sherwin c/o Liverpool
University UK
Toucan | 123 600 NACA 63,618 209 spruce/Balsa IG T C uu fin slot lip ailerons no rudder 23-Dec-72 2 person Bryan Pressnell et al industry c/o Handley Page
Ch+s Bowen & Derek Ltd. UK
May
Egret | 74 306 FX61-184 125 ?? Belt C R pylon ailerons 28-Feb-73 37 yards Kimura et al Linnet IV c/o Nihon University
Japan
Egret Il 74 306 FX61-184 123 ?? Belt C R pylon ailerons 30-Oct-73 168 yards Kimura et al Egret | c/o Nihon University
Japan
Egret Il 75 306 FX61-184 134 ?? belt C R pylon ailerons 16/nov/74 222 yards Kimura et al Egret Il c/o Nihon University
Japan
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Aviette 137 581 145 spruce/Balsa C U nose ailerons outrigger foils 1974 1100 yards Maurice Hurel France
VMM 85 117 1974 Heights of 15 ft Verstralte/Masschelin/Masschelin Belgium
Toucan Il 139 696 NACA 633618 241 spruce/Balsa IG T C uu fin slot-lip-ailerons 1974 until 500 yards Pressnell et al Toucan | Radlett Herts

Ch+S 1978 England

Dragonfly 80 213 FX63167 95 spruce/Balsa C U pylon ailerons no innovations 1975 short flights Roger Hardy industry/Jupiter Prestwick Scotland

Stork A 69 226 FX61- 79 Balsa/spruce SQ | T Ch C V] pylon ailerons easier pilot 12/mar/76 651 yards J. Ishii et al students c/o Nihon University

184~63137 access Japan

Phillips 80 95 aluminium SS B pylon 2?1976 ? First female pilot Ron Phillips Humberside
England

Olympian 79 312 FX63137 150 spruce/birch/Balsa B pod Rudder only 21-Apr-76 First controlled Joseph Zinno pilot North
ZB1 flight in Americas Kingstown R.I. USA
Stork B 69 226 FX61- 79 Balsa/spruce SQ | T Ch © U pylon ailerons customised for | 24/nov/76 2290 yards J. Ishii et al Stork A c/o Nihon University

184~63137 pilot Japan

Gossamer 96 712.5# | Lissaman7769 70 alum.tubing WBT | T Ch CN R pod | wingwarp+banking hang-glider 26-Dec-76 Kremer Figure- Paul MacCready industry/gliders California USA
Condor elv Eight Prize

Icarus 41 ~250 alum.tubing Ca ?2T B U pod rudder only very low wing Aug-77 flights with towed Taras Kiceniuk student California USA
Ch launch
Ibis 64 194 FX72-MS-150A 86 carbon/honeycomb C U pylon ailerons mid-wing 11/mar/78 1300 yards Naito et al. Stork B c/o Nihon University
Ca position Japan

Gossamer 96 500 Lissaman7769 55} carbon WBT h TCh CN U pod | wingwarp+banking Kevlar jul/78 Kremer Prize for Paul MacCready Gossamer Condor California USA

Albatross elv first England to
France

Chrysalis 72 748 Lissaman7769 93 alum.tubing WBT | T Ch C R nose rudder+wingwarp scaled up 05/jun/79 40 pilots some Parks/Youngren et al students c/o MIT USA

model plane inexperienced.

Bliesner 4 80 300 spruce/foam Ca B R pylon ailerons 1979 100 yards Wayne T. Bliesner industry Seattle USA
Newbury 138 ~600 Wortmann 167 spruce/Balsa PT TCh * UU | pylons each pilot had twin pods nov/79 Pilot control tasks Nick Goodhart navy/gliders Newbury Berks
Manflier elevator only shared England

Bliesner 5 80 300 spruce/foam Ca B U nose ailerons two 1980 No ground crew. Wayne T. Bliesner Bliesner 4 Seattle USA

mainwheels One mile flights.

Bliesner 7 80 300 spruce/foam Ca B R pylon ailerons 1981 300 yards Wayne T. Bliesner Bliesner 5 Seattle USA
MiLan'81 82 403 NACA 4412 75 carbon WBT BB U pod ailerons 21-Dec-81 645 yards Naito et al. Ibis c/o Nihon University

Japan
Phoenix 100 1666 Wortmann 105 inflated WBT TCh * U nose elevons remote control | 28/mar/82 flew from sports Fred To solar-power a/c Hampstead London
grounds England
Man- 110- 324- WBT3 134 carbon Ca B R pylon ailerons V tail 1982 short flights Wayne T. Bliesner Bliesner 7 Seattle USA
Eagle 1 63 200
HVS 54 153 FX63137 110 carbon Ca * B R pylon pedals non- jun/82 operated in 20 Hutter/Villinger/Schule Mufli Germany
rotating mph winds
MiLan'82 82 457 NACA 4412 60 carbon WBT BB R pod rudder only 16-Oct-82 1800 yards Naito et al. MiLan'81 c/o Nihon University
Japan
Man- 63 200 WBT3 134 Carbon Ca B R nose ailerons rubber- 1983 Kremer Speed Wayne T. Bliesner Man-Eagle 1 Seattle USA
Eagle 3 energy- Course
storage
Monarch 62 178 Lissaman7769 68 alum.tubing WBT | T Ch B U nose wingwarp fast-build 14-Aug-83 29 Flights Drela et al Chrysalis c/o MIT USA
A
Bionic Bat | 42- 149 Liebeck LH110 72 carbon TCh B R boom ailerons propeller 20-Aug-83 Kremer Speed Paul MacCready Gossamer California USA
56 around boom Prize Albatross
Monarch 62 178 Lissaman7769M 72 alum.tubingWBT TCh B R nose ailerons 02-Sep-83 First Kremer Drela et al MonarchA clo MIT USA
B Speed Prize
89 710 Dubs ? 79 carbon B U nose ? rudder ? carbon 2ary Dec-83 1100 yards Horlacher/Mohlin/Dubs Pelargos | Mohlin Switzerland

Pelargos
2

structure




85

Musculair 72 173 EX76MP 62 carbon aft ailerons May-84 Two different Schoberl/Rochelt research/design Munich Germany
| Prizes first
passenger
Pelargos 73 213 95 Carbon WB nose rudder May-85 875 yards Horlacher/Mohlin/Frank Pelargos 2 Mohlin Switzerland
3
Musculair 64 134 Wortmann 65} carbon SS T Ch aft ailerons stressed-skin Sep-85 Kremer Speed Schoberl/Rochelt Musculair | Munich Germany
wing Prize
Man- 63 200 WBT3 134 carbon pod ailerons moulded fuse- 1985 Wayne T. Bliesner Man-Eagle 3 Seattle USA
Eagle 4 fairing
LightEagle | 114 334 DAI 1335 92 carbon WB BGS nose moving tips Oct-86 37 miles. Onboard Drela et al MonarchB Michelob
test equipment sponsored. MIT
Swift A 64




