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RESUMO

Com o mercado de aeronaves remotamente pilotadas cada vez mais competitivo, é essencial
acelerar a criagdo de novos modelos. Na concepcao de aeronaves, é comum a implementacao
de rotinas para otimizacao multidisciplinar em projeto. Este trabalho apresenta uma
metodologia para avaliacao de fendmenos aeroelasticos criticos baseados nas caracteristicas
geométricas e parametros estruturais das asas geradas. Sao avaliadas as velocidades
de reversao de comandos e de flutter, além da eficiéncia de comandos. Os valores sao
comparados aos de normas técnicas da aviagdo, e entdao a viabilidade aeroelastica das
aeronaves sao testadas. Além disso, s@o testados os limites de restrigoes aeroelasticas na
influéncia da funcao objetivo analisada. Os resultados mostram que prever fenémenos
estruturais em etapas iniciais de projeto podem acarretar em bons resultados, porém a
implementagao deve ser bem desenvolvida a fim de nao eliminar aeronaves que cumpririam
todos os requisitos. Além disso, foi possivel observar a influéncia da rigidez estrutural
da asa no projeto conceitual, além de obter aeronaves mais eficientes aerodinamica e

estruturalmente com restrigoes aeroelasticas.

Palavras-chave: Aeroelasticidade. Projeto Aeronautico. VANT. Otimizagao. Reversao de

Comandos. Flutter.



ABSTRACT

The market for remotely piloted aircraft is becoming more and more competitive. Because
of that, it is essential to accelerate the creation of new models. In aircraft design, it
is common to implement routines for multidisciplinary design optimization. This work
presents a methodology for the evaluation of critical aeroelastic phenomena based on
the geometric characteristics and structural parameters of the generated wings. Control
reversal and flutter speeds are evaluated, as well as the control effectiveness. The values
are compared to those of aviation technical standards, and then the aeroelastic feasibility
of the aircraft is tested. Besides, the limits of aeroelastic restrictions on the influence of
the analyzed objective function are tested. The results show that predicting structural
phenomena in the early stages of design can lead to good results, but the implementation
must be well developed in order not to eliminate aircraft that would meet all requirements.
Also, it was possible to observe the influence of the structural rigidity of the wing in the
conceptual design, in addition to obtaining more aerodynamically and structurally efficient

aircraft with aeroelastic restrictions.

Key-words: Aeroelasticity. Aeronautic project. UAV. Optimization. Control Reversal.
Flutter.
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1 INTRODUCAO

1.1 CONSIDERACOES INICIAIS

As pesquisas a respeito de aeronaves remotamente pilotadas (RPAs) crescem a
medida que esses veiculos apresentam-se necessarios no cotidiano de setores industrial,

militar, agricola, logistico e civil.

O ciclo de Gartner é uma curva que marca a maturidade tecnologica das principais
promessas para os proximos anos do setor de tecnologia da informagao através de cinco
fases. Na Figura 1, destacam-se as tecnologias visadas em 2019. Dentre elas, as aeronaves
autonomas sao apresentadas em fase de inovacao. Nessa fase, ainda nao ha produtos

viaveis desenvolvidos, o que indica o apice da producado de conhecimento e pesquisas na

,
area.
Figura 1 — Hype Cycle 2019
IS .
Grafico de Gartner Hype Cycle —
] logi tendéncia, 2019
echoliogias em tendaencia,
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Personificacdo tecnologica
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(3+] Dados sintficos X Cameras 30 sensitivas
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= AL Do S
- Aprendizagem por transferéncia Emotiva
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Fonte: Gartner

© 2019 Gartner, Inc. and/or its affiliates. All rights reserved.

Gartner.

Fonte: Adaptado de GARTNER (2019)
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1.2 MOTIVACAO

Em um projeto aerondutico, ha a integracao de diversas areas a fim de definir
as melhores configuragoes. Para isso, costuma-se implementar uma técnica nomeada de
Otimizagao Multidisciplinar em Projeto (Multidisciplinary Design Optimization - MDO).
Ela consiste em unir e quantificar a importancia de cada elemento e pode envolver muitas

fases do desenvolvimento de uma aeronave.

Com o desenvolvimento tecnolégico previamente citado, surge a necessidade de
trabalhar com estruturas cada vez mais leves e otimizadas. Isso traz consigo a necessidade
de uma andlise criteriosa em relacao a estatica e dinamica estrutural das superficies criticas
do avidao. A aeroelasticidade é a disciplina que estuda esses dois momentos de um voo,
modelando a interacao fluido estrutura para prever fendmenos estruturais como reversao
de comandos e flutter, evitando assim o colapso da aeronave em condi¢oes planejadas de

VOO.

A Equipe Microraptor situa-se na Faculdade de Engenharia da Universidade Federal
de Juiz de Fora (UFJF) desde 2011 com o objetivo de participar da competigdo SAE Brasil
Aerodesign. Essa competicao busca difundir conhecimentos de Engenharia Aerondutica
através da interacao de 95 equipes brasileiras e convidados internacionais somados a
experiéncia de projetistas da empresa Embraer. Para tal, é necessario desenvolver o

projeto e a fabricacdo de uma RPA diferente todo ano.

Em um ambiente de competi¢cao, cada elemento otimizado faz muita diferenca ao
resultado final. No ano de 2019, a equipe implementou um algoritmo de MDO que trata
de defini¢oes conceituais das areas de aerodinamica, desempenho, estabilidade e controle
das aeronaves desenvolvidas. No entanto, o software ainda carecia de andlises estruturais

precisas e que irao acelerar o projeto.

Adicionar analises aeroeldsticas proporcionou além de maior competitividade ao
projeto, maior integracao as areas e engenharia mais rebuscada, prevendo mais fatores nas

fases iniciais.

1.3 OBJETIVOS

Este trabalho tem como objetivo geral desenvolver um moédulo de aeroelasticidade
para auxiliar no projeto conceitual das aeronaves que utilizam um programa de MDO
previamente desenvolvido. Sera dado o foco no principal componente que traz problemas

aeroelasticos: a asa.

Para isso, serdo implementados codigos em MATLAB® para avaliar a estrutura
que sai do programa ja criado. O moddulo criado deve cumprir os seguintes objetivos

especificos:
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Ler a geometria da asa das aeronaves que sao geradas no processo de otimizagao
(corda, envergadura, enflechamento, d&ngulo de ataque, diedro e perfil aerodindmico);

Ler os coeficientes aerodindmicos da asa (coeficiente de sustentacdo e coeficiente de

momento);

Realizar uma estimativa da rigidez a tor¢ao e a flexao da estrutura baseada no banco

de dados obtido no histérico da equipe e na geometria em questao;
Realizar o calculo da velocidade maxima do envelope de voo da aeronave;

Realizar o célculos das velocidades de flutter e reversao de comandos da asa e, caso

elas estejam proximas ao envelope de voo, punir as aeronaves.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo, sao apresentadas primeiramente metodologias conceituadas de
projeto aeronautico de forma resumida. Foi feito também uma descricao dos processos de
otimizagao com foco na técnica utilizada no programa desenvolvido e os calculos presentes

nele.

Em seguida, toda a formulacao dos célculos estruturais e aeroelasticos implementa-

dos é desenvolvida.

2.1 PROJETO AERONAUTICO

Segundo Raymer (1992), a disciplina de projeto aerondutico é um brago da enge-
nharia aerondutica que integra outras disciplinas como aerodinamica, estruturas, controle

e propulsao.

Sadraey (2013) segue na mesma linha, e complementa que um projeto vai muito
além de céalculos matematicos. Ele envolve muitos desafios, incertezas, ambiguidades e
inconsisténcias que devem ser resolvidas através de metodologias que envolvem recursos
organizacionais e humanos como principais artificios. Assim, o projeto aeronautico pode

ser dividido em duas principais etapas, como segue na Figura 2.

Figura 2 — Principais grupos de atividades em projeto aerondutico

Projeto Aeronautico

A 4 A 4

Engenharia / Calculos Matematicos Tomada de Decisdo / Selecdo da Configuracdo

Fonte: Adaptado de Sadraey (2013)

Devido as suas caracteristicas que envolvem experiéncia na area, talento, discussao
e uma série de processos que desenvolvido por cada grupo, o aprendizado tedrico do projeto

aeronautico muitas vezes é mais dificil do que os conceitos técnicos de engenharia.

As primeiras etapas para definicao da aeronave sao elencar os objetivos e restri-
¢oes da missao. Os objetivos e restricoes podem envolver custos, autonomia, conforto,

fabricabilidade, velocidades, manobrabilidade, peso, entre outros.
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Nao ha uma solugao tnica para a conceituagdo de uma aeronave. Para defini¢ao
dos componentes majoritarios, a restricao correta do problema somada aos objetivos e

metas dard suporte a boas escolhas para cumprimento da missao.

As etapas seguintes podem ser dividas em projeto conceitual, preliminar e detalhado.
Essas etapas tratam da configuracdo da aeronave através de andlises de trade-off e MDO,
além da avaliagdo do cumprimento dos requisitos quantitativos previamente definidos. As

etapas sao definidas na Figura 3.

Figura 3 — Esquema de desenvolvimento de aeronaves

e Pesquisa
e Analises operacional e de mercado
e Requisitos do cliente
\ 4
T Especificagdes <
Desenvolvimento da l
canfiguragfio Projeto Conceitual
i I
3 Projeto Preliminar <
|
Projeto detalhado Projeto Detalhado —
Y v
T Ensaios em Voo
|
Suporte ao produto Operagoes
|
l Versoes Posteriores

Fonte: Adaptado de Torenbeek (2013)

Torenbeek (2013) define as trés principais etapas de projeto como segue abaixo:

» Projeto conceitual: as alternativas de design e dimensoes dos principais componentes
sao definidas. E ainda caracterizado pela ciclicidade e complexidade. A equipe deve
analisar minuciosamente projetos semelhantes além de promover brainstormings

constantes para que as primeiras solugoes surjam;
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e Projeto preliminar: sendo a fase tipicamente mais duradoura, essa etapa objetiva
trazer toda a definicao dos componentes majoritarios da aeronave, entrando ainda
em alguns subsistemas cruciais. Grande parte da otimizacdo dos componentes é

realizada aqui.

» Projeto detalhado: o foco desta etapa consiste em definir o detalhamento de todos os
subsistemas e o processo de fabricacao da aeronave como um todo. Ainda é decidido

que nao deverao haver mais mudancas no projeto, sendo a configuragao congelada.

Diferentes autores definem diferentes divisoes para as trés etapas majoritarias de

projeto supracitadas. A Figura 4 apresenta a metodologia de Raymer (1992).

Figura 4 — Descricdo das trés etapas de projeto aerondutico

(requisitos)
Funcionara?
Com que ele se parece?
Projeto Conceitual Quais requisitos orientam o projeto?

Quais consideragdes econémicas serdo observadas?
Quais serdo o peso e o custo?

“Congelamento” da configuracio
Perfilagem e desenhos da fuselagem
Projeto Preliminar Desenvolvimento dos calculos analiticos e ensaios

Projeto dos grandes sub-conjuntos
Desenvolvimentos das estimativas de custos

Projeto de todas as pecas a serem construidas
Projeto do ferramental e processo de fabricaggo
Projeto Detalhado Ensaio de grandes componentes: asa, trem de

pouso...
Término dos calculos de peso ¢ desempenho

(fabricagao)

Fonte: Barros (2001 apud RAYMER, 1992)

Cabe aos projetistas analisar as metodologias disponiveis a adapta-las ao funcio-
namento de suas equipes, fazendo com que cada projeto tenha sua propria metodologia

especifica.
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2.2 OTIMIZACAO EM PROJETO DE AERONAVES

Para auxiliar na custosa tarefa das definigoes de uma aeronave, a disciplina de
otimizac¢ao entrou no pacote da engenharia aerondutica a fim de investigar e trazer
resultados do maximo de configura¢oes possiveis variando as centenas de parametros

inerentes no processo de geragao de aeronaves.

Antes da ascensao das técnicas de otimizacao, esbogar um aviao dava-se basica-
mente através de banco de dados de modelos ja criados reunidos em handbooks extensos
contendo os principais influenciadores das condi¢oes de voo. Apenas apds semanas de
desenvolvimento conceitual e recélculo de diversos parametros, a aeronave que seguiria

para projeto comegava a tomar forma.

Nesse processo, observava-se grande dependéncia de engenheiros experientes para
nortear as decisoes e, ainda assim, eram comuns erros com repasse de dados devido ao
grande nuimero de parametros. Na Equipe Microraptor, mais de 16 dados quantitativos

sao necessarios na etapa conceitual para definir cada aeronave testada.

A partir dos anos 1970 , através de uma grande expansao do assunto otimizagao e
o desenvolvimento dos computadores, as andlises puderam se tornar muito mais fiéis e o

processo de criagao acelerou-se como nunca antes visto (TORENBEEK, 2013).

Isso permitiu que as aeronaves analisadas passassem de algumas dezenas para

centenas de milhares para cada projeto.

Para avaliacdo do dimensionamento conceitual, apds explorar as alternativas de
design (configuragoes de asa, cauda, fuselagem, sistema de aterragem, propulsao, etc.),
as dimensoes podem ser descritas para o dimensionamento computacional, que precisa
atender as restrigoes de todas as areas de projeto, normas técnicas e especificagoes dos

clientes. Isso se da através de um estudo de viabilidade dos conceitos.

A Figura 5 apresenta a amplitude das disciplinas do projeto conceitual. A saida,
chamada de parametros da missao, envolve a qualidade de voo, desempenho da aeronave e

custos do projeto.

Com a modelagem computacional mais completa quanto possivel do problema, é
possivel utilizar um programa de otimizagao para auxiliar nas escolhas de parametros

geométricos e baseado em banco de dados.

Devido a sua caracteristica multidisciplinar, uma equipe bem definida deve estar
por tras da modelagem e analise de resultados, corrigindo os possiveis erros inerentes do
processo de criagao de novas aeronaves. O grupo também deve ser habil para cumprir as

metas de prazos do projeto e trazer aeronaves funcionais no tempo requerido.
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Figura 5 — Disciplinas de projeto conceitual e suas ferramentas de anélise

Geometria
Aerodinamica Desenho Propulsao
G
VLM (software) 1 PO
motopropulsor
Desempenho
Dinamica de voo / \ Materiais
VLM (software) Parametros da missao Banco de dados
ou DATCOM
Estruturas Pesos
Banco de dados e Custos Banco de dados e
ensaios estimativas
Estimativa/analise
de mercado

Fonte: Adaptado de Torenbeek (2013, p. 214)

2.2.1 Otimizacao multidisciplinar em projeto

Gudmundsson (2014) apresenta a ideia de que a parte mais dificil de uma andlise
de trade-off é adicionar corretamente o peso para que cada uma das areas de estudo receba
a correta importancia em projeto. A MDO busca encontrar o ponto ideal exatamente
neste quesito, nao favorecendo um ponto especifico, mas deixando o projeto como um todo

vidvel.

De posse dos requisitos e restricbes do problema, a sintese da MDO pode ser
iniciada. Uma lista dos elementos de otimizac¢ao deve ser montada, inicialmente. A Tabela

1 apresenta um exemplo de critérios de otimizacao tipicos de aeronaves.

Segue-se entao para a definicao das prioridades, ou seja, quais dos critérios elencados
terd mais peso no projeto. A partir dai, pode-se iniciar a formulagao matematica da

otimizacao para resolver o problema.
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Tabela 1 — Critérios de otimizacao por areas de projeto

N¢ Critério Objetivo

Minimizar custo operacional
Minimizar custo de manufatura
Minimizar custo de ciclo de vida
Maximizar lucro

Maximizar retorno no investimento
Maximizar carga paga por US$

1 Custo

Maximizar velocidade de cruzeiro
Maximizar alcance
Maximizar autonomia

2 Desempenho Maximizar altitude absoluta
Minimizar velocidade de decolagem
Maximizar razao de subida
Maximizar manobrabilidade

Minimizar peso de decolagem
3 Peso Minimizar peso vazio
Maximizar peso de combustivel

Maior controlabilidade

Maior estabilidade

Alto padrao de qualidade de voo
Maior conforto aos passageiros

4 Qualidade de voo (estabilidade e controle)

Menor envergadura de asa

Menor comprimento de fuselagem
Menor altura da aeronave

Maior aproveitamento de fuselagem

5 Dimensoes

6  Beleza ou medo Mais atrativo (civil) ou mais amendrontador (militar)

Maior manuntenbilidade
Maior produtibilidade
Mais descartavel

Mais secreto

Mais flexivel

Mais confidvel

7 Critérios do sistema

Menor duracao de projeto
8 Duracao do projeto e operagao Menor duracao de fabricacao
Maximizar vida 1til da aeronave

Fonte: Adaptado de Sadraey (2013, p. 73)

2.2.2 Técnicas de Otimizagao

O termo otimizagao, segundo Sadraey (2013, p. 74), refere-se ao estudo de problemas
para buscar maximizar ou minimizar fungoes através da escolha de valores reais ou inteiros

que fazem parte de um grupo permitido de valores. Essa funcao é chamada de funcao
objetivo (FOB).

Em resumo, um problema de otimizacao retine as variaveis do projeto, a funcao

objetivo, as restricoes e a regiao de solugao.

As fungoes podem ainda ser divididas em mono e multi-objetivos. Muitos problemas
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na aviacao podem ser resolvidos através de fun¢des mono-objetivos. Em situagoes mais
complexas, como propoe a Tabela 1, pode haver a necessidade de utilizar fun¢oes multi-

objetivos.

A complexidade de um programa multi-objetivo pode ser tamanha e impossibilitar
sua otimizagao. No entanto, ha muitos casos em que um programa multi-objetivo pode
ser convertido em um objetivo singular (SADRAEY, 2013, p. 76), com pesos de acordo

com os critérios de prioridade de projeto.

Variaveis independentes podem ser representadas por um sub-indice N conhecido
como vetor de controle (TORENBEEK, 2013, p. 21):

X = (x1, 2, ...7xN)T,:cmax < 2 < Toin (2.1)

A rotina de otimizagao tem como tarefa encontrar o vetor de controle que minimize a
FOB f ()Z' ). Todo problema de otimizacao é, conceitualmente, um problema de minimizagao
de uma fungdo. Caso seja necessario maximizar uma fungao, adota-se (SADRAEY, 2013,

p. 75) a simples operagao:

mazimo de [— f(X)] = —minimo de f(X) (2.2)

As condigoes de contorno do problema sao parametrizadas através da definicdo dos
limites superiores (Z,,q,) € inferiores (z,,;,) das varidveis do vetor de controle. Com essas
restrigoes, ja é possivel realizar buscas pelos valores da FOB. A Figura 6 apresenta esse

conceito em um exemplo esquematico.

Figura 6 — Limites de um problema de otimizacao linear

f(x)

A

Xmin Xa Xpg Xc Xmax

Fonte: Adaptado de Torenbeek (2013, p. 2 2)
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2.2.3 Meétodos de Otimizacao

Estao disponiveis diversos métodos para encontrar a busca da melhor solu¢ao de
uma FOB. A escolha do método ideal varia de acordo com a complexidade do problema.
Serda apresentada nesta se¢ao uma breve descri¢ao dos tipo de métodos, focando no Bat

Algorithm (BA), que compoe o programa de otimizagao utilizado neste trabalho.

Sao elencados abaixo os principais modelos utilizados em problemas de otimizacao,

juntamente com suas caracteristicas principais (HOLTZ, 2005, p. 37):

2.2.3.1 Algoritmos deterministicos

Conhecido também como método classico (BASTOS, 2005), nos algoritmos determi-
nisticos a FOB e as demais fun¢oes matematicas passam por uma sequéncia deterministica
de solugoes, sendo necessario na maioria das vezes ao menos a primeira derivada da FOB

em relagao ao vetor de controle.

Para sua efetividade, o ponto de partida deve ser muito bem definido e sua
solucao otima encontrada nao necessariamente é a solu¢ao 6tima global do problema. Por
fim, podem-se dividir em grupos de func¢oes objetivos lineares e nao-lineares, possuindo

diferentes caminhos de otimizacao para cada uma delas.

2.2.3.2 Algoritmos probabilisticos

Esse método utiliza de dados e parametros estocasticos para encontrar solugoes
Otimas. Por ndo trabalharem com derivadas e ndo necessitarem de uma FOB com derivadas

definidas, métodos probabilisticos se sobressaem em relacao aos deterministicos.

Ele ainda nao depende do ponto de partida e realiza buscas através da geragao de

uma populacao de individuos.

2.2.3.3 Computagao evolucionaria

Com origem nos algoritmos probabilisticos, a computagao evolucionaria ou inteli-

géncia computacional acrescenta mecanismos de evolucao natural observados na natureza.

Na computagao evolucionaria, a distingao dos demais métodos da-se basicamente
por (HOLTZ, 2005 apud BARBOSA, 1997):

o Empregar uma populagao de individuos.

Trabalhar sobre codificacao de possiveis solugoes e nao sobre as solugoes.
o Empregar regras de transicao probabilisticas.

e Desprezar informagoes sobre a FOB e as restrigoes, como por exemplo derivadas.
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Para modelar as restricoes do problema, pode-se usar de artificio a aplicagao
de penalidades. Elas podem ser cruciais para um bom funcionamento do processo de
otimizagao e, por isso, devem ser bem definidas e testadas. Pode-se aplicar a pena de morte
(HOLTZ, 2005), quando um individuo viola alguma restrigao, sendo automaticamente

descartado ou penalidades proporcionais a importancia do cumprimentos dos critérios.

Existem muitos modelos de algoritmos evolucionarios presentes e consolidados hoje,
assim como diversos outros que sao desenvolvidos hoje. Pereira (2019) destaca alguns dos

principais:

Algoritmo Genético, ou Genetic Algorithm.

Colonia de Formigas, ou Ant Colony.

Algoritmo do Lobo Cinzento, ou Grey Wolf Optimizer.

o Otimizacao de Enxame de Particulas, ou Particle Swarm Optmization.

Neste trabalho, o método de otimizacao explorado é chamado de Ecolocalizacao
de Morcegos, ou Bat Algorithm (BA). Ele nao esta entre os algoritmos mais cldssicos da
classe dos evolucionarios, mas devido ao seu nimero reduzido de parametros em relagao

aos outros foi inicialmente considerado para a solugdo do problema.

Proposto por Yang (2010), o algoritmo de otimizagdo metaheuristica bioinspirada
se baseia na capacidade de caga dos morcegos a insetos e combina caracteristicas dos

métodos ja consolidados.

O comportamento do morcego ¢ de simples entendimento. Ele utiliza seu mecanis-

mos de ecolocalizacao, resumindo-se a duas etapas:

1. O morcego inicia a sua caca através da emissao de pulsos sonoros com alta amplitude

e baixa taxa de emissdo de pulsos (busca global).

2. Ao se aproximar de uma presa, ele aumenta a taxa e diminui a amplitude, garantindo

maior probabilidade de sucesso na caca (busca local).
Suas principais varidaveis de controle de otimizacao sao elencadas abaixo:

o fiin © fmae: frequéncias de emissao.
o 7: taxa de emissao de pulsos.
e 17: populagao inicial de morcegos.

e Ngep: nmero de geracoes.
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o k: taxa de decréscimo da frequéncia.
e v: taxa de aumento da emissao de pulsos.

e ¢: tamanho do deslocamento ao redor da melhor solucao.

2.2.4  Programa de Otimizag¢ao Desenvolvido

Utilizando o BA, foi montado um programa de otimizacao em projeto conceitual
de aeronaves abrangendo céalculos de aerodinamica, desempenho, estabilidade e controle
de aeronaves (PEREIRA, 2019). Este programa deu origem as publica¢ées de PEREIRA
et al. (2018), PEREIRA et al. (2019a) e PEREIRA et al. (2019D).

O software possui 16 variaveis de decisao para definir a geometria da aeronave e

seu grupo motopropulsor. Toda sua programacao foi desenvolvida em MATLAB ®.

Na parametrizacao da geometria, dividiu-se inicialmente a aeronave em duas se¢oes
simétricas em relagdo ao seu eixo longitudinal. A seguir, definiu-se a asa (Ap,) em 2
segoes e o estabilizador horizontal (EHp,) em 1 se¢ao. Variou-se ainda a distdncia entre

essas superficies. Na Figura 7 as variaveis sao evidenciadas.

Figura 7 — Varidveis de decisdo da geometria na aeronave

A Eixo lateral y)

Ap3
Ap2

EHpr:
Api EHp1

>

Eixo longitudinal (x)

Fonte: Pereira (2019, p. 42)

Além disso, um banco de dados com grupo motopropulsores também faz parte das

variaveis de decisao do problema. Na lista a seguir, todas as variaveis sao sintetizadas:

1. ANGULO 54 — Angulo de incidéncia da asa.
2. CORDA_Ap; — Corda do primeiro perfil da asa.

3. Xje_ Apy — Posicdo em (x) do bordo de ataque! do segundo perfil da asa.

1O subscrito presente na variavel X;. se refere ao bordo de ataque, traduzido do inglés leading edge.
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4. Y. Apy — Posicdo em (y) do bordo de ataque do segundo perfil da asa.
5. RA_Aps — Razao de afilamento (RA) da se¢do da asa formada por Ap; e Aps.
6. X Aps — Posicdo em (x) do bordo de ataque do terceiro perfil da asa.
7. Yi.. Aps — Posicao em (y) do bordo de ataque do terceiro perfil da asa.
8. RA_Ap3 — Razdo de afilamento (RA) da segdo da asa formada por Aps e Aps.
9. ANGULOgy — Angulo de incidéncia do estabilizador horizontal (EH).

10. X;._ EHpy — Posicao em (x) do bordo de ataque do primeiro perfil do EH.

11. CORDA_EHp; — Corda do primeiro perfil do EH.

12. V.. EHpy — Posi¢do em (y) do bordo de ataque do segundo perfil do EH.

13. CORDA FEV — Corda do estabilizador vertical.

14. GM P — Grupo motopropulsor.

15. Pog — Posicao do CG (centro de gravidade) em relaggo &8 CORDA__Apy.

16. Prp — Posicao do trem de pouso principal.

Para as andlises de aerodinamica, estabilidade e controle, foi incorporado aos
codigos o software AVL® - Athena Vortex Lattice (DRELA; YOUNGREN, 2004). Ele
realiza uma linearizagao da dinamica de voo das superficies sustentadoras em qualquer

fase do voo.

As analises de desempenho tiveram foco em definir o peso maximo de decolagem
(Mazimum Take-Off Weight - MTOW) da aeronave, baseado em um método de integracao
de forcas no tempo considerando a rotagao da aeronave, a deflexdo do profundor e a
posicao do trem de pouso principal (PEREIRA, 2019, p. 49).

As restri¢coes do programa visaram atender a critérios de estabilidade estatica e
dinamica.

Por fim, a FOB do programa é baseada na Competicao SAE Brasil AeroDesign, que
transmite desafios da engenharia aerondutica a estudantes de graduacgao e pos-graduacao
de todo o Brasil. Ela busca otimizar a pontuagao de voo (P,.,), baseada em critérios
definidos através do regulamento da competicao. A equagao de pontuacao 2019 é descrita
abaixo, e tem como varidveis a carga paga da aeronave (C'P) e o peso de bateria do sistema

de propulsao (Pyyt).

FOB =P, =9

¢p ] R [ 2 1 (2.3)

14,2891 % In(Pyg) — 19,25 | L1 1 e Prar—580)



Assim, a rotina de otimizacao estd completa.

aeronaves ¢ mostrado na Figura 8.

Geometria

Perfis
aerodinamicos

Figura 8 — Rotina de avaliacdo da aeronave
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Fonte: Pereira (2019, p. 55)
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Um esquema da avaliacao das

A disciplina de aeroelasticidade, em engenharia aerondutica, é a descricao de

fendmenos fisicos que envolvem interacao significativa entre forgas inerciais, elasticas e
aerodindmicas (DOWELL, 2015).

Collar sugeriu que os assuntos relacionados a aeroelasticidade poderiam ser efici-

entemente visualizados através de um triangulo de disciplinas: dinamica, mecanica dos

solidos e aerodinamica nao-estacionéria, como é mostrado na Figura 9.
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Figura 9 — Diagrama de Collar

FORCAS INERCIAIS
(DINAMICA)

FORCAS AERODINAMICAS FORCAS ELASTICAS
(FLUIDO) (MECANICA DOS SOLIDOS)

Fonte: Dowell (2015, p. 2)

A disciplina pode ser dividida em dois blocos (SILVA, 2009a):

1. Aeroelasticidade estatica: aborda fené6menos que possuem variacao no tempo des-
prezivel, ou seja, sem aceleragdo ou velocidades significativas. Como exemplo, ha a
aplicacao dos carregamentos aerodinamicos em voo. Sao fendmenos associados:

« Divergéncia.
o Reversao de Comandos.
» Redistribui¢ao de Cargas.

2. Aeroelasticidade dindmica: quando o movimento varia significativamente com o
tempo, surgindo aceleragdes que impactam na inércia, surgindo a interagdo com as
componentes elasticas e aerodinamicas. Sao fendomenos associados:

o Flutter.
o Buffeting.

o Cargas de Rajada.

Diferente da abordagem avaliativa de estabilidade e controle, a aeronave em estudos
aeroeldsticos é considerada um corpo flexivel, sofrendo deformacoes que alteram sua

aerodindmica em voo.
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A importancia da previsao de fendmenos aeroelasticos vai ao encontro com a
seguranca, sem duvidas o fator mais importante para qualquer projeto aeronautico, acima
ainda dos custos. Quando problemas aeroeldsticos acontecem, na maioria das vezes as

consequéncias sao catastroficas e os danos da negligéncia sao irreparaveis.

Os fendémenos que costumam mais ocorrer em VANTSs (Veiculos Aéreos Nao Tripu-
lados) desenvolvidos para aerodesign sao a reversao de comandos e o flutter, devido a busca
por estruturas muito leves e a caracteristica de aeronaves cargueiras, trazendo superficies
sustentadoras de alta eficiéncia aerodindmicas. Esses dois fatores combinados necessitam

de um projeto aeroelastico detalhado para garantir a nao-ocorréncia de nenhum problema.

O projeto aeroelastico deve, por fim, garantir que nenhum fenémeno ocorra dentro
do envelope de voo da aeronave, que contém as velocidades operacionais e aceleragoes
verticais, conhecidas como fator de carga. A velocidade de mergulho é considerada a
ultima velocidade operacional para cédlculos estruturais, nao podendo a aeronave voar

acima dessa condicao.

2.4  Fundamentos de Aerodinamica

Para iniciar os estudos de aeroelasticidade, antes deve ser realizada a descricao
da teoria de aerodinamica elementar. O projeto aerodindmico influencia fortemente
todas as demais dreas, visto que defini¢oes cruciais sao realizadas acerca das superficies
sustentadoras. Assim, serao definidas as principais forcas e momentos causados por

interagoes aerodinamicas.

2.4.0.1 Forgas e Momentos Aerodinamicos

Anderson Jr. (2011, p. 15) diz que todas as for¢as e momentos aerodindmicos ao
redor de uma superficie dependem exclusivamente da distribuicao de pressoes (p) e tensoes
cisalhantes (7), como mostrado na Figura 10. Esse valores podem ser integrados ao longo

da superficie (s) e assim sao encontradas as devidas distribuigoes de esforgos.
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Figura 10 — Iustragdo de pressdo e momento ao longo de um aerofélio

p

Fonte: Anderson Jr. (2011, p. 16)

O resultado da integral de superficie sao resultantes de forca e momento. Assumindo
que o corpo estd em movimento e escoa através de um fluido, os esforgos gerados podem

ser decompostos, conforme Figura 11.

Figura 11 — Resultantes de forgas aerodinamicas e suas decomposigoes

Fonte: Anderson Jr. (2011, p. 16)

Onde: (ANDERSON JR., 2011)

e c¢: corda do perfil aerodinamico.

e V: velocidade do escoamento.
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o «: angulo de ataque (dngulo entre a linha da corda e a velocidade do vento).
e R: resultante de forgas devido as tensoes.

o N: forca normal, componente de R perpendicular a linha de c.

o A: forga axial, componente de R paralela a linha de c.

o L: forca de sustentacao, componente de R perpendicular a V..

o D: forca de arrasto, componente de R paralela a V.

De acordo com a mecanica dos fluidos classica, para um fluido sem viscosidade a
pressao dindmica (¢.) é fungdo da densidade do fluido (p) e da velocidade do escoamento,

conforme Equagao 2.4.

1

Com isso, e adicionando uma area de referéncia S e um comprimento de referéncia

[, as forcas e momentos podem se tornar coeficientes adimensionais, definidos como:

L
Coeficiente de sustentacao: Cf, = 5 (2.5)
4o
. D
Coeficiente de arrasto: Cp = — (2.6)
o
. M
Coeficiente de momento: Cy = 3 (2.7)
oo

Dentre estes, os coeficientes de sustentacao e momento sdo os que mais influenciam

nos deslocamentos das estruturas, sendo usados amplamente nos calculos aeroelasticos.

Uma relagdo muito conhecida e til é a variacao do coeficiente de sustentagao com
o angulo de ataque (Figura 12). Através do grafico pode-se perceber que essa relagao

possui uma parte linear e uma parte nao linear.
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Figura 12 — Variacao no coeficiente de sustentagao com o angulo de ataque para um aerofélio
genérico

C A

CL max

Camber .-

Fonte: Wright e Cooper (2015, p. 75)

Exatamente na parte linear da curva, da-se origem a a uma importante derivada,

utilizada em calculos subsequentes, denominada neste trabalho de a.

dCy,
a; = (da) (2.8)

2.4.0.2 Centro Aerodinamico

Por definigao (SILVA, 2009a apud WRIGHT; COOPER, 2015), o centro aerodin-
mico (CA) é o ponto no aerof6lio onde o momento aerodindmico nao varia com o angulo

de ataque.

Para aerofdlio finos em regime subsonico, o CA situa-se a 25% da corda do perfil.

2.5 Fundamentos de Estruturas

Para construir o modelo de calculos aeroelasticos, alguns parametros estruturais

sao essenciais e serao apresentados a seguir.
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2.5.1 Centro Elastico

O centro elastico (CE), ou centro de cisalhamento, é definido como o ponto 2D
em uma secao qualquer da asa em que, quando aplicada um esforco de cisalhamento nao
deve produzir taxa de torcao, ou seja, torgao por envergadura zero (WRIGHT; COOPER,
2015, p. 51). E nesse ponto em que, se aplicada uma forca, a estrutura sofrerd flexdo pura

no sentido em que a forga foi aplicada.

O eixo elastico é a uniao dos pontos do CE ao longo do comprimento da semi-asa.
Uma representagao do centro elastico tipica é a representacao por uma mola de torgao,

como mostrado na Figura 13.

Figura 13 — Geometria de uma secao tipica de aerofélio

Fonte: Dowell (2015, p. 4)

2.5.2 Rigidez Estrutural

A modelagem dos fendmenos aeroelasticos necessita da teoria de analise matricial
de estruturas, onde os deslocamentos u; relacionam-se com as forcas F; através da matriz

de rigidez de coeficientes K;:

{F:} = [Ki{u} (2.10)

A Equacgao 2.10 é valida para estruturas lineares. Para asas de geometria comum,

¢é possivel utilizar o elemento de viga de Bernoulli-Euler com boa representatividade
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(CAIXETA JR., 2006). Essa viga é representada na Figura 14.

Figura 14 — Deslocamentos de uma viga de Bernoulli-Euler

Eixo elastico

Fonte: Adaptado de Craig (1981, p. 39 )

Pela teoria elementar da viga, é possivel definir os valores de K (FUNG, 1955).
Se uma viga é submetida a um momento fletor M em seu plano principal, a viga sofrera
deflexdo neste plano. Se 1/R representa a curvatura final assumida apds o carregamento,

dentro do regime elastico do material, tem-se que:

1 M
=== (2.11)
R EI

onde E representa o modulo de elasticidade do material (ou médulo de Young) e 1
o momento de inércia de area da se¢ao transversal em torno do eixo que é perpendicular

ao plano principal de agoes de M.

Pela Equagao 2.11, percebe-se que quanto maior for o produto EI, menores serao
as deflexdes causadas pelo momento fletor. Assim, define-se a rigidez flexional como o
produto de E por I, sendo o valor encontrado quando, ao aplicar um momento M, tem-se

uma deflexdo 1/R unitéria.

De acordo com a Figura 14, o eixo y coincide com o eixo elastico da viga. Se um
momento torsor 1" for aplicado nessa direcao, a se¢do transversal ird rotacionar em volta
do CE da viga. Definindo # como o angulo de torcao ao longo do comprimento, ele sera

proporcional de acordo com a equagao:

o T

— = 2.12
dy GJ ( )
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onde G ¢ moédulo de elasticidade transversal do material e J o momento polar de

inércia. O produto GJ denota a rigidez a torcao da viga.

Outras duas definicoes sao feitas em questao de rigidez, onde usa-se o comprimento

L da viga para gerar as variaveis rigidez por comprimento:

El
Ky=— 2.1
=7 (2.13)
GJ

Fung (1955, p. 1 ) salienta que asas reais de uma aeronave estao sujeitas a muitos
carregamento em diversas direcoes, trazendo seus deslocamentos angulares e lineares a

calculos bem mais complexos.

Além disso, a formulacao da teoria elementar é valida para secOes transversais
constantes, o que nao acontece geralmente em asas. Por isso, a tendéncia de torgao e

flexdo de uma asa real nao é constante como prevé as formulas.

No entanto, uma solucao analitica para avaliar torcao e flexdo de uma estrutura de
propriedades variaveis ¢ bem complexa. Uma solucao simples e efetiva é dividir a viga em

um numero suficiente de elementos com rigidezes diferentes.

Ha também de se considerar que os calculos desenvolvidos aqui serao utilizados
como método comparativo para auxiliar na escolha das superficies sustentadoras durante a
fase de projeto conceitual, ja existindo métodos mais representativos em fases posteriores.
Um exemplo de uma asa detalhadamente modelada em elementos finitos ¢ mostrada na

Figura 15.
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Figura 15 — Modelagem de asa de VANT para avaliagdo estrutural aeroeldstica em elementos
finitos. Detalhes das nervuras, materiais e elementos

B Elements I Properties <% Materials
=2 By Type @ B 2.Balsa 2,25mm * 1.Balsa

] ¥ Beam, Linear: 1200 @ © 3.Encaixe Torcional Frontal W% 2.FC Comprada

72 Piate, Linear: 233467 [# © 4.Encaixe Torcional Traseiro I <% 3.Entelagem

e} 4 Rigid: 28 ¥l © 5.Longarina Principal <% 4.Compensado de Caixeta
= [A By Shape

[¥] B 6.Entelagem

¥ B 7.Balsa imm
[ B 8.Chapeado 2,5mm
[¥] B 9.Balsa 45mm

WA Line, 2-noded: 1200
[@ [A Tri, 3-noded: 204760

¥ [A Quad, 4-noded: 28707
[@1 [A Rigid, Node List: 28

Fonte: Proépio autor

A proposta deste trabalho simplifica a estrutura de uma asa, que possui diversos
materiais e, consequentemente, diferentes modulos de elasticidade. Buscou-se trabalhar

com um modelo de viga seccionada com diferentes rigidezes ao longo de seu comprimento.

2.6 Reversao de Comandos

A reversao de comandos é um fenémeno associado a aeroelasticidade estatica que
estuda as mudancas nos carregamentos na estrutura ao acionar-se alguma superficie de
comando. No caso da asa, serd considerado para este estudo a presenca de apenas um

aileron em cada semi-asa.

O uso de superficies de comando altera a curvatura do perfil aerodinamico, que
esta diretamente ligado ao coeficientes de sustentacao, arrasto e momentos do aerofélio.
Isso ¢ utilizado para realizar manobras nas aeronaves. E importante conhecer as mudancas

nos carregamentos e quais esfor¢os a mais isso ird causar na estrutura.

O estudo de reversao de comandos busca determinar as deflexdes adicionais na
superficies sustentadora e compara esses resultados com uma asa rigida, surgindo o conceito

de eficiéncia de comandos.

Considere uma asa uniformemente flexivel (WRIGHT; COOPER, 2015, p. 144),

com semi-envergadura s, corda c e se¢do simétrica, além de um aileron rigido cobrindo
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toda a semi-envergadura de analise. A se¢ao tem angulo de incidéncia 6, e a rotacao do

aileron é representada por 5. O modelo é representado na Figura 16.

Figura 16 — Asa engastada e livre com aileron ao longo de toda envergadura

Fonte: Wright e Cooper (2015, p. 144)

O momento aerodindmico (M,) terd um acréscimo ao contar com a deflexao do

aileron:

dCu ] (2.15)

Ma — M
A qSlCM,o+ dﬁﬂ

onde Ciy € o coeficiente de momento sem deflexao do aileron e o termo restante é

0 acréscimo de momento.

Assim também, o coeficiente de sustentacao (Cp) serd acrescido da seguinte forma:

L=g¢gS K%) (o +6) + (%) B] (2.16)

Onde aq representa a sustentacao a zero de angulo de ataque, e 6 é o angulo de

torcao da estrutura.

Pode-se entéo realizar um equilibrio de momento em relagao ao centro elastico (CE)
da estrutura, onde o momento é zero. Em analise estatica, a rigidez a torcao se opoe a

todos os esforcos aerodinamicos gerados. Igualando as equagdes 2.12 a 2.15 e 2.16, tem-se:

K0 =qS [C’M,o + ddcgwﬁl + ¢Se Kigj) (g +0) + <ddCﬂL> ﬁ] (2.17)
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A equagao de sustentagao foi multiplicada pela distancia entre CA e CE, denominada

Outro fator que deve ser considerado é o momento aerodinamico gerado devido a

articulacdo da superficie de controle (H), dado pela Equagao 2.18.

dCurn

(ao +6) + (2.18)

dC
H = qSHCH lCM’O’H + M7H6‘|

dp
Assim, a rigidez da articulacao pode ser considerada de forma andloga a rigidez

a torcao previamente definida. Dessa forma, iguala-se a Equagao 2.18 a essa rigidez,

denominada Kpg

dCrn

(a0 +0) + (2.19)

Ks(8 — fo) = aSucn [CM’(],H . dChr B]

dp
As Equagoes 2.17 e 2.19 resultam no seguinte sistema de equagoes (SILVA, 2009b):

a1;  Aa12 0 by
-4l

Onde:
1 dae ¢S"? " T dB ' dp
wr dCur.u s — dChu B Kp
2T da BT ds qSHCH

A divergéncia aeroeléstica da estrutura vai ocorrer quando det|a] = 0.

Os dois termos da Equacao 2.17 produzirao uma tor¢ao eldstica adicional Afg

devido a maior curvatura do perfil, o que resulta em uma nova condi¢ao de equilibrio:

dC dC dC
K, AOg = qS [dﬁM@] + qSe K@f) Abg + <dﬁL> B] (2.21)

Conhecendo-se o angulo 3, pode-se encontrar entao Afs:

dcy, dC
BTB +c

dg
Abp = &, —acy, P (2.22)
qS do

o que torna possivel calcular as adi¢des no carregamento aerodinamico do perfil

devido a deflexdo do aileron (AL,):

dCy, dCy, | e + it
AL, =qgS | — S
4 <d6>ﬂ+q do [éf;—eciiccf
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Somando os termos, tem-se a equacao final:

dCp Ky | dCy dCu

AL, =qSp |22 5O (2.23)
¢S~ Cda’

O primeiro termo do numerador é devido a deflexdao do aileron e o segundo termo

refere-se a torcao da asa devido a deflexdo do aileron.

Na pressao de divergéncia, havera zero sustentacao na se¢ao da asa, entao a reversao
ocorre quanto ¢ — Gre, € AL, — 0. Isolando os termos, tem-se a pressao dindmica de
reversao:

aC
K @

Qrev = — 74 acC; dC (224)
S¢S i

Com a pressao de reversao calculada, define-se a eficiéncia de comandos(7.) de
acordo com a pressdao gerada pelos carregamentos de uma asa rigida g¢u (WRIGHT;
COOPER, 2015, p. 146):

sustentagao asa flexivel 1 — q/Grev
Ne = -

po — = (2.25)
sustentacao asa rigida 1 —q/qw

A Figura 17 denota curvas de torcao e eficiéncia da superficies em relagao a
velocidade de reversdo. Ela mostra que a eficiéncia de comandos reduz de acordo com
o aumento da velocidade, chegando a zero na velocidade e reversao e ficando negativa
acima disso. O angulo de torgao também fica negativo (nariz da aeronave para baixo)

para elevadas pressoes dinamicas.

Figura 17 — Curvas de torcao da asa e eficiéncia de comandos contra velocidade normalizada de
reversao de comandos

Torg¢ao da asa/deflexdo
Eficiéncia

0 0.5 1 1.5
VIV ey

Fonte: Adaptado de Wright e Cooper (2015, p. 147)
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2.7 Flutter

Blisbinghoff, Ashley e Halfman (1996) definem o flutter como o mais caracteristico
dos fendmenos aeroelasticos. Ele consiste em uma instabilidade dindmica auto-excitada

que ocorre em um corpo elastico sujeito a um escoamento.

A teoria classica de flutter foi desenvolvida em 1934, quando o primeiro autor,
Theodorsen, publicou seus trabalhos a respeito do tema. Ele abordou o fenémeno dividindo

0 escoamento em uma parte circulatéria e uma nao circulatoéria.

Segundo este modelo classico, que teve estudos continuados pelos principais autores
do tema (Wright e Cooper (2015), Fung (1955), Dowell (2015), Blisbinghoff, Ashley e
Halfman (1996), dentre outros), o flutter ocorre quando ha o acoplamento entre dois modos
de vibracao da estrutura, excitada por forgas aerodinamicas. Isso gera um movimento

alimentado que leva a ruptura da estrutura.

A velocidade de flutter vy é definida como sendo a velocidade minima onde ainda

ha, a dada densidade do ar e temperatura, estabilidade estrutural.

O método de calculo de flutter deste trabalho foi modelado por Flores (2018),

levando em consideragao 3 graus de liberdade para a ocorréncia do fenomeno:

o Frequéncia natural amortecida de flexao.
» Frequéncia natural amortecida de torgao.

e Deflexao do aileron.

A formulacao de um sistema aeroelastico dinamico leva em consideracao aspectos
estruturais de rigidez, massa e amortecimento, somado aos esforcos aerodinamicos e o

numero de graus de liberdades do modelo.

Wright e Cooper (2015, p. 175) apresenta uma equagao de segunda ordem cléssica

para um sistema aeroelastico de NV graus de liberdade:

AG+ (pVB +D)g+ (pV*C+E)g=0 (2.26)

onde q e suas derivadas representam a coordenada generalizada e as letras destacadas

representam matrizes do sistema, a saber:

e A: matriz de massa.
o B: matriz de rigidez aerodinamica.

e C: matriz de amortecimento aerodinamico.
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e D: matriz de amortecimento estrutural.

o E: matriz de rigidez estrutural.

A avaliacdo se da na secao tipica, que consiste em uma representacao simplificada
da asa e depende de sua rigidez a tor¢cao. O modelo analisado, com 3 graus de liberdade,
¢ mostrado na Figura 18. Nele, ¢ explicitado o deslocamento vertical h, a rotacao devido
a tor¢ao 0 e a deflexdo da superficies 5, além das distancias aos centros aerodinamicos

(ca), elastico (ce) e de gravidade (cg).

Figura 18 — Secao tipica com 3 graus de liberdade

+9(

Fonte: Bueno (2017, p. 6)

O sistema da Figura 18 deve entao ser montado de acordo com a Equacao 2.26. As
equagoes de Lagrange propoem uma analise geral de sistema mecanicos, apresentando bons
resultados dado o custo de célculo reduzido se comparado a outros métodos (FLORES,
2018, p. 46).

Esse sistema baseia-se em coordenadas generalizadas, que nada mais sao que
variaveis independentes de movimento em sistemas com N graus de liberdade. O desenvol-
vimento da teoria Lagrangeana retine as energias cinética e potencial atuantes, modelados

na Equacao 2.27.

— Vi(z) (2.27)
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O indice [ representa a andlise Lagrangeana. O primeiro termo da Equagao 2.27
refere-se a energia cinética e o segundo a energia potencial. Essa fun¢ao pode ser expressa

em relacao as suas coordenadas generalizadas:

d oL, OL
dt 0¢;  0g;

Sendo @); o carregamento externo. Avaliando a energia dissipativa (D), e despre-

zando a variacao da energia potencial no tempo, a equacao de Lagrange em derivadas

parciais é definida pela Equacao 2.29;

d 01, o1, oU,; D,
4 _ _ 0, 2.29
#oq o4 0g og Y (2.29)

Onde:

o T} é a energia cinética.

o U, é a energia potencial.

o D, é a energia dissipativa.

e ¢ sao as coordenadas generalizadas.

o (); sao as forcas relativas as coordenadas generalizadas.

A primeira coordenada generalizada a ser modelada diz respeito ao movimento

translacional do aerofdlio (z), assumindo-se que ele se moviementa pela seguinte expressao:

S

e=(Dar+ (L) @ wpa+ @ - (2.30)

A coordenada ¢ refere-se a translacdo, ¢; a flexao e ¢; a torcao. A varidvel y é a
semi-envergadura da asa, xy a posigao do CE e x;, a posicao da articulacao da superficie

de comando.

A segunda coordenada refere-se ao movimento de rotacgao, sendo definida por:

S

0= (y> G (2.31)

E, por fim, a terceira coordenada considera a deflexdo do aileron, que é definida

pela corda da superficie de comando, sendo [ a variacao angular.
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Para equacionar a energia cinética, baseia-se na massa da superficie de comando

(mg.) e da asa(mgs,). Assim, apresentam-se as equagoes:

T =" [ [(Y) ar+ (L) @ epic + (a - za)y (2.32)
T =" [ [(2) s+ (Y) 0~ a0 239

A energia potencial total do sistema relaciona-se com a elasticidade do mesmo, ou

seja, com as rigidezes da estrutura.

2/ EI (2qf> dy + 2/ GJ (2%) dy+;f£3852 (2.34)

Com isso, e adicionando aos parametros aerodinamicos da superficie sustentadora,

é possivel montar o sistema aeroelastico com 3 graus de liberdade, como segue na Equacao
2.35.

Aip A Al | dy Cra 0 0 qr
Ayy Aso Ass| NG ¢ +pV _7CMa —%Mg 0 G (2.35)
Asq Ay Asg 5 _%CL,B 0 —%CMB 6
0 %0 s ] [B 0 0] (e
+pV |0 —%CMQ —%bc +10 € 0 G ¢ =
0 —%SC’L/B —%CC 0 0 rps| | B

Onde a matriz de massa A é definida pelos coeficientes:

sc
Al,l = mg
S 02
ALQ = A271 = mi (2 — l’fC)

2 2
A1,3 = A371 = mg (C 5 Tho_ xh(c - l‘h))

S 03
Aso =m= | — — z¢c® + 22¢
2,2 3 (3 f f

s [ —ad 2 —c?
A273:m2< 3 h—(:l:f~|—xh) 5 h~|—xth(c—xh)>

A — a3
A3 =ms 5 — xpc® + :vic
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3 METODOLOGIA

Neste capitulo, é apresentado o desenvolvimento do software utilizado na otimizacao
de aeronaves. Inicialmente, expondo brevemente o funcionamento global do software e,

em seguida, focando na divisdo de aeroelasticidade.

O trabalho tem como principal objetivo alcangar uma andlise conceitual da estrutura
da aeronave, evitando futuros problemas estaticos e dindmicos. Para isso, o primeiro
passo foi construir um banco de dados com aeronaves de configuracoes de asas distintas,
montando-se um grafico semelhante ao da Figura 20 para todas elas. Assim, foi possivel
parametrizar o comportamento da rigidez a flexdo e a torcao das estruturas de acordo com

o modelo de asa utilizado: suas particoes e sua envergadura.

Em seguida, sera explicitado a obtencao de dados aerodinamicos, obtidos através

do AVL® e zfoil® | juntamente com um banco de dados de aerofélios.

O programa passara entao para as andlises aeroelasticas, retornando a velocidade
de reversao de comandos e flutter, e observando o comportamento do envelope de voo.

Para analisar a viabilidade aeroeldstica da aeronave, a norma FAR-PART 23 foi seguida.

3.1 Parametros de Rigidez

Com base nos trabalhos de Caixeta Jr. (2006) e em aeronaves da Equipe Microraptor,
foi construido um modelo de previsao de rigidez da superficie sustentadora analisada.
E sabido que, com os materiais frageis e ndo lineares utilizados para construcio de
VANTSs, apenas uma andlise em elementos finitos pode prever com exatidao a caracteristica
estrutural da asa. Também fica clara a relacdo em envergadura, emendas da asa e seu

peso no comprometimento da rigidez.

Em analise conceitual, faz-se suficiente uma aproximacao da rigidez baseada nas
caracteristicas supracitadas, sabendo que o principal parametro visado neste estudo é

avaliar se uma envergadura demasiadamente grande compromete a estabilidade estrutural.

Majoritariamente, as asas sdo construidas com madeira de baixa densidade, como
balsa e compensados, e fibra de carbono. Apesar de grande variabilidade das propriedades
desses materiais, é possivel definir a estrutura em andlise de elementos finitos. Outro
parametro essencial é o nimero de reparticoes da asa, que deve ser uma decisdo de projeto.
Como a aeronave deve ser desmontada e alocada em uma caixa de volume minimo, quanto
maior o nimero de partigdes, maior pode ser a envergadura. No entanto, ha grande perda
de rigidez e aumento de peso devido aos encaixes de montagem da asa. Por isso, esses

foram os parametro a dar forma a rigidez da asa.

Utilizando modelos reais de protétipos e aeronaves dos ultimos dois anos de

competicao, foi definido a queda de rigidez entre os modelos bipartido e quadripartido.
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Para isso, foi realizada andlise no software de elementos finitos ANSYS ®. Um modelo de

estrutura é apresentado na Figura 19.

Figura 19 — Exemplo de modelo utilizado na andlise da influéncia de reparticbes da asa

Fonte: Préprio Autor

Na situacdo de asa bipartida, o perfil de juncao é considerado colado as duas
particoes da asa, enquanto na asa quadripartida tem-se uma conexao por atrito, permitindo
a separacao das partes. Assim, considerando os modelos de aeronaves das 4 ultimas
temporadas de competicao da Equipe Microraptor, foi possivel montar uma equacao que
aproximasse suficientemente a rigidez da asa. Seguiu-se para a definicao da rigidez ao

longo da envergadura uma equagao polinomial de quarto grau (Equacao 3.1).

y = 651,63z" — 2353, 2% + 30862% — 1753, 9z + 410, 44 (3.1)

O modelo adotado para a defini¢ao das rigidezes em otimizacao de projeto conceitual
se mostrou satisfatério, visto que posteriormente sao realizados cdlculos detalhados das
cargas atuantes e velocidade de operagao e, com isso, a rigidez da estrutura é otimizada
para reducao de massa e atendimento dos critério de projeto. Comparando a rigidez real das
4 asas consideradas com os valores aproximados da equacao, chegou-se a um erro maximo
de 8,4%. A Figura 20 exemplifica um gréfico de rigidez ao longo da semi-envergadura de

uma asa real.
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Figura 20 — Variagdo das rigidezes a torcao e a flexdo na semi-envergadura de uma asa real

Rigidez a Tor¢iio ao Longo da Semi-envergadura Rigidez a Flexiio ao Longo da Semi-envergadura

180 400
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Fonte: Proéprio autor

3.2 Parametros Aerodinamicos

Na definicao dos pardmetro aerodinamicos compreendidos na Secao 2.4, utilizaram-
se dois codigos. O zfoil® e o AVL® utilizam a teoria Vortex Lattice Method - VLM em
suas andlises. O zfoil® abrange analises 2D, especificamente dos perfis utilizados para a
construgao da asa. J& o AVL® realiza analises da asa (3D) e seus dados cobrem todas as

analises de aerodinamica, estabilidade, controle e desempenho do otimizador.

O VLM é um método usado amplamente para definir derivadas aerodinamicas em
fases iniciais de projeto. E utilizada a teoria de dindmica dos fluidos computacional e a
simplifica para obter maior eficiéncia nas andalises. Ele discretiza o escoamento através da
superficie sustentadora analisada, dividindo-a em painéis distribuidos ao longo de corda
e envergadura. Na simplificacdo, o fluido é considerado incompressivel e nao viscoso.
As superficies sustentadoras sao consideradas rigidas, e as espessuras das mesmas sao

desconsideradas.

A comunicacao entre o AVL® e o MATLAB® foi desenvolvida previamente em
trabalhos anteriores (PEREIRA, 2019, p. 47) com objetivo de realizar as anélises que
compoOe o programa de otimizagdo. O zfoil® segue a mesma metodologia. Um arquivo
executavel é responsavel por executar as analises, que tem como inputs dados definidos pelo
projeto. Destacam-se como dados de entrada a curva que descreve os perfis aerodinamicos

utilizados e os demais parametros apresentados na Secao 2.2.4.
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Figura 21 — Exemplo de output do programa zfoil® - dados de perfil aerodinamico

\
\ \
\\ \
N
-2.0 pwron NN S1210 127
\\\ Re = 0.223-10°
\ O o - 9.0000°
-1.5 N
N C - 1.9164
C N Cy = -0.2160
P AN Cp = 0.02316
-1.0 e ~ L/D= B2.74
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Fonte: Préprio Autor

Como pode ser notado na Figura 21, sao calculados os parametros aerodinamicos
num intervalo de variacao de angulo de ataque definido. Todos os parametros necessarios
a analise sao listados abaixo:

e Re: nimero de Reynolds.

e p: densidade do ar.

o Mach: velocidade de andlise em relagao a velocidade do som.
e Qin: angulo de ataque minimo a ser analisado.

* Qe angulo de ataque maximo a ser analisado.

e asp: angulo de ataque do perfil em cruzeiro.

o defin: deflexdo minima do aileron.

o defiae: deflexao maxima do aileron.

o perfil: coordenadas do perfil aerodindmico analisado.

e oper__iter: nimero de iteracoes para se dar a convergéncia das analises.
e N,.: nimero de previsao da transicao da camada limite.

O parametro N,.; é utilizado para designar a intensidade da turbuléncia analisada.

Esse niimero é comumente utilizado em analises usando o método VLM. Valores proximos
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a 1 indicam escoamento turbulento, enquanto valores préximos a 9 indicam escoamento
laminar. Nas velocidades estudadas neste projeto, assumir um escoamento laminar traz
resultados condizentes. Por isso, o valor da variavel durante toda a execucao ¢ 9, desde as

andlises 3D do AVL® as andlises aeroelésticas.

Como output utilizado para as analises aeroelasticas, sao retirados do zfoil® as
curvas de sustentacao em relagao ao angulo de ataque (Cl, ), variagdo da sustentagao e do
momento com a variagdo da deflexdo do aileron (Cla e Cma), como mostra a Figura 22.

Essas curvas sao analisadas para a definicao da reversao de comandos.

Figura 22 — Exemplo de execuc¢ado de analises de um perfil aerodindmico no zfoil®
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Fonte: Proprio Autor

3.3 Analise de Reversao de Comandos

Para prosseguir para a andlise de reversao de comandos, realiza-se uma interpolacao
linear de primeiro grau nas curvas da Figura 22 parar descrever cada um dos parametros,

e entao calculam-se suas respectivas derivadas.

Com as derivadas da Equagao 2.24 calculadas, usa-se a Equacao 3.1 para determinar
K, e os pardmetros de area de asas (5) e corda (c¢) coletados do otimizador para definir
a pressao de reversao de comandos. A velocidade é entao calculada de acordo com a
densidade do ar (p) previamente definida. Essa valor corresponde a velocidade necessaria,
a partir da condi¢do de cruzeiro, para a condicao de estabilidade de eficiéncia de comandos

nula.

Para um voo seguro em todo o envelope de voo, analisa-se também a eficiéncia de

comandos nas velocidades operacionais. Os graficos da Figura 23 mostram o decaimento
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da controlabilidade da aeronave de acordo com que a velocidade aumenta. Percebe-se
que a 80% da velocidade de reversao, ha apenas metade da eficiéncia de comandos para o

piloto, o que ja é considerado um fator critico.

Figura 23 — Exemplo de execugdo de andlises de reversao de comandos - graficos de velocidade e
eficiéncia
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Fonte: Proprio Autor

No grafico da direita, é mostrada a relacdo entre a torcao da asa comparando
com uma estrutura rigida, mostrando também o efeito auto-alimentado da instabilidade
aeroeldstica. A torcao na ponta da asa também é mostrada na Figura 24. Nela, percebe-se
a influéncia de altas deflexdes na ocorréncia da reversao, o que é um fator limitante de
projeto. A altas velocidades, a deflexdo do aileron pode ser limitada para um projeto

otimizado de asa, combinando uma superficie leve e seguranca para manobras em voo.
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Figura 24 — Grafico que relaciona a tor¢ao na ponta da asa com a deflexdo do aileron
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3.4 Analise de Flutter

A implementacao da teoria desenvolvida na Secao 2.7 foi baseada em cdédigos
disponibilizados por Wright e Cooper (2015) e posteriormente adaptada para diminuir
o custo computacional da otimizacao. Os seguintes parametros sao necessarios para o

calculo do flutter:

S: envergadura da asa.

e ¢: corda da asa.

o hyne: porcentagem do perfil sem aileron.

o fa: porcentagem do centro elastico.

e pv: massa da asa.

o FEI: rigidez a flexdo da asa.

o GJ: rigidez a torcao da asa.

« Kp: rigidez da articulagao da superficies de comando.

e MTOW: massa maxima de decolagem da aeronave.
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Os parametros S, ¢ sdo variaveis do otimizador, e o pv e 0o MTOW sao calculados
nas analises de desempenho da aeronave. O método de calculo do MTOW consiste num
sistema, de resultante de forcas iterativo, levando em consideracao o comprimento de pista
disponivel para a decolagem (S¢), os parametros do grupo motopropulsor, as condigoes
climéticas, e a estabilidade da aeronave em solo. O sistema é baseado na equacao de
Raymer (1992),

1V d(V?)

Sg=—= | —— It
“72G lv, Kp+ KaV?

(3.2)

onde as velocidades (V') sdo iteradas de zero até a velocidade minima de decolagem,
definida por norma em relagdo a velocidade de estol. As variaveis K e K 4 sdo coeficientes

de desempenho e definem-se por:

T
Ky = WM (3.3)

p
Ky=—+—=(C C 3.4
sendo T" a tragdo e W o peso carregado da aeronave. A varidvel p representa o

atrito do pneu do trem de pouso com o solo.

Para a varidvel Kz, foram utilizados dados de ensaio realizados pela equipe Micro-
raptor em seus anos de projeto, chegando a um valor aproximado do sistema de fixagao
utilizado atualmente para articular os ailerons na asa. Também foram realizadas analises
de deformacao da estrutura para chegar a um valor que representasse bem a rigidez da

articulacao (Figura 25).

Figura 25 — Anélise estrutural do aileron para apuracdo de rigidez
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A modelagem do programa inicia-se montando a matriz de massa (A). Com os
parametros estruturais, sao calculadas as frequéncias naturais de vibracao dos trés modos
considerados: o primeiro modo de flexdo e o primeiro modo de tor¢ao e a deflexdo do

aileron. O célculo é feito através do autovalor e seu autovetor para os 3 graus de liberdade.

Figura 26 — Gréfico das frequéncias e modos de vibracdo para andlise de flutter
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Fonte: Proprio Autor

Em seguida, sao montadas as matrizes aerodinamicas de rigidez e massa, comple-
tando a Equacao 2.26 do sistema aeroelastico. Nela, é possivel observar respectivamente
os modos de flexao, torcao e deflexdao do aileron. O eixo horizontal do grafico mostra a
normalizacao dos autovetores, enquanto o eixo vertical as autovalores. Com a equacao de
Theodorsen desenvolvida, o sistema é iterado até que ocorra a instabilidade, mostrada na
Figura 27.
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Figura 27 — Diagrama de frequéncia e amortecimento pela velocidade da aeronave
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3.5 Viabilidade Aeroeléstica

Buscando analisar a viabilidade do projeto conceitual da asa baseada em suas
caracteristicas geométricas e em projetos anteriores, usou se a norma FAR-PART 25.
(FAA, 1996 apud ANAC, 2017, p. 141), que determina condi¢oes minimas de voo para
diversas categorias de aeronaves. No paragrafo §23.629, hé a especificagdo aeroeléstica

considerada para as andlises deste trabalho:

Qualquer andlise racional utilizada para predizer auséncia de flutter,
reversao de comandos e divergéncia deve cobrir todas as velocidades
até 1,2 Vp /1,2 vsom, limitada ao Mach 1,0 para avides subsénicos.

A norma citada acima possui as mesmas diretrizes da norma JAR-VLA: Joint
Aviation Requirements - Very Light Aerolanes (FAA, 1992), que prevé condigbes para
aeronaves leves. Apesar das divergéncias de caracteristicas de aeronaves abrangidas pelas
normas com os VANTSs, ainda é possivel utilizd-las como pardmetros iniciais de projeto,
garantindo margem de seguranga satisfatoria que serd testada posteriormente. A Figura
28 mostra o exemplo do grafico de uma aeronave com as velocidades aeroelasticas fora do

envelope de voo.
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Figura 28 — Envelope de voo com velocidades aeroelastica da asa
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Adicionado a essa restricao, foi definido também que a aeronave nao deve ter
eficiéncia de comando menor que 70% na condi¢ao de manobra, garantindo assim margem

de seguranca extra ao projeto.

3.6 Procedimentos do Programa

Com base na metodologia de calculo proposta, foi montado um cédigo em MATLAB,
adicionando um novo moédulo ao otimizador utilizado. Estruturalmente, o programa
atravessa as analises de aerodinamica, estabilidade, controle e desempenho e entao os

parametros aeroeldsticos sao avaliados.

Para otimizar o tempo de execucao, as andlises do zfoil sdo realizadas previamente,
nao sendo necessaria novas execucoes durante as iteragoes. Apds a escolha dos perfis

aerodinamicos a se considerar para a otimizacao, todos eles sdo avaliados e seus coeficientes
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sao armazenados, sendo necessario apenas as avaliagoes dependentes da velocidade de

cruzeiro de cada aeronave.

Do programa AVL® é extraido a velocidade de cruzeiro da aeronave, obtida através
da andlise do dngulo de trimagem e estabilidade dindmica. A norma FAR-PART 23
(ANAC, 2017, §23.335, p. 94) determina que a velocidade maxima nao deve ser menor
que 1,2 a velocidade de cruzeiro. Esse dado é utilizado para avaliar se as velocidades

aeroelasticas estao fora do envelope de voo.

As restrigoes aeroelasticas sao avaliadas junto a uma série de restri¢coes de projeto.
Para cada uma delas, ha uma punicao da FOB, e a soma das puni¢oes com a FOB definem
a funcao fitness que inviabiliza aeronaves com performance fora do esperado. O peso dado
as punicgoes aeroelasticas é definido de acordo com o perfil da missao. Sao definidas classes
de punigdes e discussoes de projeto definem onde cada restricao se encaixa de acordo com
a criticidade do item e o grau de dificuldade de correcao do problema. No caso estudado,
de aeronave perfil cargueiro com foco na eficiéncia estrutural, foi dado peso maximo a fim

de garantir inicialmente um projeto conceitual de asa sem problemas estruturais.
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4 RESULTADOS

Com toda a programacao aeroeldstica implementada e integrada ao programa de
otimizagao, foi possivel realizar a comparacao das aeronaves geradas com e sem restrigoes

de eficiéncia e velocidades de reversao de comandos e flutter.

4.1 Parametros de Anélise

Primeiramente, foram definidos os parametros do algoritmo de ecolocalizacao de
morcegos, responsavel pela otimizagao. Esses parametros foram definidos seguindo a
experiéncia de sucesso apresentadas nos 2 ultimos anos de projeto da Equipe Microraptor.
Assim, foi também possivel comparar os resultados de aeronaves reais, ja validadas, com o

novo método proposto. Os pardmetros sao exibidos a seguir.
o Quantidade de morcegos n: 40.
o Numero de geracoes n: 100.
o Taxa de decréscimo de amplitude «: 0,9.
« Taxa de aumento da emissao de pulso ~y: 0,05.
o Velocidade inicial v;: 0.
e Frequéncia inicial f;: 0.
o Amplitude inicial A;: 1.
o Taxa de emissao de pulso inicial r;: 0.
o Frequéncia minima: f,;,: 0.
o Frequéncia maxima: fq.: 1.

Os parametros geométricos foram definidos a partir dos requisitos atrelados a FOB
(Equagao 2.3). A envergadura da asa foi variada entre 2 e 3 metros, aproximadamente,
sendo permitidos variagdo de corda, enflechamento e angulo de incidéncia. Para a cauda,
foram considerados valores correspondentes aos da asa. Os dados de grupo motopropulsor

foram obtidos do banco de dados da equipe, que os coletou em testes de bancada estaticos

e através de tunel de vento.

As restri¢oes aeroelasticas implementadas que buscaram atender as normas sao
listadas a seguir. Primeiramente, considerou-se que a velocidade de flutter nao deve

ultrapassar em mais que 25% a velocidade méaxima da aeronave (4.1). Para a reversao de
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comandos, a Equagao 4.2 foi considerada. As punigdes para aeronaves que violassem as

restricoes foram variadas e analisadas a seguir.

Vf <1,2-V, (41)

ne > 0,7 (4.2)

Como critério de parada do algoritmo de otimizacao, foram utilizadas amplitude e
emissao de pulso, para que quando esses valores se estabilizassem por muitas geracoes,
fosse encerrado o programa. Todas as andlises foram executadas em um computador
processador i7-8750H @ 1.6GHz 2.21GHz (4 CPUs), com 16GB de RAM e Windows 10

x64. As analises foram concluidas com tempos de execucao entre 14 e 17 horas cada.

4.2  Andlise de Resultados

Buscando realizar comparagoes para obter a influéncia do médulo aeroelastico no
projeto conceitual, o programa foi executado com diferentes configuragoes. A primeira
delas atrelou os célculos aeroeldsticos ao estado original, mas sem considerar punigoes.
Na segunda execucao, foram adicionadas puni¢des de menor grau, retirando 2 pontos
percentuais da FOB para cada restricao desobedecida. Os resultados sao apresentados nas
Figuras 29 a 31. Para melhor interpretacao dos resultados, as velocidades foram ajustadas

a uma curva polinomial de grau 5, retornando R? acima de 0,85 para ambos os casos.



Figura 29 — Resultados da FOB para punicao de 2 p.p.
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Figura 30 — Resultados da velocidade de reversao de comandos para punicdo de 2 p.p.
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Figura 31 — Resultados da velocidade de reversao de comandos para punigao de 2 p.p.
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No primeiro teste, percebe-se que a pontuagao para o caso sem restrigcoes aeroe-
lasticas apresentou um valor maior, de 2 p.p. No entanto, a velocidade de reversao de
comandos nessa situac¢ao foi bem inferior: 50 contra 38 m/s comparando as duas situagoes.
Ambos os resultados eram esperados, conferindo inicialmente a correta implementacao dos

codigos. A velocidade de flutter demonstrou o mesmo comportamento.

A diminuicao da pontuacado de voo no caso com restricoes se deu pelo fato de a
carga alar nessa situacao ser reduzida, impactando positivamente a velocidade de reversao
e negativamente o MTOW, reduzindo assim a Pyoo. Apesar da pequena reducao da FOB,
houve ganho significativo para o projeto aeroelastico. Além disso, uma asa menor que
consiga manter grandes cargas pagas em voo beneficia também o projeto de uma aeronave
mais rigida. Isso favorece ainda o requisito de uma aeronave desmontavel e tao compacta

quanto possivel.

E possivel observar ainda que o tempo de convergéncia para a solucio considerada
otima para ambos os casos se deu em valores muito proximos, com aproximadamente 2.300
iteracoes. Percebe-se, no entanto, que a pontuacao para o caso sem restricoes aeroelasticas
ficou por muito tempo estagnada entre 0,70 e 0,75 pontos normalizados, enquanto que o

programa com restrigoes conseguiu encontrar maior quantidade de aeronaves diferentes.

Realizando uma analise subsequente, as punigoes aeroelasticas foram aumentadas
para 5 p.p., para avaliar a sensibilidade da puni¢ao em relacao a FOB. Os resultados

encontram-se nas Figuras 32 a 34.



Figura 32 — Resultados da FOB para punicao de 5 p.p.
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Figura 33 — Resultados da velocidade de reversao de comandos para punicdo de 5 p.p.
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Figura 34 — Resultados da velocidade de reversao de comandos para punigao de 5 p.p.
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Pela curva gerada de pontuacao de voo, percebe-se primeiramente que a conver-
géncia para essa situagdo demorou mais tempo. Além disso, observou-se uma perda de
10 p.p. na FOB para este caso, o que resultaria em redugao consideravel de aeronaves

competitivas.

A diferenca encontrada na Py oo explicita a sensibilidade das punigoes aplicadas.
Com pouca diferenga no valor aplicado para punir as aeronaves, o otimizador aumentou
sua busca por aeronaves com maior rigidez estrutural, fazendo com que se reduzisse muito

a area de asa e aeronaves com menor MTOW fossem entregues.

Observando as curvas de velocidade, foi encontrado um distanciamento maior entre
os resultados com e sem restrigoes aeroelasticas, mostrando assim que o algoritmo priorizou

o cumprimento dos requisitos de maneira acentuada.

Essa configuracao de punigoes mostrou-se efetiva no seu papel de garantir aeronaves
com maior margem de seguranca estrutural. No entanto, os requisitos ultrapassaram
muito os valores de norma, acarretando em um superdimensionamento de rigidez e perda

de carga paga tutil. Isso traz como resultado uma otimizacao de projeto mais pobre.

Sendo assim, as execucoes com melhores resultados permaneceram com puni-
¢oes aeroelasticas de 2 p.p. Esse parametro combinou bons requisitos de seguranca e

competitividade elevada.

Um fato também percebido foi que o algoritmo encontrou uma forte restricao para
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a geometria da asa. Sem o moédulo de aeroelasticidade, a FOB sempre convergia para
criar aeronaves com maiores envergadura e corda possiveis, sempre atingindo os limites
superiores dessas variaveis. Isso faz sentido pois uma maior area de asa traz consigo maior

capacidade de carga.

Entretanto, a dificuldade no projeto de uma asa leve e rigida para cumprir os
requisitos torna-se cada vez maior com aeronaves muito grandes. Muitas vezes, restrigoes de
peso vazio e MTOW néao eram atingidas pela dificuldade, reduzindo a Py oo e explicitando

que a aeronave 6tima da MDO nao se fazia realidade.

Nos testes realizados com o moédulo aeroelastico, percebeu-se que nem sempre
as maiores asas eram escolhidas. De fato, as pontuagoes mais altas foram atingidas
com envergaduras ligeiramente menores, e corda variavel. Isso favoreceu a eficiéncia
aerodinamica e estrutural da asa, e traz a equipe um projeto mais factivel ja nas etapas
iniciais.

Observando o comportamento da funcao objetivo estudada, os resultados mostram
a importancia de uma definicao assertiva das punicoes. Foi necessério testé-la com diversos
valores até que fosse definido um percentual que permitisse uma melhor otimizacao.
Percebe-se também a sensibilidade do caso estudado, que com apenas 3 p.p. de diferenca

apresentou resultados significativamente diferentes.

Antes de executar as analises finais, os algoritmos foram testados com valores
alternativos de punicao obtendo assim a sensibilidade do item. Isso foi feito também para

as outras punicoes do programa, envolvendo as demais areas de projeto.

As restrigoes mostram-se essenciais para garantir um projeto viavel e seguro quando
os parametros varidveis por si s6 nao garantem tais requisitos. Com a implementacgao
correta de tal ferramenta, é possivel englobar mais areas de projeto e tornar a previsao de

eventos mais completa, favorecendo fases posteriores e antecipando fenémenos.

Analisando as principais implementacoes efetuadas, é possivel observar quais
parametros aeroelasticos influenciaram mais na pontuacao de voo. Como desenvolvido
no Capitulo 2, reversao de comandos e flutter dependem de muitas variaveis em comum.

Certamente, a principal delas no aerodesign é a rigidez estrutural da asa.

Do ponto de vista da aeroelasticidade como area de projeto, a rigidez é o parametro
que melhor pode ser otimizado e configurado para atender aos requisitos de projeto, visto
que variaveis como MTOW, carga alar, envergadura, geometria da asa, dentre outros,

englobam muitas vezes requisitos de projeto imutaveis.

Assim, uma atencao especial a esse parametro pode ser extraida das andlises,
visando entregar aos projetistas informacoes importantes para o planejamento das fases
seguintes e inicio de analises detalhadas. O grafico da Figura 35 apresenta uma curva

do comportamento da velocidade de flutter com a variacao da rigidez a tor¢ao. A linha
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horizontal aponta a velocidade minima que cumpre a norma FAR-PART 23. Cada aeronave
possui seu valor minimo para rigidez estrutural da asa. Esse valor considerado 6timo é o

ponto de partida perfeito para o desenho detalhado da asa.

O valor ideal de rigidez também foi acrescentado ao log de registro das aeronaves
para que a viabilidade do projeto também possa abranger essa area.

Figura 35 — Exemplo da influéncia da rigidez a torcao na velocidade de flutter

Velocidade de Flutter x Rigidez a Torgdo
30 ~

28
26
24
22: _______________________________________________

20 +

18 +

Velocidade de Flutter - Vv, (m/s)

20 30 40 50 60 70 80
Rigidez a Torgdo - K, (N - m/rad)

Fonte: Préprio Autor

Devido a maior previsibilidade de eventos e a perda limitada de pontuagao de voo,
pode-se dizer que a otimizacao que melhor atende ao projeto de aeronave estudada foi

conseguido através de restrigdes aeroelasticas com punigdo 2 p.p. em relagdo a FOB.
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5 CONCLUSAO

Este trabalho buscou estudar a implementagao de restri¢bes aeroelasticas na fase
inicial de projeto de VANTS, através de otimizagao multidisciplinar em projeto. A utilizacao
dessas aeronaves em situacgoes cada vez mais abrangentes forga os projetistas a pensar nos

minimos detalhes em fases cada vez mais iniciais do design.

Para isso, foi desenvolvido um moédulo de calculos aeroelasticos para avaliagao
juntamente a parametros de aerodinamica, estabilidade, controle e desempenho da viabili-
dade de aeronaves geradas via otimizacao. As andlises consideraram escoamento 2D e 3D,
dinamica de voo, propulsao e condi¢oes da pista de decolagem. Para a aeroelasticidade,
os fenomenos de reversao de comandos e flutter foram avaliados conforme as geometrias
geradas e um banco de dados com parametros como a rigidez estrutural de aeronaves

consolidadas.

Com o desenvolvimento dos calculos e implementacao junto ao programa de otimi-
zacao, foi feito um estudo de sensibilidade das restrigoes aeroelasticas, observando que
pequenos valores de punicao afetaram consideravelmente a FOB analisada. Isso deixa

claro a importancia da correta definicdo das punicoes.

Dentre os melhores resultados da MDO, destaca-se que o algoritmo encontrou as
aeronaves 6timas obedecendo as normas consideradas para qualidade e seguranga em voo.
Um fator novo em relacao ao antigo programa ¢é que, com a FOB estudada, nem todos
os melhores resultados buscaram as maiores envergaduras possiveis. Esse era um padrao
recorrente, que trazia problemas posteriores de aeronaves com pouca eficiéncia estrutural

e dificuldades para garantir a seguranca em voos adversos para a aeronave.

A limitacao de geometria imposta pelo moédulo aeroeldstico trouxe mais uma
perspectiva ao otimizador, que passa a considerar eficiéncia estrutural nos calculos de
maneira indireta. Assim, as aeronaves entregues apresentam maior viabilidade, sendo
possivel cumprir a pontuacgao de voo. Ha ainda a possibilidade de que o projeto da asa

seja melhor otimizado posteriormente.

Esse contraste entre carga paga e eficiéncia estrutural traz ganhos consideraveis ao
projeto, que até entao s6 conseguia analisar a viabilidade da estrutura apds toda a definicao
geométrica. Em muitas situagoes, isso gerava atrasos, reprojeto e o nao cumprimento de
todos os requisitos para transformar a FOB calculada em uma métrica real e severamente

testada.

Foi ainda explicitada a importancia da rigidez para a disciplina aeroelasticidade,
que tem nessa variavel sua principal consideracao de projeto. O dimensionamento de uma
estrutura aeroelasticamente otimizada pode partir do valor ideal de rigidez a tor¢ao, visto

que muitas das demais variaveis ja estdao congeladas por outros requisitos de projeto.
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5.1 Sugestao de trabalhos futuros

Com o novo médulo, abre-se espago para novas analises que englobem a estrutura
flexivel, como calculo de esfor¢os e dimensionamento estrutural da asa. O software
utilizado nas analises aerodinamicas ja exporta os dados de carregamento na superficies
sustentadoras, sendo possivel discretizar esses valores e transforma-los em parametros
para estimativa de peso vazio da aeronave, andlise da estrutura em condigoes criticas de
carregamento, possibilidade de maior nimero de partigoes na asa para atender o requisito

de uma aeronave desmontavel, dentre outros.

Pode-se ainda converter o grafico da Figura 35 em um valor de rigidez ideal,
comparando-a com as demais varidveis estruturais do programa. Isso eliminaria a ne-
cessidade de dados empiricos das rigidezes, fazendo com que as aeronaves fossem ja
estruturalmente projetadas para um requisito de rigidez minima. Essa técnica ja é uti-
lizada em fases posteriores de projeto, e caso seja leva em consideragao no inicio, pode

trazer aeronaves mais competitivas e melhor dimensionadas.

Mostrada a devida relevancia da interdisciplinaridade, outra sugestao é trabalhar
com um algoritmo de otimizacao multiobjetivo. Assim, as punigoes seriam substituidas
pela otimizagao dos parametros necessario. Um dos algotimos mais utilizados é o NSGA
(Non-dominated Sorting Genetic), que pode anteder as necessidades aqui expostas. Outra
solugao possivel é utilizar a penalizacao evolutiva, que permite adaptacao das punicoes de

acordo com as geracoes do algoritmo.

Por fim, ressalta-se que a importancia da integracao entre as areas de projeto deve
sempre ser favorecida, a fim de abranger um grande niimero de analises e avaliar o impacto
das decisoes em toda a aeronave. E a melhor maneira de fazer isso é implementando
a interdependéncia das andlises em um robusto e confidvel algoritmo de otimizacgao

multidisciplinar em projeto.
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APENDICE A - Algoritmo de calculo da velocidade de reversio de

comandos
function [cla, clb, cmb, qr, Vr] = analise_deflexao_xfoil (rho
,C,S,Kt)
Ncrit = 9;
Mach = 0;

gp = 1; % GRAU DO POLINMIO A SER INTERPOLADO (N O MEXER)

cont 1;
for def = defmin:passo_def:defmax
DEF (cont) = def*2%xpi/360;
% [polar ,foil] = xfoil(coord,alpha,Re,Mach,{extra commands

)

% A flap deflection can be added using the following
command ,

% 'gdes flap {xhinge} {yhinge} {flap_defelction} exec'

%Deflect the trailing edge by 20deg at 60% chord and run

multiple incidence angles

deflexao = sprintf('gdes flap 0.75 -0.0 %.d exec', def);

ncrit = sprintf('oper/vpar n %.d', Ncrit);
%lpolar ,foil]l = xfoil(coord, alpha, Re, Mach ,
iteraes def)

[pol, foil] = xfoil(filename, alpha2d, Reynolds, Mach, '
oper iter 200000', deflexao, ncrit);

CL(cont)
Cm(cont)

pol.CL;
pol.Cm;

cont = cont + 1;

end

EQ_CL
EQ_Cm

polyfit (DEF,CL,gp);
polyfit (DEF,Cm,gp);
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fig = figure(2);

subplot (2, 2, 1)

plot (DEF, CL, 'LineWidth', 1.5);

hold on

plot (DEF, EQ_CL(1,1)*DEF + EQ_CL(1,2), 'LineWidth', 1.5)

xlabel ('\Delta (graus)','FontSize',12,'FontWeight', 'bold"');

ylabel('C_ 1 em fun da deflexo \Delta',6 'FontSize',10,'
FontWeight', 'bold');

grid on;

grid minor;

title('C_1 x \Delta', 'FontSize',12,'FontWeight', 'bold"');

set (gca, 'FontName', 'Times New Roman')

subplot (2, 2, 2)

plot (rad2deg (DEF), Cm, 'LineWidth', 1.5);

hold on

plot (rad2deg (DEF), EQ_Cm(1,1)* DEF + EQ_Cm(1,2), 'LineWidth',
1.5)

xlabel ('\Delta (graus)', 'FontSize',10,'FontWeight', 'bold"');

ylabel('C m em fun da deflexo \Delta',6 'FontSize',10,'

FontWeight', 'bold');

grid on;

grid minor;

title('C_m x \Delta', 'FontSize',12,'FontWeight', 'bold');

set (gca, 'FontName', 'Times New Roman')

Lfprintf ('Derivada CL em fun da deflexo: %.3d\n', EQ_CL
(1,1));

hfprintf ('Derivada Cm em fun da deflexo: %.3d\n', EQ_Cm
(1,1));

Toh
alpha2d = alpha_min:1:alpha_max;
alpha2d = alpha2d’;

[pol, foil] = xfoil(filename,balpha2d, Reynolds, Mach, '
oper iter 500',ncrit);

alpha2d = (pi/180)=*alpha2d;

EQ_CL_alpha = polyfit(deg2rad(pol.alpha(:,1)),pol.CL(:,1),gp)

I




EQ_CL_alpha2 = polyfit((pol.alpha(:,1)),pol.CL(:,1),gp);

subplot (2,2,[3 41)

plot (pol.alpha, pol.CL, 'LineWidth', 1.5);

hold on

grid minor

plot (pol.alpha, EQ_CL_alpha2(1,1)*pol.alpha + EQ_CL_alpha?2
(1,2), 'LineWidth', 1.5)

title('C_1 x \alpha','FontSize',12,'FontWeight', 'bold');

xlabel ('\alpha (graus)','FontSize',10, 'FontWeight', 'bold"');

ylabel('C_1"','FontSize',10, 'FontWeight', 'bold');

set(gcf, 'color', 'w')

set (gca, 'FontName', 'Times New Roman')

fig.Position = [0 O 900 700];
cla = EQ_CL_alpha(1,1)%*0.93;

ot

EQ_CL = cla;

Vr = (2*rho*EQ_CL#*Kt/(-cla*xc*S*EQ Cm(1,1)))70.5;
Vv 0:1:Vr;

q 0.5xrho*V."2;

qgr = -((Kt*EQ_CL)/((c*S)*cla*xEQ _Cm(1,1));

htheta = qg*corda~2x();

clb EQ_CL;

cmb EQ Cm;

% fprintf('Velocidade de reverso: %.2f m/s\nPresso de

reverso: %.2f Pa \n', Vr, qr);
% fprintf('CLa: %.2f\n, Clb: %.2f\n, Cmb: %.2f\n',
EQ_CL_alpha(1,1), clb, cmb);

end
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APENDICE B - Algoritmo de calculo de flutter

function Vf = flutter (semienv ,MTOW,S,Kt)

S = semienv; % semi envergadura

c = 0.270; % corda

hline = 75; % porcentagem do perfil sem
aileron

xh = hline / 100 * c; % corda do perfi sem aileron

fa = 0.3741; % porcentagem do centro el stico

xf = fa / 100 * c; % distncia ce at o bordo de
ataque

xac = 0.25 *x c; % distncia ca at o bordo de
ataque

xe = xf - xac; % distncia ca e ce

e = xe / c; % porcentagem xe pela corda

pv = 0.4; % peso da asa (kg)

mtow = MTOW; h MTOW (kg)

area = S; h ea semi asa - m

m = pv/area; %» massa por unidade de ea

mmain = m; %» mass per unit area of main
surface

mcont = m; %» mass per unit area of control
surface

% Stiffness data

EI = Ktx3xsemienv; » Rigidez flexional
GJ = Kt*semienv; %» Rigidez torcional
kbeta = 18.65; %» Rigidez sc (superfcie de

comando) pela corda

GJstr = sprintf('%0.5g¢g',GJ); EIstr = sprintf('%0.5g"',EI);

astring = ['xf/c = ', num2str(xf/c),' xh/c = ',num2str(xh/c),
" EI = ',EIstr,...
" GJ = ',GJstr,' kbeta = ', num2str(kbeta)];

disp(astring)
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modes = 3;

% matriz de 1inrcia

A = zeros(modes, modes);

%» massa dos 2 primeiros modos

Amain = zeros (modes, modes) ;

Amain(1,1) = xh * s / 5;

Amain(1,2) = (xh™2 / 2 - xh *x xf) *x s / 4;

Amain(2,1) = Amain(1,2);

Amain(2,2) = (xh"3 / 3 - xh"2 * xf + xf°2 *x xh) * s / 3;

7% massa do terceiro modo

Acont = zeros(modes, modes) ;

Acont(1,1) = (c - xh) *x s / 5;

Acont(1,2) = ((c™2 - xh~2) / 2 - xf * (¢ - xh)) * s / 4;

Acont(1,3) = ((c”2 - xh"2) / 2 - xh * (¢ - xh)) * s / 3;

Acont(2,2) = ((¢™3 - xh~3) / 3 - xf * (c”2 - xh~2) + xf~2 *x (
c - xh)) x s / 3;

Acont(2,3) = ((¢c”3 - xh"3) / 3 - xf * (c”2 - xh~2) / 2 - xh *

Acont(3,3) = ((¢c™3 - xh~"3) / 3 - xh

Acont (2,1)
Acont (3,1)
Acont (3,2)

A

h

h
E

E(1,1)
E(2,2)
E(3,3)

h

(c™2 - xh~2) / 2 + xf *x xh * (c - xh)) *x s / 2;
(c™2 - xh~2) + xh~2 * (

*

c - xh)) * s;

Acont (1,2);
Acont (1,3);
Acont (2,3);

= mmain * Amain + mcont * Acont;

amortecimento estrutural

= zeros (modes, modes) ;

rigidez estrutural

= zeros (modes, modes);
4 x EI / s73;
GJ / s;

kbeta * s;

frequncias naturais e modos de vibra




[evects, evalsl] = eig(A \ E) ;
sfreqs = sqrt(diag(evals1))/(2 * pi);
[sfreqs, sort_f] = sort(sfreqgs);

freqs = sfreqgs'

Ttip = [172 -1 x xf O;
172 1 * (xh - xf) O0;
172 1 * (c - xf) (c - xh)];

Tvects = Ttip * evects;
Tvects = Tvects(:, sort f');
max _Tvect = max(abs(Tvects));

for jj = 1l:modes
Tvects (1:modes, jj) = Tvects(l:modes,
end

Tvects;

% Plotagem das frequncias

h{

zline = [0 O 0];
zvals = [0 xh/c 1];
figure (1)

subplot (311)
plot(zvals,Tvects(:,1),'0-")

title ([num2str(sfreqs(1),3),' Hz'])
hold on

plot(zvals,zline,'--b"')

subplot (312)

plot (zvals,Tvects (:,2),'0-")

hold on

plot(zvals,zline,'--b"')

title ([num2str (sfreqs(2),3),' Hz'])
subplot (313)

plot(zvals,Tvects (:,3),'0-")

hold on

plot(zvals,zline,'--b"')

title ([num2str(sfreqs(3),3),' Hz'])

grid minor

set (gcf, 'color', 'w')

5

jj) / max_Tvect (jj)
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set(gca, 'FontName',6 'Calibri');
grid minor

set (gcf, 'color', 'w')

set(gca, 'FontName',6 'Calibri');
h}

% Frequncias dos 3 graus de liberdade

fbend = 1/2/pi * sqrt(E(1,1)/A(1,1));
ftors = 1/2/pi * sqrt(E(2,2)/A(2,2));
fcont = 1/2/pi * sqrt(E(3,3)/A(3,3));

% funes de Theodorsen

chat 2 % (xh / ¢) - 1;

T4 = acos (chat) + chat * sqrt(l1 - chat = 2);
T10 = sqrt(l1 - chat = 2) + acos(chat);
T11 = acos(chat) * (1 - 2 * chat) + sqrt(l - chat =~ 2) * (2 -
chat);
T12 = sqrt(l - chat = 2) * (2 + chat) - acos(chat) * (2 =*
chat + 1);

% Coeficientes aerodinmicos circulatrio e no circulatrio
(corrigido

% pelas funes T)

aw = 5.8; % dca

aw * T10 / pi; % dca corrigido pela aerodinmica

ac

no estacionria

bw = e * aw; % cma

bc = e * aw * T10 / pi; % dma corrigido pela aerodinmica
no estacionria

cw = - T12 / 2; % cmb

cc = - T12 * T10 / 2 / pi; % cmb corrigido pela aerodinmica
no estacionria

Mtdot = -1.2; % coeficiente torcional da

aerodinmica no estacionria
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Mbdot = -0.1; % coeficiente aileron da

aerodinmica no estacionria

rho = 1.0845; % densidade do ar
vstart = 1; % velocidade inicial
vinc =

vend = 50;

% Matrizes aerodinmicas
B = zeros(modes, modes); % matriz de amortecimento
aerodinmico

C = zeros(modes, modes) ; % matriz de rigidez aerodinmica

B(1,1) = aw * ¢ * s / 10;

B(1,2) = 0;

B(1,3) = 0;

B(2,1) = - bw * ¢c”™2 *x s / 8;
B(2,2) = - Mtdot * c~3 * s / 24;
B(2,3) = 0;

B(3,1) = - cw *x ¢c”2 x s / 6;
B(3,2) = 0;

B(3,3) = - Mbdot * c~3 * s / 8;
cC(1,1) = 0;

C(1,2) = aw * ¢ * s / 8;
C(1,3) = ac *x ¢ *x s / 6;

c(2,1) = 0;
C(2,2) = - bw * c”™2 *x s / 6;
C(2,3) = - bc *x ¢c”2 x s / 4;
C(3,1) = 0;
C(3,2) = - cw *x c”2 *x s / 4;
C(3,3) = - cc x c”2 x s / 2;

% solu do flutter

f = []; 4 = []; evalr

icount = 0;

(1;

[1; evali = []; ev




% evals = eig(A\(rhoxv~™2*xC + E));

for v = vstart : wvinc : vend
icount = icount + 1;

vel (icount) = v;
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Q = [zeros(modes, modes) eye(modes, modes); -A\(rho * v~2

* C + E) -A\(rho * v * B + D)];
evals = eig(Q);

er = real(evals);

ei = imag(evals);

for ii = 1 : 2 * modes
wrad(ii,1) = abs(evals(ii));
zeta(ii,1) = -real(evals(ii)) / wrad(ii);
whz (ii,1) = wrad(ii) / (2 * pi);

end

[whz, wsort] = sort(whz);

f = [f whz]l; d = [d zeta(wsort) * 100];

evalr = [evalr er(wsort)]; evali = [evali ei(wsort)];
ev = [ev evals(wsort)];
end
vs = sum(cumsum((real(ev) > 0), 2) == 1);
nvels = vs(sum(cumsum((real(ev) > 0), 2) == 1) > 0);
verit = vel(sum(cumsum((real(ev) > 0), 2) == 1) > 0);
icount = O;
for ii = 1:max(size(nvels))

for jj = 1l:nvels(ii)
icount = icount + 1;
v_all(icount) = vcrit(ii);
end

end

ecrit = ev(cumsum((real(ev) > 0), 2) == 1);
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for ii = 1:max(size(ecrit))
if imag(ecrit(ii)) == 0
[num2str(v_all(ii)) ' m/s = divergence'];
else
fflut = abs(ecrit(ii)) /(2 * pi);
[num2str(v_all(ii)) ' m/s = flutter " num2str(
fflut) ' Hz'l;
end
end
VE = v_all(ii);
h{
% gr ficos
for i=1:1:3
sl = strcat('Modo ',num2str(i));
str1{i} = si;
end
11 = ['Modo 1', 'Modo 2', 'Modo 3', 'Modo 4']
figure (3)
subplot (211)
vf = v_all(1);
xfa = [vf vf];
yf = [0 50];
plot(vel,f(1,:),'r',vel ,£(3,:),'b',vel ,f(5,:),'g' ,xfa,yf,"'--k

', 'LineWidth',1.5)
title('Frequncia x Velocidade', 'FontSize',16,'FontWeight',"
bold ")
xlabel ('Velocidade (m/s)','FontSize',14,'FontWeight', 'bold")
ylabel (' Frequncia (Hz)','FontSize',14,'FontWeight', 'bold"')
set (gcf, 'color', 'w')
set (gca, 'FontName', 'Calibri');
grid on
axis ([0 vend 0 100])
subplot (212)
vf = v_all(1);
xfa = [vf vf]l;

yf = [-10 10];
yo = [0 0];
x0 = [0 vend];
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plot(vel,d(1,:),'r',vel,d(3,:),'b',vel,d(5,:),'g' ,xfa,yf,"'--k
',x0,y0,'--k', 'LineWidth',1.5)

title('Amortecimento x Velocidade', 'FontSize',16,'FontWeight
", 'bold ")

xlabel ('Velocidade (m/s)','FontSize',14,'FontWeight', 'bold"')

ylabel ('Fator de Amortecimento (%)','FontSize',14,'FontWeight
", 'bold ")

axis ([0 vend -10 30])

grid on

lgd = legend(stril)

set (1gd, 'Fontsize ' ,14);

set (1gd, 'FontName ', 'Calibri');

lgd . NumColumns = 3;

set(gcf, 'color', 'w')

set (gca, 'FontName', 'Calibri');

h}




