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Resumo:

O estudo de Cargas e Estruturas deste trabalho é voltado para um prot6tipo de veiculo aéreo ndo-tripulado na
competicdo SAE-Aerodesign Brasil™ desenvolvido pela equipe Guard. O aeromodelo projetado é de pequeno porte
objetivando ter um peso maximo tedrico sem carga de 3 Kg e ser capaz de levar uma carga Util de 15,5 Kg. Durante o
inicio do estudo estrutural e das cargas da aeronave, sdo determinadas algumas premissas iniciais como, por
exemplo, configuracGes, materiais dos componentes, limite de peso da aeronave, carga Util, etc. Em seguida, da-se
inicio a uma estudo analitico utilizando-se softwares de programacdo de rotinas para o dimensionamento. Nesta
andlise estdo incluidas a composi¢do do diagrama V-N, determinacdo do CG, o estudo de cargas atuantes em
componentes como asa, ailerons e trem de pouso. Apés esta etapa, sdo realizadas simula¢Ges computacionais mais
precisas por meio de softwares de simulacdo em FEA na fuselagem para mapeamento das tensfes principais sobre a
estrutura. Apds a obtencdo de todos os dados, € possivel verificar se a aeronave é teoricamente capaz de suportar as
cargas e esforcos atuantes na mesma, e entdo, realizar mudancas de materiais, reprojetar ou reforgar estruturalmente
componentes.

Palavras-chave: Cargas, Estruturas, Aerodesign.

1. INTRODUCAO

A andlise das cargas e estruturas em uma aeronave € de suma importancia para seu funcionamento de maneira
apropriada e eficaz em relacdo a descoberta de possiveis falhas nos componentes. Para garantir maior precisdo nos
dados obtidos analiticamente das cargas atuantes nas estruturas, muitos sdo os engenheiros que recorrem a soluces
computacionais baseadas no método de elementos finitos, a fim de validar seus resultados. Além disso, quando
possivel, sdo feitos testes em prototipos de modo a analisar de modo real e pratica o comportamento dos componentes.

Segundo Miranda (2014), o projeto estrutural de um avido deve satisfazer certo nimero de exigéncias conflituosas,
no qual o problema fundamental consiste da relagdo dtima entre um peso baixo e um custo de producdo aceitavel, ao
mesmo tempo em que este deve assegurar resisténcia, rigidez e funcionalidade. Através da competicdo SAE-BRASIL
Aerodesign™, estudantes de diferentes cursos, de fisica a engenharia aeronautica, tém a possibilidade de vivenciar tais
aspectos durante o desenvolvimento de projeto e construtivos.

No campo da aerondutica, o estudo de cargas é uma atividade multidisciplinar, pois esta tem uma interdependéncia
com outros setores de projeto como aerodindmica, estabilidade e desempenho, além de servir de base para outras areas
como o projeto estrutural e construcdo. Segundo Iscold (2005), os calculos de carga, provenientes das determinagdes de
regulamentos e normas a respeito das condi¢es de velocidade, aceleracdo e configuracdo de vdo, devem definir as
cargas totais atuantes na aeronave, para entdo ser decompostas nas diversas parcelas que atuam nos componentes da
aeronave - asa, empenagem, fuselagem, entre outros.
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Nesta decomposicdo, os esforcos atuantes sobre a estrutura da aeronave (forgas cortantes, momentos fletores e
torcores, etc.) sdo utilizados para analisar os efeitos estaticos e dinamicos da estrutura no chamado envelope de voo
estrutural. Conforme Miranda (2014), projetar uma estrutura aeronautica requer uma atencdo especial do engenheiro ou
projetista, uma vez que este tipo de componente pode apresentar solicitagdes complexas e incomuns quando comparado
a outras estruturas mais simples.

Por isso sdo exigidas normas de seguranca rigidas e extensas, tanto nacionais quanto internacionais, para 0 processo
de desenvolvimento de uma aeronave, conforme peso, tamanho e especificagdo. No Brasil, temos os RBHA (Requisitos
de Homologagdo Aeronautica) que, em sua maioria remetem a requisitos internacionais como o FAR (Federal
Airworthiness Requirements) e 0 JAR (Joint Airworthiness Requirements).

2. METODOLOGIA

O projeto de cargas obedece um fluxograma (Fig.1) sendo iniciado com o célculo do centro de gravidade, seguido
da andlise do envelope estrutural de véo, comumente chamado de diagrama V-n, que determina as condi¢Bes de
resisténcia que a aeronave deve ter para cada combinacdo de velocidade e de fator de carga. Logo apds, sdo calculadas
as cargas considerando a distribuicdo de sustentagdo ao longo da asa da aeronave com carregamento de peso maximo de
decolagem, através do método de Stender ou do método de aproximagéo de Schrenk.

Em seguida, sdo calculadas as cargas atuantes nos ailerons e no trem de aterrissagem para entdo estipular o fator de
carga para 0 pouso. Logo apds, sdo realizados os calculos das cargas na empenagem de acordo com o seu perfil,
configuracdo estrutural e material. Apds a determinacdo das cargas e configuracdo das estruturas mediante aos materiais
escolhidos e as varaveis atribuidas, podem ser realizados simula¢cBes em CAE, Ansys, Inventor, SolidWorks, etc., em
torno da estrutura da aeronave, de modo analisar a suscetibilidade a falha, o fator de seguranca da aeronave e a
distribui¢do dos esfor¢os em comparagdo com os valores obtidos em pré-projeto.
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Figura 1. Fluxograma sobre as etapas e inter-relacionamento no projeto.
2.1. Contabilidade do CG

O primeiro passo para analise de cargas € encontrar o centro de gravidade da aeronave. As formulas para obtencao
do CG em funcéo da porcentagem da corda sdo, respectivamente, a Eq. (1) e Eq.(2). Nesta etapa, sdo listados todos
componentes do desenho do aeromodelo, no qual sdo verificados, peca a peca, o centroide dos mesmos — com apoio de
programas CAD. Por fim, séo tabelados os valores e somados, com as respectivas massas, para a estimativa do centro
de gravidade total. Segundo Miranda (2014), a faixa ideal de localizacdo do CG da aeronave deve ser de 25% a 40% da
corda da asa.

_XWed
Xog = Swo )
Xeg — X,
Yocgs = % + 100% @)

Onde:
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X¢q: Distancia do centro de gravidade a referéncia

d: Distancia do centroide de cada componente a referéncia
W: Peso de cada componente da aeronave

X, Distancia do bordo de ataque da asa a referéncia

c¢: Comprimento da corda da asa

2.2. Diagrama V-N

O estudo das cargas atuantes na aeronave e o dimensionamento das estruturas necessarias para suporta-las de
maneira eficiente inicia-se com a andlise tedrica do desempenho estrutural de v6o, através da relacdo velocidade x fator
de carga (explicitada no Diagrama V-N), calculadas para velocidades de manobra e de rajada.

2.2.1 Manobra

A construcdo do diagrama de manobra possui como referéncia as normas da CS-VLA 23 - Certificacdo Europeia de
EspecificacGes para Aeronaves Ultraleves, e da FAR Part-23 seccdo 335, que sdo referéncias e preenchem os requisitos
de aeronavegabilidade do Regulamento Brasileiro da Aviagdo Civil (RBAC Part 25). Este diagrama limita o fator de
carga vertical em funcdo da velocidade de vbo. Apresentam limites aerodindmicos, estruturais e aeroelasticos, seu
modelo matemético é representado pelas equagdes Eq. (3), Eq. (4), Eq.(5) e Eq.(2); Segundo Iscold (2005), elas s&o
definidas:

| 2«W
Vastal = ﬂlm ©)
v, = 0.9 v, (4)
vy = 1.25_* Vindr ®)
v, = vAln (6)

Onde:
Vestol: Velocidade de estol
p: Densidade do ar
S: Area total de Asa
CuLmax: Coeficiente de Sustentagdo Maximo
V¢ Velocidade de Cruzeiro
vq: Velocidade de Mergulho
V,: Velocidade de Rajada

222 Rajada

A velocidade de projeto para a maxima intensidade de rajada (Vy), ela determina os fatores de carga em fungéo da
velocidade de projeto e caracteristicas da aeronave. Normatizada pela FAR Part 23 na se¢do 23.335 paragrafo (d), é
delimitada pela interseccdo da linha representando a maxima sustentacdo positiva, (Clys) € a linha representando a

K II'_ - ~ 7 -
velocidade de rajada de ar turbulento, ou Ve Tlg (a menor das interseccdes), onde Ny € o fator de carga de rajada
positivo da aeronave, na velocidade de cruzeiro, referida segundo a representagéo no Sl pela Eq. (7).

kgellge=vpeasl
ng=14% ﬁﬂ’rg .
458« =

()

Vs é a velocidade de estol com flapes recolhidos. Entretanto, com os efeitos de compressibilidade é necessaria uma
equacdo empirica para determinar a velocidade de rajada, Eq(8):

| ky*=Ug *v,*a*5§

Ve min = Vs 1 i (8)
| 498 = (E)
,\| 5
Onde kq € o fator de alivio de rajada, deduzido segundo a Eq. (9):
0,88 = u
— (9)

ky=——"
q
5,3-!—.145‘
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My representa a relagéo de massa, obtida sob a seguinte relagéo, Eq(10):

2 % (W/S)
4 =

u, = = (10)
pEg*c*a

2.3 Cargas Atuantes na Asa

O estudo das cargas atuantes na aeronave surge como necessidade de andlise local de estruturas da aeronave no qual
estdo submetidas a cargas criticas e deve-se calcular sua resisténcia e simular o efeito dos esforcos nos definidos
elementos. A comecar pela carga principal, a asa. Para determinar os esforcos sobre a asa utilizou-se 0 método de
aproximagdo de Schrenk, que permite estimar a distribuigdo de circulagdo I'(y) ao longo da envergadura da asa. Além
disso, aplicando o teorema de Kutta-Joukowski é possivel determinar também qual sera a forca de sustentacéo atuante
em cada secdo ao longo da envergadura.

Figura 2. Distribuicédo de Schrenk ao longo da asa

O método também trabalha com dois modelos ideais de distribuicdo: a eliptica e a trapezoidal. Onde temos as
seguintes equagdes Eq.(11) e Eq.(12), respectivamente:

|| 2xy z (1)
]'—":_'l.':' gliptica = [ = \ 1- b J

2=l 2=y 12
Ly trapezoidal = (7 L 17,3 * [1 + [T ol G 1]]} (12)
Onde:

A: razdo entre a corda na raiz e na ponta da asa
b: envergadura da asa
y: posicdo ao longo da asa

Como a asa ¢ retangular, temos A = 1. Dessa maneira, a distribuicdo trapezoidal ndo varia ao longo de y. A
aproximagdo de Schrenk ¢ feita com a média das duas distribuices, Eq.(13):

1—":J-'j eliptica T I'E_‘I.':' trapezoidal (13)
2

I'E_'I.':' =

2.4 Cargas Atuantes na Fuselagem

O estudo de cargas na fuselagem representa um ponto bem particular para o projeto AeroDesign, pois cada projeto
de aeronave geralmente possui uma forma geométrica diferente para a fuselagem. Basicamente a fuselagem é dividida
em duas partes, a frontal que contempla a frente e 0 compartimento de carga da aeronave e a posterior que contém o
“boom” e a fixagdo da empenagem (Miranda, 2004). Geralmente as cargas atuantes na fuselagem sdo determinadas pelo
peso préprio da mesma, por todos os componentes estruturais ligados a fuselagem e pelas cargas transmitidas pelo

motor e pelo trem de pouso para a estrutura da fuselagem. As principais cargas atuantes na fuselagem de uma aeronave
s8o:
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Cargas na empenagem devido a trimagem, manobras, turbuléncias e rajadas.

Cargas de pressao na superficie da aeronave.

Cargas provenientes do trem de pouso devido ao impacto de pouso, taxiamento e manobras no solo.
Cargas provenientes do sistema propulsivo da aeronave.

YV VY

2.5 Cargas de Solo e Pouso

A aeronave analisada possui trem de pouso do tipo triciclo sem sistema de amortecimento. Para o trem de nariz a
carga estética ideal estd na faixa da carga maxima da aeronave e € descrita pela Eq. (14).

CARGA ESTATICA MAXIMA NO TREM DE NARIZ:

W(F - L)

: (14)

CARGA ESTATICA MINIMANO TREM DE NARIZ:

W(F—N)
F

Onde, F é a distancia entre o trem de nariz e o centro do trem de pouso principal. N representa a distancia o trem de
nariz e o centro de gravidade da parte frontal da fuselagem, e L, a distancia entre o trem de nariz e o centro de gravidade
da parte traseira da fuselagem.

2.6 Fator de Carga para Pouso

Adotando o fator de carga das rea¢des de solo ng= 2,5, o fator de carga de inércia que atua no centro de gravidade
da aeronave sera de n = 3,5 de acordo com Eq. (15):

h = 00132 ﬁ;
= 4, _H_S

N (15)
2.7 Tipos de Aterrissagens e Modulo das Forcas Aplicadas ao Trem de Pouso

As funcbes principais do trem de pouso sdo apoiar 0 avido no solo e manobra-lo durante os processos de
taxiamento, decolagem e pouso. Segundo Miranda (2004), no projeto do trem de aterragem considera-se que 0s suportes
reagem somente a cargas longitudinal estando o trem principal sujeito a flexdo e tor¢do. O trem de pouso deve resistir as
cargas atuantes no solo, além de possuir resisténcia suficiente para suportar as cargas de impacto no pouso da aeronave.

O peso da aeronave para o calculo de cargas de pouso deve ser o peso maximo de decolagem conforme descrito na
norma FAR-PART 23, as equacdes para determinar os calculos estdo descrita em Tab. 4.
3 RESULTADOS E DISCUSSCOES

O projeto de cargas ¢ iniciado com o estudo do posicionamento do CG de acordo com o modelado na planta do
protétipo.

3.1 Contabilidade do Centro de Gravidade
Os valores foram obtidos conforme Tab.1:

Tabela 1- Posicao Xcg e posicdo do CG em funcéo da percentagem da corda.

RELA(}OES DO CG COM TANQUE DE RELAQOES DO CG COM TANQUE DE
COMBUSTIVEL VAZIO COMBUSTIVEL CHEIO
Posicdo Xcg (sem carga) 466,83 Posicdo Xcg (sem carga) 463,43
% da cordaceren relacdo ao 31.33% % da cordace(r';n relagdo ao 30.41%
Posicdo Xcg (com carga) 480,94 Posi¢do Xcg (com carga) 479,94
0, 3 0 ~
% da cordaézén relagdo ao 35.15% % da cordag(r;n relagdo ao 34.88%
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Enguanto que o limite dianteiro do CG foi de 30,41% da cma com o tanque cheio e sem carga enquanto o limite
traseiro foi de 35,15% (tanque vazio, mas com 12 Kg da carga (til), atendendo aos parametros [1] de envelope de CG

considerados ideais.

3.2 Diagramas V-N Manobra e Rajada

Apartir das analises realizadas foi possivel se obter os fatores de cargas paras as condi¢Ges de voo e as forgas
atuantes em componentes como o trem de pouso e asa. Os valores obtidos encontram-se em Tab.2:

Tabela 2. Velocidades de projeto do diagrama Vn de Manobra

Velocidade (m/s)
Estol 13,78
Maéaxima (Desempenho) | 38
Mergulho (\Vd) 4,75
Manobra Positivo (Va+) | 26,84
Manobra Negativo (Va-) | -16,86
Cruzeiro (\Vc) 34,20

Os valores obtidos encontram-se na seguinte Tab.3:

Tabela 3. Velocidades de projeto do diagrama Vn Rajada

Rajada Unidade
ug 22,977
Kg 0,715
Ude (Cruzeiro) 15,24 m/s
U (Cruzeiro) +7,62(1-cos(211S/9,25))
Ude (Mergulho) 7,62 m/s
U (Mergulho) +3,81(1-cos(20S/9,25))
Cruzeiro n+ 4,544
n- -2,544
n+ 3,531
Mergulho o 1531

A partir das férmulas de manobra e rajada é possivel obter o Diagrama V-n de manobra e de rajada:

50

Diagrama V-n
5
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e // ......
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Figura 2. Diagrama V-N de rajada e manobra
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O diagrama V-n, na Fig. 2, obtido nos fornece dados acerca da limitagdo estrutural da aeronave em funcdo de
velocidade e voo e aos fatores de carga submetidos. No caso do nosso aeromodelo, pode se observar que a velocidade
de estol apresenta fator de caraga igual a 1, uma vez que que essa é a velocidade minima o qual se pode ter um voo reto
e nivelado, nesta velocidade sustentacdo é igual a peso. A velocidade de manobra (Vm) positiva obtida foi de 26,84 m/s
0 que proporciona um fator de carga proximo a 3,7, o que significa dizer que este é o fator de carga limite da aeronave,
isto é acima deste valor podera ocorrer deformagdo permanente mais sem ruptura na estrutura. A aeronave para voar em
velocidade acima da Vm precisard que apresente um coeficiente de sustentagdo menor que o maximo, isto é, que
apresente menores angulos de ataque, assim, o fator de carga ndo seria ultrapassado. A velocidade de mergulho (Vd)
obtida foi de 47,5, esta é uma velocidade critica e deve ser evitados, valores acima dela podem causar falhas na
aeronave.

Com relacdo ao diagrama de rajada, nesse envelope, as linhas coloridas que se apresentam seus pontos dentro do
envelope de manobra asseguram a integridade fisica da aeronave. O diagrama de rajada nos possibilita saber se a
estrutura aguentara as rajadas de vento durante o voo.

3.2 Distribuicéo de Schrenk ao longo da asa

A distribuigdo de Schrenk é um método aproximado que permite se obter a distribuicdo de sustencdo ao longo da
envergadura da asa. Esse método foi usado, pois a asa projetada era de forma retangular, e esse método fornece a
sustentacdo para uma asa de qualquer geometria diferente da eliptica. A distribuicdo de Schrenck (Fig. 3) fornece a
méxima forca de sustentacdo de 350 N no meio da envergadura, os valores decrescem apartir do meio
simetricamente.

400

340
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200
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; : - : P £ : : ! Distribuican Eliptica
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1
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: N RN E TR d
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Figura 3. Distribui¢do da sustentacdo de Schrenk ao longo da envergadura.
3.3 Fuselagem

Durante a simulagdo foram considerados for¢cas e momentos gerados na estrutura quando estética. Apés a simulacdo
observou-se que a tensdo maxima na estrutura é 38,62 Pa e as deformacdes resultantes das forcas aplicadas. Com essa
analise revelou-se as areas mais suscetiveis a grandes deformacgdes, com isso fez-se a introducdo de outros materiais a
fim de incrementar a resisténcia dessas areas, como foi o caso do uso do sanduiche de honeycomb com fibra de vidro
que apresenta uma boa resisténcia e leveza.

Foi realizada uma anélise através do programa ANSYS (Fig.4 e Fig.5) que revelou as areas mais suscetiveis a
grandes deformac@es, com isso fez-se a introducdo de outros materiais a fim de incrementar a resisténcia dessas areas,
como foi o caso do uso do sanduiche de honeycomb com fibra de vidro que apresenta uma boa resisténcia e leveza. A
estrutura da fuselagem foi definida para ser de haste fibra de carbono, amarrada com kevlar nas conexdes.
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Figura 4. (a) Analise Estrutural da fuselagem; (b) Fuselagem completa

3.4 Cargas de Solo e Pouso

Tabela 4. Médulos de forgas — Aterrissagem em 3 pontos.

Modulo de Forgas — Aterrissagem em 3 pontos Equacéo Forcas
_ i inci W b—pu=+h
1 — Componente Vertical no trem principal (em cada Vo—— ey ( H ) 9,841 N ou 1,003 kgf
roda) 2 ¢ at+bh
2 — Componente horizontal no trem principal (em cada Hy, = u+V, 2,952 N ou 0,301 kgf
roda) g
- i i inci WxVv® b—puxh
3 — Energia absorvida no trem principal (em cada E, = ) ( l ) 274 N.m
roda) 2+ a+b
] ] at+h
4 — Componente vertical no trem de nariz Vo =W rng * (W) 299,729 N ou 30,564 kgf
5 — Componente horizontal no trem de nariz Hy = u~Vy 89,919 N ou 9,169 kgf
. . . WVv? sa+p+h
6 — Energia absorvida no trem de nariz En,= * ( ) 41,811 N.m
2+g a+b

Tabela 5. Médulos de forgas — Aterrissagem nas 2 rodas.

Médulos de Forcas — Aterrissagem nas duas rodas Equacao Forcas
1 — Componente vertical no trem principal (em cada roda) Vi = g *ng * (b ;_f ; h) 199,57 N ou 20,36 kgf
2 — Componente horizontal no trem principal (em cada roda) Hy =+ Vo 59,86 N ou 6,10 kgf
3 — Energia absorvida no trem principal E, = % 44,56 N.m

Tabela 4. Médulos de forgas — Aterrissagem nas 2 rodas (componentes vertical e horizontal da roda).

Médulos de Forcas — Aterrissagem nas duas rodas Equacao Forcas
W b—pu=h
1 — Componente vertical no trem principal (em cada roda) Vi = > g * (%) 399,12 N ou 40,72 kgf
a
2 — Componente horizontal no trem principal (em cada roda) Hyp =+ Vp 119,73 N ou 12,21 kgf

4 CONCLUSAO

A anélise permite a otimizar e organizar o design do projeto, simulando conceitos e cenarios antes da tomada de
uma decisao final. Analise de cargas foi realizada com os valores de forgas e momentos maximos que sdo aplicados aos
na estrutura, na forma de esforcos solicitantes ao longo dos componentes estruturais. Portanto, o estudo feito é o
dimensionamento base utilizado na competicdo SAE Brasil Aerodesign e considerando o modelo matematico para
calculo de cargas e a variagdo dos parametros, além de estabelecer as limitacdes de velocidades impostas por diversos
fatores para estrutura do aeromodelo. Neste projeto apresentado, em particular, todas essas acdes permitiram que o
aeromodelo estudado foi configurado dentro das condi¢cfes de aplicacdo do seu proposito final (competicdo da SAE) e
pode-se comprovar a eficiéncia estrutural deste e que ele pode operar de modo adequado. Logo esse estudo torna-se
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sendo muito importante para o desenvolvimento do aluno de engenharia e cursos relacionados, pois ele trabalha todos
0s conceitos de projeto e execugcdo em engenharia.
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Abstract.

The study of the loads and structures of this work is focused on a model airplane competition SAE-Aerodesign-Brazil,
developed by Guara team. The model aircraft is designed to be small, aiming at having a theoretical maximum
unloaded weight of 3 kg and able to carry a payload 15,5Kg. To initiate the structural study and aircraft charges, first
we determined some initial assumptions, such as settings of the component materials, the aircraft weight limit,
payload, and so on. Then, an analytical study was performed, in which a Matlab program was utilized. Analytical
studies include Diagram V-N, determining the CG, acting loads on components such as wings, ailerons, and the
landing gear. They were also studied through computer simulations using the Ansys program in which the fuselage was
checked for the most vulnerable points. After obtaining all the data, it is possible to check whether the aircraft is
theoretically capable of supporting the acting loads and efforts with which it will be subjected to, and make changes,
starting with chosen materials, redesign of components, or to strengthen structural components.

Keywords: Load, Structure, Aerodesign.
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