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RESUMO

O trabalho apresentado neste relatério teve como objetivo projetar ¢ realizar
as andlises estruturais de um veiculo aéreo ndo tripulado (VANT), denominado de
Apoena. Esta acronave sera capaz de realizar missbes de fotografia e filmagens
acreas, para utilizagio em monitoramento de plantacdes ou cabos de alta tensdo,
além de outras aplicagdes.

Esse estudo ¢ parte de um projeto maior que envolve toda a concepgdo do
VANT, em suas diferentes dreas, sendo realizado por um grupo de sete alunos da
graduagéo.

A metodologia adotada foi a apresentada por RAYMER [13], e consiste em
trés etapas que se iniciam apds a definigiio dos requisitos e missdo, sdo elas: projeto
conceitual, projeto preliminar ¢ projeto de detalhes,

O projeto estrutural teve a participagio de dois alunos de graduagiio em
engenharia mecanica e desenvolveu as seguinies efapas do projeto estrutural:
requisitos € missdo; projeto conceitual; projeto preliminar.

Inicialmente, foram realizados os estudos de requisitos e andlises de
viabilidade baseadas em projetos existentes de VANTS, o que conduziu 4 opgiio pelo
projeto estrutural especifico para esta aplicagdo, ao invés da utilizagio de um
acromodelo convencional,

Em seguida foi desenvolvido um projeto conceitual estrutural da aeronave
com base nas configuragbes observadas tanto em avides tripulados como em
aeromodelos. Também foram levados em consideragio neste projeto conceitual todos
Os requisitos e missdo da aeronave, bem como os parimetros e interagdes
estabelecidas com os trabalhos paralelos a este, desenvolvidos por AMIANTI [2],
CEZE [5] e também por LORA e MAZZINI [10].

O projeto conceitual compreendeu a defini¢io dos componentes estruturais
das asas, fuselagem, sistema de aterrissagem e empenagens e definiu os materiais a
serem utilizados em cada uma destss estruturas. Também posicionou o0s
equipamentos de bordo de acordo com seus Fequisitos.

No projeto preliminar foi realizada uma anslise detalhada com o objetivo de
alocar os equipamentos de forma a minimizar a massa de balanceamento em virias



condi¢des de quantidade de carga iitil. Foi possivel também determinar a massa total
da aeronave em 32 kg, sendo que destes 8 kg sdo de peso estrutural, 14 kg de
equipamentos, 4 kg de combustivel e 6 kg de carga til maxima.

No projeto preliminar também foi realizada i pesquisa de propriedades dos
materiais. Pesquisou-se as propriedades de tensio de ruptura, modulo de elasticidade
e coeficiente de Poisson para os materiais utilizados.

Por fim, no projeto preliminar realiza-se mais detalhadamente as estruturas da
asa com basec nos carregamentos determinados pelo regulamento FAR23C. As
estruturas da asa foram analisadas através dos métodos analitico (implementado no
programa Excel) e numérico (implementado através do programa ANSYS 8.0).

A andlise da asa foi realizada com o objetivo de verificar se a estrutura
Proposta no projeto conceitual atende aos requisitos estabelecidos pelo regulamento,
bem como de possibilitar o dimensionamento através do estudo de trés dimensdes
diferentes de longarinas principais: 17%17, 17x %27 € 17x ¥4~ (largura x altura), sendo

escolhida por fim a longarina de dimensdes 1°x 4™,



ABSTRACT

This project has the objective of design and analyzes the structures of an
unmanned aerial vehicle (UAV), named Apoena. This aircraft will be able to perform
aerial photography and films missions, it could be applied in agricultural or high
tension cables monitoring, besides others.

This currently study is part of a bigger project that involves the whole
conception of the UAV in jts different areas, being developed by a group of seven
graduation students.

The methodology used is presented by RAYMER [13], and consists of three
stages that start just after the definition of the requirements and mission, they are
conceptual design, preliminary design and detail design.

The project was developed by two mechanical engineering students and
performed the following stages of the structural project: requirements and mission
definition, conceptual design and preliminary design.

Initially, a viability analysis were made based on existing UA Vs projects, that
verified the need of a specific structural design for this application, instead of the use
of a conventional model airplanes.

Then, a conceptual design of the aircraft was developed, according to the
observed configurations not only in manned aircraft but also in model airplanes. All
the requirements and the aircraft’s mission were also observed, as well as the
established interactions with the papers related to this presented by AMIANTI [2],
CEZE [5] and also by LORA and MAZZINI [10].

The conceptual design comprehended the structural components definition of
the wings, fuselage, landing systems and empennage and defined the materials to be
used in each of these structures, Also, it located the onboard equipments according to
their requirements.

In the preliminary project, a detailed analysis was developed with the intent to
locate the onboard equipment in order o minimize the balancing mass required in
many payload conditions. Also, it was possible to determine the aircrafi’s total
weigh, which was 32 kg, being: 8 kg of structural weigh, 14 kg of equipment, 4 kg of
fuel and 6 kg of maximum payload.



The preliminary design also developed the research of the materials
properties. The properties researched were the rupture tension, Young’s Modulus and
Poisson coefficient for the materials to be used.

Finally, the preliminary design realized more detailed analysis of the wing’s
structures, based on the loadings determined by FAR23C regulation. These structures
were analyzed by analytical methods (implemented with Excel software) and
numerical (implemented with ANSYS 8.0 software).

The analysis were developed aiming to verify if the structure proposed in the
conceptual design was capable of attending the requirements established by the
regulations. It also made possible to choose the better situation by analyzing three
different main spars, with dimensions of: 1”x17, 17x %" and 1x %" (width x heighf).

The spars” dimensions chosen were 17x %47,
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1 INTRODUCAO

1.1 Apresentacio do projeto

O objetivo deste trabalho de conclusio de curso foi projetar as estruturas de
um VANT (Veiculo Aéreo Nio Tripulado) pilotado remotamente, Esse devera ser
capaz de realizar missdes de fotografia e filmagens aéreas, para utilizagio em
monitoramento de plantages ou cabos de alta tensfo, além de outras aplicacdes.

O projeto estrutural tem a participagiio de dois alunos de graduacdio em
engenharia mecénica e desenvolveu as ctapas de projeto estrutural abaixo
relacionadas;

® requisitos e missdo;

¢ projeto conceitual;

* projeto preliminar;

Esse estudo foi parte de um projeto maior que envolve toda a concepcio do
VANT, em suas diferentes areas: estabilidade, desempenho, estruturas,
aerodindmica, controle, transmiss3o de video e telemetria; realizado por um grupo de
sete alunos da graduacio.

A respeito dos VANTS, muitos setores da economia mundial tém
demonstrado grande interesse nesse novo mercado devido a sua grande versatilidade,
podendo ter aplicagfes militares e civis. Em aplicagdes civis, a atual tecnologia pode
ser aplicada para monitoramento de costas e fronteiras, monitoramento preditivo,
fotografia aérea entre outras.

Quanto ao nome da acronave, Apoena é uma palavra em Tupi-guarani, que
significa “aquele que enxerga longe”. Esse nome exibe as fungdes desejadas do
avidio, que ¢ monitorar grandes distancias através de cémeras, pilotada remotamente.
A opgio de nome numa lingua indigena ter por finalidade mostrar que se trata de

um projeto de acronave legitimamente brasileiro.



1.2 Parimetros gerais de projeto

A seguir sho apresentadas as caracteristicas gerais mais importantes a partir
das quais 0 Apoena foi projetado. Estes pardmetros foram definidos baseados na

miss#o a ser realizada pela acronave.

1.2.1 Velocidades

* velocidade de cruzeiro: 32 m/s;
¢ velocidade de mergutho: 48 m/s;
+ velocidade de estol: 17 m/s;
* velocidade maxima do vento: 8 m/s.

1.2.2 Pesos e carga

*  peso vazio: 26 kg;
* peso de combustivel: 4 kg,
* peso de equipamentos: 14 kg;
e peso estrutural: 8kg;

e carga Gtil: 6 kg;

e peso total: 32kg.

1.2.3 Outros parimetros

¢ envergadura: 25m,
¢ r1aio de vdo: 32 km;

* tempo de vo: 4 horas.



2.1 Andlise de viabilidade técnica

automdtica e trajetéria,
A aeronave utiliza tecnologia radio-controlada Padrio, com carga wtil de
7.5kg O aviio esta equipado com um motor de dois cilindros ¢ 4,75 HP de poténcia



pesando 27 kg e envergadura de 3,3 m. Na Figura 2-1, temos uma foto desse
protétipo.

Figura 2-1 - Foto de VANT da Universidade de Michigan

2.1.2 Ausiralian Bureau of Meteorology

O projeto Aerosonde foi desenvolvido em parceria com o Environment
System and Services, em Melbourne, e o Australian Bureau of Meteorology. O
objetivo deste projeto esta centrado na construgdio de um avifo robd, para
monitoragdo ambiental de longo alcance. Ele pode ser adaptado para outras
aplicagies que exigem pequena carga 1til, como por exemplo, para estudos
geomagnéticos. O seu desenvolvimento foi centrado no reconhecimento
meteorologico e ambiental do oceano investigando furacdes e tempestades.

Recentemente €ssa acronave entrou para a histria quando cruzou o oceano
atlintico da Austrilia para os Estados Unidos, passando por furacdes, sem qualquer

intervengdo humana. Na Figura 2-2 podemos visualizar uma imagem desse avido.

Figura 2-2 - Feto do projeto Aerosonde
O projeto Aerosonde foi dividido em duas fases. A primeira, operacional,
mostrou a viabilidade do projeto e as adaptagles necessarias para a fase dois, que

possibilita vbos de longa duragfo e altitudes. A aeronave da primeira fase pesa 15 kg




¢ possui uma configuragio alar com 3 m de envergadura. O motor utilizado é de
20 en?’, proporcionando uma velocidade de 20 a 30m/s. A aeronave possui um
alcance superior a 3000 km e pode ficar voando por mais de 30 horas a 5300 m de
altura. Sua carga 1itil ¢ de até 2 kg, ja na fase 1l a aeronave apresenta as seguintes
especificacdes:

e carga util de 5 kg,

» altitude de vHo de 13000 m;

» duragfo do v6o de 3 a 5 dias;

motor de 20 a 40 cm’;
alcance de 7000 km.

O Aecrosonde ¢ completamente autdnomo. E capaz de decolar ¢ pousar, sem

qualquer interferéncia humana. Para a navegagdo, ¢ utilizado um receptor DGPS.,
Existe um mecanismo para sobrepor os comandos gerados pelo computador de

bordo, caso sgja necessaria a intervengiio humana.

21.3 Universidade de Sydney

O projeto Brumby foi desenvolvido pela Universidade de Sydney na
Australia. O objetivo inicial era o de fornecer uma plataforma de pesquisa para vérias
atividades, tais como:

* pesquisa de aerodindmica em tinel de vento;

* modelagem do desempenho de motor/hélice e caracteristicas da

estabilidade da aeronave;

¢ simulagio para validago dos sistemas de controle de véo;

» otimizagdo de trajetorias;

* utilizagdo do receptor DGPS para determinar a altitude da aeronave;

¢ decolagem autdnoma e recuperacio do VANT,

A aeronave escolhida para o projeto foi um avido com asas em delta mostrado
nas Figura 2-3 e Figura 2-4. Este modelo foi construido no Departamento de
Engenharia Aeronautica e possui uma construgio modular simples, de baixo custo ¢
de facil manuteng#io. O avifio foi projetado com uma configuragio alar de 2,58 m de

envergadura, comprimento da fuselagem de 1,97 m e peso de 17 kg Seus



equipamentos para v6o auténomo pesam 2 kg. O motor utilizado & a gasolina, marca

Zenoah com 74 em’e 7 HP de potencia,

Figura 2-4 - Foto do Projeto Brumby
Figura 2-3 - Foto do Projeto
Brumby em vo

Este avido ¢ capaz de voar a velocidade de 51 m/s, com duragiio do v8o entre
trinta e sessenta minutos. Sua carga til € de 6 kg, quando pilotado remotamente, ou
4 kg quanto pilotado automaticamente. Esta acronave est4 equipada com baterias de
200W para a alimentagdio da eletrdnica de bordo. Os sensores que equipam a
aeronave para manter a sua estabilidade sdo:

¢ um conjunto de trés giroscopios e trés acelerdmetros;

e uma sonda de dngulo de ataque, dngulo de “sideslip” e velocidade do ar;

* sensor de atitude;

¢ receptor DGPS para determinar a velocidade, posigéo e atitude.

2.1.4 AGplane

Segundo a pagina da empresa AGX Tecnologia [1], 0 AGplane ¢ um produto
que foi desenvolvido numa parceria entre a USP-S@io Carlos, Embrapa e Fazenda
Campo Bom. Consiste num acromodelo pilotado remotamente. Suas principais
aplicagdes sdo:

¢ agricultura de precisio;

* monitoramento aéreo rural e urbano;

fiscalizagdio ambiental;

* mapeamento de recursos hidricos, geologicos e ecoldgicos.




Sua missdo ¢é capturar fotografias aéreas ou imagens de video geo-
referenciadas. O sistema € composto por uma estagio de base € por uma acronave. A
partir da estagio de base, pilota-se a acronave remotamente, contando com o auxilio
dos dados de instrumentacfio e das imagens transmitidas pela propria aeronave.

Nas Figura 2-5, Figura 2-6 e Figura 2-7, é apresentado esse avifo,
primeiramente ele completo, depois o detalhe do motor ¢ uma imagem aérea

fotografada pelo avido.

Figura 2-7 - Foto de uma

Figura 2-5 ~ Foto do AGplane Figura 2-6 - Detalhe do Lavoura de soja em MT,
motor do AGplane obtida com o uso do
AGplane
Caracteristicas técnicas:

* alcance: até 20 km, dependendo do sistema de comunicagdo utilizado;
* autonomia de vio: até 6 horas:;

* envergadura da acronave: 3 m;

e comprimento da acronave: 2,2 m;

¢ velocidade de cruzeiro 100 km/h;

* velocidade de estol: 40 km/h;

s velocidade méaxima: 150 km/h;

* peso: 8,5 kg;

* carga util: 7,5 kg.

2.1.5 Projeto VANT - CTA

De acordo com noticias publicadas em diversos jornais {15], o Centro
Técnico Aeroespacial (CTA) esta & frente do desenvolvimento de um VANT para ser
empregado em missdes civis e militares de reconhecimento aéreo, monitoramento de
recursos naturais, redes elétricas e de dutos de petrédieo.

O projeto ja foi incluido nas diretrizes politicas do Ministério da Defesa e

conta com o suporte financeiro da Financiadora de Estudos e Projetos (Finep).



A Avibrds Aeroespacial foi selecionada como parceira industrial do projeto
VANT, tendo em vista a experiéncia adquirida pela empresa com o desenvolvimento
do veiculo americano Scorpion, sob o qual possui os direitos de fabricagéo.

O CTA coordena o projeto, através do IAE, que ja acumula experiéncia na
area de VANT, com o desenvolvimento do veiculo Acaud, na década de 80. Na fase
atual estd previsto o reaproveitamento da Acaus como plataforma, mas seus sistemas
eletrbnicos serdo melhorados e o motor substituido por um mais potente. Na Figura
2-8 ela est4 apresentada, com alguns dados, seguida por uma foto na Figura 2-9.

Previsto para ser concluido em trés anos, a novo projeto de VANT, a cargo do
CTA, dard énfase ao desenvolvimento de sistemas de navegacdo € controle,

permitindo a sua utilizagio em diferentes plataformas.

COMAER
CTA - Projeto Acaua
1° vdo no CTA (Dez 1985)

Envergadura 51m
Pesomax. 120 kgf
Carga (il 14 kgf

Figura 2-8 - Aeronave Acauii — ITA Figura 2-9 - Foto da aeronave Acauf

2.1.6 Conclusdes da andlise de viabilidade

Todos esses projetos ilustrados nos tépicos anteriores demonstram a
necessidade de um projeto estrutural na concepgiio de um VANT , pois este possui
caracteristicas especiais, dificultando a utilizagfo de um aeromodelo convencional
para tal finalidade.




Podemos citar como principais problemas para a utilizagdio de aeromodelos os
seguintes fatos:

¢ elevado peso e volume de equipamentos internos;

¢ missdo especifica;

¢ tempo de vbo prolongado;

e pistas irregulares para decolagem e pouso,

* requisitos de seguranga superiores;

¢ futura necessidade de regulamentacéio para sobrevio em 4reas habitadas.

Além disso, o estudo de viabilidade também serviu como base para o inicio
da concepglio de uma nova aeronave, conforme descrito no topico de selegiio de

estruturas.

2.2 Metodologia do projeto

A metodologia adotada ¢ apresentada por RAYMER [13]. De acordo com
este autor, 0 projeto de uma acronave ¢ iterativo e consta de trés etapas: projeto
conceitual, projeto preliminar e projeto de detalhes.

E no projeto conceitual onde as questdes basicas sobre configuragéo,
tamanho, peso e desempenho s#io respondidas. Inicia-se o projeto conceitual
definindo:

1) misséo da aeronave a ser projetada;

2) requisitos desejados e absolutos.

Logo apos sdo pré-definidas, a partir de fatos histdricos, ¢ estimativas, a
configuragdo alar, as configuragbes da cauda e da fuselagem. A geometria da
acronave também ¢ pré-dimensionada, assim como os sistemas de propulsio e
aternissagem além de pardmetros como as razdes T/W (tragdo sobre peso) e W/S
(carregamento alar).

Pode-se dizer que o projeto preliminar comega quando todas as grandes
mudancas acabarem, porém ainda poderfio ocorrer pequenas mudangas nas
configuragdes, que devem cessar em pouco tempo.

Durante essa fase so realizados estudos mais aprofundados em todas as dreas
de projeto (estrutural, aerodindmica, estabilidade e controle, desempenho), através de

céalculos, simulagdes, analises e testes. Estes estudos sfo conduzidos paralelamente e



10

de forma inter-relacionada e mais precisa do que os realizados na fase de projeto
conceitual.

O final da etapa de projeto preliminar acontece quando se inicia o projeto de
detalhes, que iratara especificamente de aspectos ligados diretamente & construgio da
aeronave.

Um dos grandes temas de discussfes atuais é a regulamentagiio de VANTS,
uma vez que ndo existe uma definigiio de requisitos, tanto no aspecto que envolve as
estruturas como também aspectos relacionados a avibnica e controle do espago aéreo.
Desta forma, ndo existe na maioria dos paises regulamentos aeronduticos que
possibilitem a homologacfio destas acronaves para v6o em espago aéreo nio restrito.

Varias iniciativas estdo sendo tomadas mundialmente com o intuito de
superar este problema. Uma das mais avangadas delas ocorre na Africa do Sul, onde
j& ¢ possivel regulamentar um VANT para v60 em espago aéreo sobre édreas
povoadas.

Por isso, outro aspecto importante na metodologia adotada foi que para
facilitar uma futura homologagdo da aeronave, optou-se por atender aos requisitos
mais importantes do regulamento FAR23, principalmente aqueles mais condizentes
com 0 projeto de um VANT.

Entretanto, foi necessario adaptar alguns dos requisitos, para melhor atender
as necessidades da aeronave Apoena. As discrepincias em relagdo ao regulamento
sdo devidamente esclarecidas no decorrer do trabalho.

Finalmente, essa preccupagic em atender o regulamento aereniuticos
justifica-se, pois 0 DAC [6], como pode ser visto na segio 100.33 do RBHA 100,
contido no Apéndice A, exige que o VANT atenda aos mesmos principios de
seguranga de uma aeronave tripulada de classe ou categoria equivalente. Que no caso
desse projeto € representada pelo FAR 23 C, categoria normal, de acordo com o
RBHA 23, incluido no Apéndice B, e que remete ao regulamento norte americano
FAR 23.



2.3

11

Descricsio dos equipamentos de bordo

O desenvolvimento estrutural e aerodinimico desta aeronave estd ligado

fortemente com a determinagfio dos equipamentos de bordo no que diz respeito a:

L

*

dimensdes;

cargas;

manipulacgZo;

conexdo de cabos;

protecdo contra danos em caso de queda;

linha visual livre (cimeras);

protegdo contra interferéncia eletro-magnética;

posicionamento de CG,

Os equipamentos embarcados para o desenvolvimento da missio foram alvo
de estudo por AMIANTI (2005) {2]. Este estudo foi considerado para o projeto

estrutural aqui realizado.

Na Figura 2-10 sdo apresentados os equipamentos que serdo instalados no

VANT, sendo em seguida apresentada nas Tabela 2-1 ¢ Tabela 2-2, as informagdes

televantes em termos estruturais dos equipamentos de bordo.

1. Servos

3. "Air data boom" 4. Baterias

Figura 2-10 - Equipamentos de bordo
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6. Cémeras para vdo visual

8. Unidade de medigao inercial

13. Camera Infravermeiha - FLIR

- "

15. Antena do GPS 16. Bussola magnética

Figura 2-10 - Equipamentos de bordo (continuaciio)




Tabela 2-1 - Caracteristicas dos equipamentos

13

Dimensdes {mm) Pesrl
Equipamento Quantidade unitario
Comp. [Largura | Altura (Q)
1. Servog 12 41 20 36 47
2. Receptor 64 35 22 50
3. “Air data boom” 1 710 d16 | d16 200
4. Baierias 10 50 d15 | d15 30
5. Gerador AC 1 40 d120 | d120] 2100
6. Cameras para véo visual 4 50 50 20 80
7. Microcomputador PG1 04 1 168 152 174 3300
8. Unidade de medicao inarcial 1 152 127 101 1450
9. Sistema de posicionamentc GPS 1 240 130 60 1200
10. “Modem data (ink® 1 60 35 5 18
11. Transmissor de video 1 127 102 26 -
12. Camera digital 7.0 MegaPixels 1 105 50 100 500
13. Camera infravermelha ~ FLIR 1 157 75 80 800
14. Sistema de protec&o por para-guedas 1 200 200 50 -
15. Antena do GPS 1 d180 | d180 | o6 450
| 16. Bussoia magnética 1 64 51 32 45 |
Tabela 2-2 . Necessidades especiais dos equipamentos
Perdas i Risco de_ Necessidade |
Equipamento interferéncia de acesso /
por dano eletromagnética manipulagio
1. Servos Baixa Baixa Média
2. Receptor Baixa Baixa Baixa
3. “Air data boon” Média Baixa Baixa
4. Baterias Baixa Baixa Baixa ﬁ
5. Gerador AC Baixa Baixa Baixa
6. Cameras para véo visual Baixa Baixa Baixa
7. Microcomputador PG104 Alta Baixa Aita
| 8. Unidade de medigdo inercial Alta Baixa Baixa
|_9. Sistema de posicionamento GPS Aita Baixa Baixa
10. "Modem data link” Média Alta Baixa
LH, Transmissor de video Média Alta Baixa
| 12 Camera digital 7.0 MegaPixels Média Baixa Alta
13. Cémera Infravermelha — FLIR Alta | Baixa Alta 1
14. Sistema de protecéo por péra-quedas| Bajxg | Baixa Alta
15, Antena do GPS Ata | Alta Baixa |
16. Buissola magnética Média | Alta Baixa |
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2.4 Selecdio das configuracdes estruturais

Nio ha referéncias que mostrem possibilidades de configuragdo estrutural
especificamente relacionadas a VANTS com caracteristicas de missdo parecidas com
as deste projeto. Os estudos para a selecio das configuragdes estruturais foram
realizados através da procura de plantas de aeromodelos comuns, disponiveis na
Internet, principalmente na pagina alema CORSAIR, [7].

Além disso, também foram analisadas as estruturas de avides tripulados, ¢
formas de adaptar tais estruturas ao projeto em desenvolvimento.

Utilizando esse raciocinio, foi possivel obter informagdes suficientes para

servir de base para o desenvolvimento do projeto conceitual.

2.5 Carregamentos

A determinagio dos carregamentos (jue atuam nas estruturas de uma acronave
deve ser realizada considerando-se uma série de possiveis eventos nos quais as
estruturas serdo solicitadas. Os eventos siio classificados em categorias, de acordo
com a relagdo apresentada na Tabela 2-3, baseada nas informagdes propostas por
RAYMER [13] e LOMAX {9}, que possui alguns exemplos em cada categoria:

Tabela 2-3 - Classes de carregamentos

Carregamentos aerodinamicos Pouso

Manobras Fator de carga vertical

Rajadas Aceleracéo das rodas

Aplicacdo de comando Pouso em uma, duas ou trés rodas.
Interacdo de componentes Frenagem

Inerciais Decolagem

Aceleracéo Abortada o
Rotacdo _Catapultada

Dindmica Motorizacao

Vibragao Tracdo

“Flutter” Torque

Taxiamento Giroscopico

Curvas Vibracéo

Outras Presséo nos dutos

Rebocamento

Pressurizacfo

Choque com passaro

Os carregamentos acima citados s&o aqueles determinados por regulamentos

dos 6rgdos de regulamentaciio da aviagio civil, como por exemplo: FAR (Estados

Unidos), JAR (Europa). Estes 6rgdos determinam quais os eventos que devem ser
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considerados na analise estrutural para diversas classes de acronaves na aviacgdo civil,

como por exemplo: acrobatico, de transporte de carga, comereial.

2.6 Selecdo de materiais

Historicamente observa-se que sdo utilizadas madeiras, como a balsa e o
freij6, na concepgiio de aeromodelos, porém, atualmente verifica-se um aumento
consideravel na utilizagfio de fibras laminadas, tanto na concepgdo de VANTSs como
de aeronaves comerciais. Por esses motivos, tomou-se como base esses materiais
nesse procedimento de selegéio.

O procedimento foi utilizado para verificar a aplicabilidade dos materiais
citados nas estruturas da aeronave foco desse trabalho. O método a ser utilizado & o
proposto por ASHBY [3], com o objetivo de obter as melhores propriedades de
resisténcia com menor peso possivel.

ASHBY diz que o desempenho de um material nfio é fungfio somente de uma
unica propriedade, a maior parte das vezes depende de combinagdes de propriedades.
Com essa idéia, ele sugere a técnica de mapear os materiais de acorde com duas de
suas propriedades em graficos.

Esses mapas resultantes sdo tteis, pois muitas informagGes estio contidas
numa forma compacta, revelando correlagdes que auxiliam a otimizar uma funcio
denominada indice de desempenho, que é a base do procedimento.

Em cima desses mapas podem-se tragar fung3es objetivo, representadas por
Tetas, que correspondem a uma relagdio entre as propriedades representadas e que
deve ser maximizada ou reduzida. Esse procedimento resulta mostrando uma gama
de materiais que cumprem a especificagio, € podem ser pré-selecionados.

Para a fabricagdo do Apoena, implicam-se algumas restrigdes quanto as
tecnicas de fabricagfio e de selegio de materiais, por esse motivo, em diversos casos
ocorrerd a selegdo a partir de outros critérios ¢ nfio somente pela escolha das
propriedades do material.

Devido a grande importincia da longarina das asas, que suporta um dos
principais carregamentos da aeronave, a selegfio de materiais para sua fabricagfo foi

desenvolvida pelo procedimento proposto por ASHBY.



16

Para as demais estruturas, os materiais utilizados estio apresentados na

Tabela 2-4, e na sua selegio foram considerados outros aspectos, € n3o uma selecdo

metddica. Os principais pontos analisados foram facilidade de fabricagfio e custo

reduzido.
Tabela 2-4 - Selecio dos materiais para as diversas estruturas

Estrutura Material Observagio
Trem de pouso ralrt':ﬁ :c?awdro Material com alta tenséo de ruptura e de facil laminagéo
Bequilha Aco Facil conformacdo e usinagem
Eixos Ago Fé&cil usinagem
Revestimento | Madeira baisa | Chapas finas
Reforgadores Madeira balsa | Varetas inteiricas
Cavernas e Compensado Chapas finas, que podem ser cortadas facilmente e
nervuras “Lite-ply” possuem propriedades de resisténcia em duas direges.
Bases de Compensado e | Em algumas bases podem ser utilizadas estruturas
fixacéo Madeira balsa | mistas com os dois tipos de material

Andlise da longarina

A longarina ¢ o principal elemento estrutural da asa e tem a fungfo de resistir
ao momento fletor imposto pelas forgas de pressdo.

Dada a fungfio da estrutura, o objetivo da seleglio de material é o de
minimizar a deformagio & para um dado momento fletor A7,. Para o célculo do
deslocamento vertical na ponta da asa trabalhou-se com uma meia asa. Verificou-se,

que o maior esforgo consiste no momento na raiz.

=M.y n
IJB’
a4
onde: /,, =2- —+a*.d* 1)
12
Sabe-se que:
g=Z 111)
E
m=pV > =" V)
p-i
Calculando-se € pela expressdo II1, substituindo a IV nall e a Il na I temos:
M,y 6-p%- 1

TTE Wri2omed®opil)
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Com um pouco de algebra obtém-se:

d2
1+12-—-
e

[m.]

Na expressdo acima observamos que o indice de desempenho ¢ em?. Desejou-

- . . %

se mimimizar o indice de desempenho, maximizando a razio; —
Jo;

Observando a carta da Figura 2-11, verificou-se que o material que apresenta

o menor indice de desempenho ¢ a madeira balsa com veios paralelos a dire¢do da

DENSITY, P (Mg/m?)

Figura 2-11 - Grifico de seleciio de materiais para a longarina da asa

tragdo.
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3 MATERIAIS E METODOS

Seguindo a metodologia proposta por RAYMER [13], e apresentado no
item 2.2, dividiremos o projeto da aeronave em: projeto conceitual, projeto
preliminar e projeto de detalhes.

Nesse relatério ¢ apresentado o projeto conceitual das estruturas da aeronave
completa, que compreende as definigdes e estudos das formas de todas as principais
estruturas do Apoena.

No projeto preliminar foram realizados e s#o descritos os seguintes topicos:

* principais mudangas em relagio ao projeto conceitual;

¢ balanceamento da acronave de forma a localizar e ajustar o centro de

gravidade para diversas condigdes de voo;

¢ estudo detalhado dos carregamentos;

» andlise detalhada de forgas ¢ dimensionamento da estrutura da asa do

VANT.

O projeto de detalhes que trata do detalhamento para manufatura, fruto de um

projeto de fabricagfio detathado, ndo faz parte do escopo desse trabalho.

3.1 Projeto conceitual

3.1.1 Configura¢ao inicial da fuselagem

Para a determinacfio da configuragdo inicial da fuselagem foi realizada uma
intensa busca por arranjos geométricos baseados em aeronaves comerciais ou
aeromodelos ¢ VANTS ja em utilizagdo.

e Arranjo geométrico

A observagiio dos arranjos geométricos utilizados tanto em avides tripulados
quanto em VANTSs ou acromodelos mostrou grande recorréncia de trés arranjos
tipicos.

1. Casca - cavernas -- reforgadores

Esta configuracfio pode ser observada na maioria dos avies tripulados atuais.

As vantagens desta configuraco sfio dadas pelo fato de que a mesma permite maior

volume interno livre; possui grande momento de inércia, o que permite grande
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resisténcia 4 flexfio e também apresenta grande resisténcia 4 torgdo por possuir segfio
transversal fechada de grande momento de inéreia polar. Outra vantagem apresentada
por este tipo de estrutura ¢ que ela desempenha o papel estrutural a0 mesmo tempo
em que desempenha o aerodinimico, n¥o havendo necessidade de utilizacio de
estruturas adicionais para conferir formas aerodinamicas 3 acronave,

A desvantagem deste tipo de estrutura é a baixa capacidade de resistir a
cargas concentradas, sendo necessarias estruturas adicionais que redistribuam essa
carga localizada por toda a estrutura principal.

A seguir podemos observar alguns exemplos deste tipo de configuragéio. A
Figura 3-1 mostra uma segfio transversal da aeronave Airbus A380. Observe a
existéncia de cavernas unidas por grande quantidade de reforgadores de pequena
scgéo transversal, reforgadas por revestimento em toda a estrutura. Outra observagio
importante a ser feita € a existéncia de estruturas como “plataformas” sobre as quais
sdo colocadas as cargas localizadas. Estas estruturas sio ligadas as estruturas das

cavenas, permitindo assim redistribuigdo da carga para a estrutura principal.

o —

2. Chapas ortogonais — cavernas
Este tipo de estrutura é freqiientemente encontrada em aeromodelos, € sua
principal vantagem ¢é a facilidade de constru¢io e alta resisténcia a cargas
localizadas. A estrutura de chapas ortogonais também permite 4 aeronave grande
resisténcia aos momentos fletores e torgores.
A desvantagem deste tipo de estrutura é que a mesma ndo desempenha o
papel aerodindmico, havendo necessidade de utilizagdo de outras estruturas para isto,

0 que acaba por resultar em um peso estrutural final maior,
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A Figura 3-2 ilustra este tipo de configuragfo:

Figura 3-2 - Estrutura da parte interior do aeromodelo Extra 330-S 40%
3. Trelicas

Estas estruturas s#o encontradas freqiientemente em aeronaves tripuladas em
que nao se necessita de grande espago interno. Também & muito Tecorrente em
aeromodelos.

A principal vantagem desta estrutura é que nela existem apenas esforgos de
tragdo e compressdo nos materiais, havendo pouquissimos esforgos de flexfio ¢
torgao, os quais sdo responsdveis por grandes tenses. £ uma estrutura bastante
eficiente do ponto de vista das razdes resisténcia/peso e deformacio/peso.

As desvantagens desta estrutura estdo no fato de que a mesma nfo possui
resisténcia a tensdes localizadas e também ndo realiza o papel acrodindmico, sendo
necessarias outras estruturas para desempenhar estes papeis. Outra forte desvantagem
do uso deste tipo de estrutura é o comprometimento do espago interno, que &
atravessado por barras, limitando o volume disponivel para equipamentos e
passageiros.

No aspecto de fabricagdo esta estrutura também demonstrou desvantagens em
experimentos apresentados no relatério da Equipe Aclive de Aerodesign [8), pois
possui fragilidades nas ligagées em suas extremidades.

A Figura 3-3 ilustra esta configuraco. Nota-se que também podem coexistir
ha mesma aeronave diferentes conceitos de estruturas, como, por exemplo, o
Extra 330-S 40%, que possui estrutura de chapas ortogonais no nariz e centro,

combinada com estrutura trelicada na cauda.
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Figura 3-3 - Estrutura de cauda trelicada no Extra 330-S 40%

¢ Escolha do arranjo geométrico

O arranjo geométrico escothido para o projeto de fuselagem deste VANT &
baseado em estruturas tipo casca — cavernas — reforgadores. Esta escolha se deve as
vantagens desta configuragio em relacdo as outras no que diz respeito 4 resisténcia a
flexdo e torgio, volume interno para os equipamentos (uma vez que este parimetro é
muito importante para o caso em estudo) e vantagens em relagdo ao desempenho
simultineo das fungdes aerodindmica e estrutural. Quanto a distribuicdo de cargas
localizadas, esta serd realizada por estruturas do tipo chapas separadas por
preenchimento, pois estas estruturas possuem grande resisténcia a flexdo, sendo que
estas serdo encaixadas nas estruturas de cavernas, permitindo assim transmissiio de

esforgos de forma eficiente para a estrutura principal.

* Detalhamento da solucgo

A andlise detalhada e combinada de todos os aspectos ligados 4 eficiéncia
estrutural, alocacfio de equipamentos e eficiéncia aerodinimica levou a uma primeira
concepgdo de fuselagem, que atende satisfatoriamente aos requisitos necessarios a
missdo desejada. A seguir sdo mostrados os principais detathes desta soluggo.

Observe nas Figura 3-4, Figura 3-5 e Figura 3-6 uma visio geral da
fuselagem. Pode-se observar o emprego do arranjo geométrico do tipo casca —
cavernas ~ reforgadores (a casca, que ocupa toda a superficie da fuselagem ndo esta

representada no desenho),
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Figura 3-4 - Vista isométrica da fuselagem

I 1 ] 1 !
' ? ! 1 T

Figura 3-5 - Vista superior da fuselagem

e T 1 ' —_—

Figura 3-6 - Vista lateral da fuselagem

A alocagfio dos componentes também foi alvo de diversas tentativas e
meihoramentos, A localizaggio dos principais componentes é apresentada da Figura
3-7 a Figura 3-11. Os equipamentos estdo representados pela cor azul, enquanto que
a cor amarela representa os plugues dos cabos de conexdo. A estrutura esta
representada em vermelho.

Localizaciio do microcomputador PC104

O microcomputador PC 104, devido as suas caracteristicas dimensionais, de
peso e principalmente devido 4 necessidade de facil acesso a esse componente foi
posicionado de forma a ser acessivel através da abertura superior da fuselagem sobre
4 asa, como se pode ver nas Figura 3-7 e Figura 3-8. E importante destacar também a
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capacidade de conexdio dos cabos de comunicacio e transmissio de dados pela lateral

da fusclagem.

P

Figura 3-7 - Instalaciio do PC104

Figura 3-8 - Montagem superior do PC 104
Localizagdo da cAmera de infravermetho e cAmera digital
A montagem das cAmeras permite facil acesso, a0 mesmo tempo em que
fornecem a linha de visada necessdria para as filmagens. E importante ressaltar que a
abertura inferior sera coberta por casca com material transparente. Observe na Figura
3-9.

Figura 3-9 -Vista inferior - Instalacdo das cimeras permite visada

Localizagio do GPS, UMI, modem e transmissor de video.

Os equipamentos GPS, unidade de edigdo inercial, modem e transmissor de
video, devido principalmente ao seu alto custo, foram posicionados de forma a
reduzir a possibilidade de dano por queda. Observe que a unidade de medigfio
inercial est4 fixa em estrutura rigida, garantindo maior confiabilidade das medigdes.
As instalagdes sdo ilustradas na Figura 3-10,
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Figura 3-10 - Instalagiio de GPS, UMI, modem e transmissor de video
Posicionamento do tangue de combustivel
O posicionamento do tanque de combustivel foi realizado de forma que seu

centro geomeétrico coincida com o centro geométrico da aeronave, garantindo assim
que 2 posi¢io do centro geométrico total nio sofra variacdes durante o v6o, o que
dificultaria o controle auténomo da aeronave em etapas posteriores do projeto.

Observe na Figura 3-11.

Figura 3-11 - Montagem do tanque de combustivel

Estrutura de distribuiciio de esforcos concentrados

Para garantir a distribuigdio dos esforgos de peso da carga concentrada estd
presente na estrutura desta aeronave uma estrutura formada por duas chapas
separadas por material leve. Esta construgdo pretende garantir grande momento de
inércia 4 flexéo.

Esta estrutura, que pode ser observada na Figura 3-12, também cumpre o
Importante papel de transmitir os esforgos de pouso diretamente entre a carga dos
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equipamentos ¢ tanque de combustivel ¢ o trem de pouso, evitando grandes

solicitagdes na estrutura principal.

Figura 3-12 - Estrutura para transmissiio de esforgos localizados

3.1.2 Configuracio inicial da asa

Iniciando o projeto conceitual da asa, primeiramente foi definida a sua forma.
De acordo com as anélises desenvolvidas em conjunto com AMIANTI ¢ CEZE
(referéncias [2] e [5]), foram definidos os parimetros apresentados na Tabela 3-1.

Tabela 3-1 - Parimetros geométricos da asa

Perfil aerodinémico SD7062
Envergadura 2,50 m

Area alar 1,25 m?

Corda na raiz 690 mm
Corda na ponta da asa 310 mm
Enflexamento 14°
Afilamento 0,45
Incidéncia 3°
Localizagho vertical Asa alta
Superficies de controle Flape / Aileron

O perfil escolhido para a asa possui a forma mostrada na Figura 3-13, de
NASG [12].

Figura 3-13 - Contorno do perfil SD7062
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Quanto a forma estrutural interna da asa, ela foi baseada na forma de
longarinas ¢ nervuras, como ¢ comumente utilizada em acromedelos radio-
controlados, exemplos dessas estruturas podem ser vistas no “ANEXO A —
Estruturas encontradas em plantas” deste relatério,

Esse tipo de estrutura também pode ser encontrado em avides de passageiros,
como por exemplo, na Figura 3-14 que mostra a construgio da asa do avido Airbus
A380. Também podemos ver essa estrutura no esquema da Figura 3-15. Retiradas da

revista Aerospace Engineering [14].

Figura 3-14 - Detalhe das nervuras e longarinas do Airbus A380

Front spar Center spar

Underside of
skin panel

Rear spar

Skin panei

Typical rib

Figura 3-15 - Esquema da estrutura da asa do Airbus
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Além dessa estrutura interna, a asa deve ser totalmente revestida, para
garantir o formato acrodindmico € a resisténcia a tor¢do A aplicagio dessas estruturas

4 asa requerida pelo avido do projeto pode ser vista na Figura 3-16.

Figura 3-16 - Projeto conceitual das estruturas internas da asa

O principal motivo de a asa ser alta em relacio 4 fuselagem ¢ a necessidade
dela ser desmontavel para o transporte do avidio. Devido a esse fato, ela deve ter uma
superficie plana ¢ rigida onde possam passar 08 parafusos que a fixam ao
compartimento de carga.

Outros pardmetros importantes que devem ser considerados no projeto da asa
sdo a disposi¢do de alguns equipamentos em seu interior. Alguma alteragio estrutural
deve ser incluida para que esse equipamento possa ser instalado na posicdo desejada.
Os equipamentos e sua disposigio sdo apresentadas na Tabela 3-2.

Tabela 3-2 - Equipamentos a serem instalados na asa e suas localizacdes

Duas cameras de video Na raiz da asa, préxima ac bordo de ataque

Antena do GPS Sobre a asa na regido da fuselagem

Compartimento do para-quedas . .

de emergéncia Sobre a fuselagem, regi&o posterior a antena do GPS
Servos do flape Dois servos para cada semi-asa, na regiao do flape
Servos do aileron Um servo para cada semi-asa, na regiéo do aileron
jg:c’,oasdo mecanismo do péra- Proximo ao compartimento do para-quedas

Sensor “air data boom” | Ponta da asa
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3.1.3 Configuracio inicial ¢ localizacio do sistema de aterrissagem
O sistema de aterrissagem, por motivos de desempenho devem seguir a
configuragio de triciclo, pois garante uma maior dirigibilidade durante a decolagem

€ pouso. Como no esquema da Figura 3-17.

Figura 3-17 - Esquema do sistema de aterrissagem triciclo
Na localizag8o também deve ser considerado a fraglio de peso em cada parte
dele, segundo RAYMER (13], a bequilha (parte dianteira) deve receber entre 5% ¢
10% do peso total do avido, sendo o restante suportado pelo trem de pouso, isso
ocorre porque fragdes menores dificultam O controle na pista e fracges maiores
podem dificultar o aumento no dngulo de ataque necessario a decolagem.
Essa configuragiio também & utilizada em avides de passageiros e comerciais,

como pode ser visto na Figura 3-18,

Figura 3-18 - Detalhe da configuraciio do sistema de aterrissagem
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3.1.4 Configuracio inicial das empenagens

A cauda do tipo convencional é a mais adequada, pois ¢ menos suscetivel ao

fendémeno de “deep stall” que ocorre quando este se encontra na regido de esteira da

asa. Também possui maior leveza e facilidade de construgao,

Seu modelo pode ser
visto na Figura 3-19.

Figura 3-19 - Esquema de uma cauda convencional

A posicio longitudinal do estabilizador horizontal foi escolhida de forma a
evitar que a interferéncia aerodindmica do estabilizador horizontal prejudicasse a
atuagdo do leme.

As principais caracteristicas das empenagens s3o descritas na Tabela 3-3.

Tabela 3-3 - Caracteristicas das empenagens

Estabilizador Horizontal Estabilizador Vertical
Localizacio Linha do motor Acima da linha do motor
Perfil E168 E168
Superficie de controle | 1/3 173

Na Figura 3-20 ¢ apresentado o contorno do perfil E168, obtido em NASG

[12].

Figura 3-20 - Conterno do perfil E168
A concepgdo estrutural da empenagem deve ser semelbante a da estrutura da

asa, pois possuem caracteristicas semelhantes, perfil aerodindmico, e carregamento
devido a distribuigio de pressio.
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3.2 Projeto Preliminar

3.2.1 Alteracio da configuracio do sistema de aterrissagem

Antes do inicio dos dimensionamentos, é importante ressaltar que o projeto
do sistema de aterrissagem sofreu uma alteragfio ap0s o projeto conceitual.

Inicialmente, optou-se pela configuragdo triciclo pelas vantagens ja
apresentadas no projeto conceitual. Entretanto, ap6s analise mais detalhada,
veriticou-se que o projeto em forma de triciclo apresentava um $ério problema.

A bequilha era posicionada abaixo e um pouco i frente do compartimento de
carga util. Esta posi¢do impediria a utilizagio de cAmeras neste local, por acarretarem
uma barreira visnal.

A hipétese de realocagio do compartimento de carga 0til foi investigada e
verificou-se que esta provocaria uma alteragdo da posi¢do longitudinal do C.G. da
acronave de forma muito acentuada, de forma que esta hipotese foi descartada,

Por fim, restaram as opgdes de: modificar o sistema de aterrissagem para um
sistema convencional, como apresentado na Fi gura 3-21, ou dividir o compartimento
de carga ttil e posicionar uma parte dele em posicéio anterior ac C.G. desgjado e a

outra em uma posi¢io posterior a0 mesmo.
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Figura 3-21 - Esquema do sistema de aterrissagem convencional

A opgio de adotar o sistema convencional de aterrissagem possuia as
seguintes vantagens: esta configuragio & mais adequada a4 decolagem e pouso em

terrenos irregulares, além de ser mais leve, apresentar menor arrasto parasita e
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permitir maior distdncia da hélice ao solo, de acordo com RAYMER | 13].
Entretanto, também segundo o mesmo autor, esta configuragio ¢ inercntemente
instavel, possuindo caracteristicas de manobrabilidade em pouso e decolagem piores
que a configuragdo triciclo.

Como conclusdo das andlises, optou-se por adotar o sistema convencional de
aterrissagem ¢ manter o compartimento de carga 0til proximo ao nariz da acronave,
pois esta opgdo, apesar de apresentar as desvantagens de manobrabilidade, permitia
que o compartimento de carga util fosse tnico, o que possibilita 4 acronave maior
versatilidade na utilizacio do mesmo.

Na Figura 3-22 é mostrado uma aeronave que possui o sistema convencional

de aterrissagem.

Figura 3-22 - Aeronave com sistema de aterrissagem convencional
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3.2.2 Estimativa de peso e posicionamento longitudinal do C.G.

O levantamento de uma lista completa dos equipamentos e pegas da acronave,
assim como seus pesos e posigdes longitudinais, foi realizada com os seguintes
objetivos:

L. estimar o peso total da acronave;

2. determinar a posi¢do longitudinal do C.G.;

3. estimar a massa de balanceamento necesséria para levar o C.G. para a

posicio desejada pela estabilidade;

4. modificar o posicionamento das massas de forma a minimizar a massa de
balanceamento.

5. garantir que haja a possibilidade de balanceamento adequada no caso de
utilizacdo de configurages de carga Gtil e equipamentos diferentes da
configuragio completa.

Observa-se que a localizagio dos equipamentos foi alterada apds o projeto
conceitual por motivos de balanceamento da acronave. Além disso, a alteragfio
também permitiu que todo o compartimento de carga atil fosse anico, possibilitando
futuramente a utiliza¢do do compartimento para outros tipos de carga.

Os valores apresentados a seguir sdo os da iteragdo final de posicionamento
de massas, respeitando os critérios de risco de perda por danos, risco de interferéncia
eletromagnética ¢ necessidade de acesso ¢ manipulagfo de equipamentos. As massas
estdo agrupadas de acordo com suas fungdes nas tabelas desde a Tabela 3-4, até a
Tabela 3-12. Na Tabela 3-13 sio apresentados os subtotais e o tofal de massa ¢
momento.

Foi utilizado um fator multiplicador de 1,2 sobre o peso da madeira para
contabilizar a colagem nas pegas estruturais.

A coordenada longitudinal do C.G. de cada peca esta referenciada no centro
aerodindmico da asa, posigio esta em que se deseja alocar o C.G. da aeronave, na
linha de um quarto da corda média. O valor da coordenada cresce a medida que o
ponto se distancia do centro aerodinimico no sentido da cauda, Os pontos no sentido

do nariz da acronave t&m coordenadas negativas.



Tabela 3-4 - Motorizaciio, combustivel e energia elétrica

Peso XCG Mx

Pega @ | (mm) | (g.mm)
Motor 1566 -783 -1226178
Hélice 140 913 -127820
“Spinner” 110 -813 -100430
Tanque de combustivel 259 0 0
Combustivel 3885 0 0
Gerador AC 1600 -886 -1416800
“Starter” 144 -722 -103968
Bateria 312 -232 -7 2384
Subtotal 8016 -3047580

Tabela 3-5 - Avidnica e geraciio e transmissio de imagem

Peso XCG Mx

Pega (@ | (mm) | (gmm)
“Data TRX" 200 453 80600
Camera para vbo visual 1 90 -331 ~29790
Camera para vdo visual 2 80 Q 0
Céamera para vdo visual 3 80 0 0
Cémera para vbo visual 4 20 386 35640
Transmissor de Video/Audio 1 800 341 272800
PC 104 3200 264 844800
GPS 1200 622 746400
Antena do GPS 450 0 0
UMI 1450 453 656850
Compasso eletrdnico 45 1578 71010
Subtotal 7705 2688310

Tabela 3-6 - Carga (til
Peso XCG Mx

Pega @ | (mm) | (g.mm)
Céamera 7.0 MegaPixels 1000 -642 -642000
“Pan tilt" - cAmera 7.0 megapixels | 272 642 -174624
FLIR 1600 -444 -710400
“Pan tilf’ - FLIR 272 -444 -120768
Transmissor de Video/Audio 2 800 -232 -185600
Transmissor de Video/Audio 3 800 -232 -185600
Demais itens de carga util 1200 -232 -278400
Subtotal 5944 -2297392
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Tabela 3-7 - Sensores e sistemna de controle

Peso XCG Mx
Pega (9 | (mm) | (g.mm)
Médulo de atuagio 90 453 40770
Receptor 50 453 22650
Sensor de Temperatura 5 422 -2110
Senser de Umidade 10 422 -4220
Sensor Barométrico 15 -422 £330
Sensor de Rotacéo 5 -422 -2110
“Air Data Boom” 170 -222 -37740
Servo do motor 41 722 -29602
Servo da bequilha 41 1600 65600
Servo do flape direito 1 41 178 7298
Servo do flape direito 2 41 178 7258
Servo do aileron direito 4 41 178 7298
Servo do aileron direito 2 41 178 7298
Servo do flape esquerdo 1 41 178 7298
Servo do fiape esquerdo 2 41 178 7298
Servo do aileron esquerdo 1 41 178 7288
Servo do aileron esquerdo 2 41 178 7298
Servo do péra-quedas | & | 178 | 7298
Servo do leme 1 41 1618 66338
Servo do leme 2 41 1618 66338
Servo do profundor 1 41 1618 66338
Servo do profundor 2 41 1618 66338
Subtotal 960 377942
Tabela 3-8 - Sistema de aterrissagem
Peso XCG Mx
Pega @ | (mm) | (g.mm)
Bequilha 100 1660 160000
Roda traseira 50 1600 80000
Trem de pouso 900 38 34200
Raoda traseira direita 350 38 13300
Roda traseira esquerda 350 38 13300
Subtotal 1750 300800
Tabela 3-9 - Estruturas das empenagens
Peso XCG Mx
i @ | (mm) | (g.mm)
Estabilizader horizontal 132 1632 215424
Estabilizador vertical 192 1632 313344
Subtotal 324 528768
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Tabela 3-10 - Estruturas da asa

Peso XCG Mx
Pega @ | (mm) | (g.mm)
Longarina direita superior 1 151 18 2713
Longarina direita superior 2 44 233 10177
Longarina direita inferior 1 177 18 3192
Longarina direita inferior 2 44 233 10184
Longarina esquerda superior 1 151 18 2713
Longarina esquerda superior 2 44 233 10177
Longarina esquerda inferior 1 177 18 3182
| Longarina esquerda inferior 2 44 233 10184
Ref.central chapa 1 91 44 4008
Ref.central chapa 2 91 44 4008
Ref. Central longarina 1 5 -45 -238
Ref. Central longarina 2 5 -20 -104
Ref. Central longarina 3 5 6 <l
Ref. Central longarina 4 5 A 165
Ref. Central longarina 5 5 57 298
Ref. Central longarina 6 5 82 433
Ref. Central longarina 7 5 107 567
| Ref. Central longarina 8 5 133 701
Revestimento da direita 339 124 42023
Revestimento da esquerda 339 124 42023
Nervura central g2 10 918
Nervura direita 1 88 28 2456
Nervura direita 2 80 42 3358
Nervura dirgita 3 55 29 1587
Nervura direita 4 47 58 2701
Nervura direita 5 39 88 3421
Nervura direita 6 32 116 3736
Nervura direita 7 26 146 3791
Nervura direita 8 21 173 3616
Nervura direita 9 14 213 3038
Nervura esquerda 1 88 28 2456
Nervura esquerda 2 80 42 3358
Nervura esquerda 3 55 29 1587
Nervura esquerda 4 47 58 2701
Nervura esquerda 5 39 88 3421
Nervura esquerda 6 32 116 3736
Nervura esquerda 7 26 146 3791
Nervura esquerda 8 21 173 3616
Nervura esquerda 9 14 213 3038
Subtotal 2627 202776
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Tabela 3-11 - Estruturas da fuselagem

Peso XCG Mx

i @ | (mm | (g.mm)
Parede de fogo 99 ~721 -71456
Caverna 1 53 -520 -27394
Caverna 2 134 -320 -42924
Caverna 3 134 -115 -15426
Caverna 4 134 22 2951
Caverna § 134 161 21596
Caverna 6 134 350 46948
Caverna 7 134 432 57947
Caverna 8 63 582 36927
Caverna 9 56 732 40657
Caverna 10 48 882 42013
Caverna 11 40 1032 40997
Caverna 12 32 1182 37610
Caverna 13 24 1332 31849
Caverna 14 18 1482 26393
Cavemna 15 7 1632 11760
Reforgcador do bico 1 a2 19 70 -523 -36610
Reforgador da fusel. Média1a24| 158 58 91563 |
Reforgador da cauda 1 a 24 254 1035 263282
Reforgador bico - fixacdo asa 1 41 -148 5040
Reforgador bico - fixagdo asa 2 41 -148 -6040
Sanduiche chapa 1 238 57 13576
Sanduiche chapa 2 238 57 13576
Sanduiche Reforcador 1 a5 71 57 4029
Revestimento do bico 83 -523 -48776
Revestimento fusel. média 226 58 13119
Revestimento cauda 219 1035 226737
Subtotal 2893 886455

Tabela 3-12 - Miscelineas
Peso XCG Mx

Pega @ | (mm) | (g.mm)
Para-quedas 700 128 89600
Cabos + Parafusos + outros 1000 0 0
Subtotal 1700 89600
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Tabela 3-13 - Total de cargas e massa de balanceamento

| Peso | Mx

res | @ | tgmm)
Motorizacéio, combustivel e energia elétrica | 8016 | -3047580
Avinica e geracéo e transmisséo de imagem | 7705 | 2688310
Carga util _ 5944 | -2297392
Sensores e sistema de controle 960 377942
Sistema de aterrissagem 1750 | 300800
Estruturas das empenagens 324 528768
Estruturas da fuselagem i 2893 | 686455
Estruturas da asa ) 2627 | 202776 |
Miscelaneas 1700 89600
TOTAL 31920| -470321

As andlises nos permitiram observar que o peso total da aeronave estd
coerente com o0s requisitos definidos no inicio do projeto.

Uma caracteristica que se destaca no projeto ¢ a alta capacidade de carga 1til
(aproximadamente 6 kg) quando comparada aos projetos semelhantes.

A partir do balango de momentos podemos observar que a aeronave possui 0
C.G. deslocado em diregfio ao nariz. Esta caracteristica & desejavel, pois permite o
balanceamento com pequena adigdo de massa na cauda da aeronave. Além disso, a
carga til tem seu C.G. deslocado na diregio do nariz e por isto, alteragdes na
configuragio de carga util (com menos equipamentos, por exemplo) podem também
ser facilmente contrabalangadas por contrapesos na cauda.

A adigfo de massa na cauda é desejavel, pois, além desta regidio da acronave
possuir maior espago livie — diferentemente do nariz —, ela também permite o
posicionamento da massa com maior brago de momento e, como conseqiiéncia,
pode-se usar menos massa para corrigir o desbalanceamento.

Para a configuragio mais usual, que possui apenas um transmissor de video,
as cameras infravermelho ¢ cdmera de 7.0 Megapixels como carga atil, o valor da
massa de balanceamento m pode ser calculada de acordo com:

m=Mx
Xeg.

O valor de massa de balanceamento para esta configuracio pode ser
considerada desprezivel se consideradas as incertezas envolvidas na estimativa:

m=0g
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Para o balanceamento da acronave em configuragiio completa de carga util. A
massa m a ser adicionada na extremidade da cauda (X, =1500mm ) deve ser de:
m=314g
E importante observar que quanto menor a carga 0til transportada, menor serd

a massa de balanceamento. Em algumas configurages com carga util muito baixa

pode ser necessaria a adigio de massa no nariz da aeronave, ao invés da cauda.

3.2.3 Cilculo dos carregamentos

O caleulo dos carregamentos atuantes na estrutura do Apoena foi realizado
com base no regulamento FAR Part 23 Subpart C, sendo o Apoena pertencente 3
categoria normal. .

Os requisitos de 23.321 até 23.459 foram substituidos pelo Apéndice A deste
mesmo regulamento, que pode ser utilizado, pois a aeronave possui as seguintes
configuragdes exigidas para tal:

* um 4nico motor que nio seja turbina;

* asa principal localizada mais proxima do centro de gravidade da aeronave

do que das empenagens;

* asa principal com menos do que 15° de enflexamento na linha de um

quarto de corda.

* asa principal com ailerons ou flapes ou ambos;

* asa principal com raziio de aspecto menor do que 7;

* estabilizador horizontal com razio de aspecto menor do que 4;

¢ volume de estabilizador horizontal maior que 0,34;

* volume de estabilizador vertical menor que 2;

* 4rea de estabilizador vertical menor que 10% da 4rea em planta da asa;

* perfis simétricos nos estabilizadores vertical e horizontal;

* nfo possuir configuragdes com mais de uma asa;

* no possuir configuragdo de canda em V, T ou cruciforme;

¢ ndo possuir configuragfio alar em delta nem “slats™;

* ndo possuir qualquer tipo de estrutura de ponta de asa,
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As seguintes premissas de projeto foram adotadas, de acordo com o

regulamento:

1. os requisitos de resisténcia foram especificados em termos de
carregamentos limite (0 maximo carregamento a ser esperado em
operagéio) e carregamentos 1ltimos (carregamentos limite multiplicados
pelo fator de seguranga);

2. os carregamentos em v0o ¢ em solo sfo equilibrados com as forgas de
inércia, considerando os itens de massa significativa da aeronave, estes
carregamentos foram distribuidos de forma a aproximar de modo
conservativo ou representar valores proximos das condigdes reais;

3. caso as deformagdes modificassem significativamente a distribuicio de
carregamentos, essas foram consideradas;

4. o fator de seguranca de 1,5 ¢ adotado;
as estruturas devem suportar os carregamentos dltimos sem fathar por
pelo menos 3 segundos, entretanto, como néo foram realizados ensaios
destrutivos neste trabalho ¢ também porque o comportamento dos
materiais utilizados é predominantemente de fratura fragil, foi adotada a
condigio mais conservadora de resisténcia sem falha por tempo
indeterminado aos carregamentos ultimos;

6. deverdo ser realizados testes estruturais como forma de comprovagio dos
resultados analiticos e numéricos, enfretanto tais testes ndo fazem parte do

escopo desse trabalho.

3.2.3.1 Carregamentos em véo

A andlise de carregamentos em vo foi realizada considerando-se a altitude
referente ao nivel do mar ¢ o peso maximo da acronave.

A acronave foi analisada considerando-se a inexisténcta de passeio de centro
de gravidade, por ser este um requisito imposto na 4rea de estabilidade. E importante
salientar que o centro de gravidade do tanque de combustivel coincide
longitudinalmente com o da acronave, o que torna a inexisténcia de passeio uma

hipétese cocrente.
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Foram consideradas as velocidades de projeto:
* velocidade de cruzeiro de 32 m/s;
» velocidade de mergulho de 48 m/s (méaxima).
O envelope de vdo pode ser construido a partir dos envelopes de manobra e
rajada. Primeiramente tratamos do envelope de manobra.
Os fatores de carga limite de manobra estipulados para a categoria normal
sao:
m = 3,8 (maximo fator de carga positivo da acronave),
m =- 1,9 (maximo fator de carga negativo da aeronave),
Daaper+y=1,9 {maximo fator de carga positivo da aeronave com flape acionado);
Ngapery =0 (maximo fator de carga negativo da aeronave com flape acionado).
O fator de carga em fungfo da velocidade é definido a partir da operago em
angulo de ataque méaximo, sendo o coeficiente de sustentacio da aeronave igual ao
coeficiente de sustentagiio maximo, para as configuragBes com e sem flape. Estes
valores sdo limitados pelos fatores de carga limites ja apresentados. Pudemos obter o
fator de carga em fungfo da velocidade a partir da seguinte equagio:

1 S
= -VZ.C B
n ) P Londer W

onde: p ¢ adensidade do ar a pressdo atmosférica no nivel do mar;

V ¢ a velocidade a aeronave;

Cre € © méximo coeficiente de sustentacfo (com flape ou ndo);

S é a area da asg;
W .. €0 pesomaximo da acronave.

O calculo do envelope de manobra negativo foi realizado com base na
seguinte relaciio entre os coeficientes de sustentagio maxima positiva e negativa,
apresentada LOMAX [9] para perfis assimétricos:

C pmineg = 06 Crmer

Em seguida tratamos da construgio do envelope de rajada.

Os fatores de carga de rajada foram calculados de acordo com as
aproximagdes a seguir, que consideram o aumento de sustentagdo para uma rajada de

velocidade determinada.
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O método para a obtengfio da velocidade efetiva de rajada é apresentado por
RAYMER [13] ¢ consiste da multiplicagio da velocidade de rajada por um fator de
alivio de rajada K, como podemos observar na formulagio a seguir:

o

p'g’E'CLa

1,03
. P

K = ;
16,95 + g0 ,

U=K-U,;

onde:

¢ éacorda média da asa;

Ci, ¢ a derivada do coeficiente de sustentagiio em relagio ao dngulo de
ataque;

M € arazdo de massa;

U, ¢ a velocidade de rajada;

U ¢ a velocidade efetiva de rajada;

L ¢ a sustentago da asa.

A velocidade de rajada U, , diferentemente do indicado no regulamento, foi

estimada com dados mais condizentes a0 VANT. Para a aeronave Apoena foi
adotado o valor 8 m/s, como apresentado no inicio desse relatério, na se¢io 1.2.1,
como um dos pardmetros do projeto. Esse valor foi baseado num estudo das
condigdes de vento na altura de voo da aeronave.

A seguir podemos ver os envelopes de vo com e sem flapes, respectivamente

nas Figura 3-23 e Figura 3-24.
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Os pontos criticos que foram analisados, de acordo com o regulamento, estdo
apresentados nas Tabela 3-14 e Tabela 3-15.

Tabela 3-14 - Casos a2 serem analisados no envelope de véo (flapes nfio acionados)

Caso V {m/s) n Condicdo geradora do carregamento
A 336 +3,8 Manobra
G 30,7 -1,9 Manobra
D | 480 [+38 [ T Manobra_ -
E 480 -1.9 Manobra

Tabela 3-15 - Casos 2 serem analisados no envelope de véo (flapes acionados)

Caso V (m/s) n
H 17,3 +1.9
i 32,0 +1,9

Pode-se observar que os pontos de anlise de rajada, denominados C ¢ F, se
encontram no interior no envelope de manobra, ou seja, a pior condicdo de rajada é
coberta pelo dimensionamento do envelope de manobras. Desta maneira, ndo &

necessario analisar estes pontos.

3.23.2 Cargas em vdo nivelado

Conforme indicado por MEGSON [11}, apesar do vdo nivelado ndo ser
necessariamente um tipo de manobra, ele é uma condigfio importante para investigar
a localizagBo das cargas e mostra iniciaimente o equilibrio de forcas aplicadas na
aeronave,

Nesse topico do trabalho é apresentade esse estudo de forma a obter os
carregamentos solicitantes na estrutura da fuselagem devido aos esforgos em véo.
Um esquema do Apoena e a localizagiio das forgas aerodinimicas se encontram
apresentado na Figura 3-25, que servem de base para se obter as equagbes de

equilibrio.
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Figura 3-25 - Carregamentos do Apoena em véo nivelado

Sendo:

L ¢ asustentagdo atuando no centro aerodinimico da asa;

D ¢ o arrasto da asa da aeronave atuando no centro aerodinimico da asa;
M, ¢ 0 momento de arfagem da asa,

P ¢ a forga horizontal no profundor;

W ¢ o peso da aeronave atuando no seu centro de massa;

T ¢aforga de tragio do motor.

Desse diagrama apresentado na Figura 3-25, pode-se obter as seguintes
equagdes de equilibrio para determinagio da forga na cauda para o v6o nivelado.
L=W+P
Pl=M,-D-p
Calculando a forga de arrasto ¢ momento de arfagem pelos coeficientes

aerodindmicos obtidos por CEZE [5].
D:é—.p.V;z .S.CD
D=05-121-(32)° -1,25-0,032
D=248N

1 2 -
M, =5~p-Vc §:Cypp-c

M, =05-1,21-(32) -1,25-0,076-0,52
My, =30,6N -m
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Entdo se obtém que:

p_My-D-b

=16,0N
L=W+P=336N

Verifica-se com isso que para um véo nivelado na velocidade de cruzeiro a
forga da cauda é de aproximadamente 16 N, no sentido contrario a sustentagfio. Essa
forga causa o momento necessério para manier a acronave na trajetéria horizontal,
compensando 0 momento de arfagem e o arrasto que tendem a inclinar o bico do
Apoena para baixo.

Apesar de nfio apresentado nesse relatorio, um procedimento semelhante a
esse, porém analisando também os outros pontos do envelope, poderia ser feito para
S¢ encontrar as diversas condi¢des de cargas na fuselagem, devido aos carregamentos

de vho.

3.2.3.3 Carregamentos de pouso

Os carregamentos em pouso foram analisados de acordo com as quatro
condi¢des recomendadas pelo regulamento para aeronaves com sistema de
aterrissagem convencional:

1. pouso em duas rodas nivelado;
2. pouso em trés rodas “tail-down";
3. pouso em uma roda;

4. frenagem.

Observe a Tabela 3-16 ¢ a Figura 3-26 a seguir, extraidas do regulamento
FAR Part 23 C, que apresentam os valores de carregamentos nas condigdes 1 e 2:

Tabela 3-16 - Cilculo do carregamento no pouso

T Sistema de aterrissagem convencionaj |
Condigao Pouso nivelado Pouso “tail-down”

Requisito 23.47%(a)(1 23.481(a)(1)
Componente vertical do balanceamento nw nw
Componente horizontal do balanceamento | Kn.w 0
Carregamento no trem de pouso Vr i (n-L) W (n-L).W.b/d
principal (ambas as rodas) Dr | KnWw 0

LCarregamento na bequilha g'{ 8 ((Jn—L).W.aid
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Figura 3-26 - Condicées de pouso bisicas
onde

n ¢ o fator de carga maximo de pouso, igual a 3,0 (LOMAX [97);

W € 0 peso maximo da aeronave;

L ¢ a sustentagio da aeronave durante o pouso,

K € o coeficiente que relaciona a reagio vertical e a horizontal e foj adotado,
de acordo com a FAR23C, igual a 0.33.

A condicdo 3 deve ser analisada considerando-se que a acronave se encontra
nivelada e toca o solo com apenas uma das rodas do trem de pouso principal. As
reagdes do solo devem ser consideradas as mesmas que as obtidas na condigdo 1.

A condigio 4 deve ser analisada considerando-se o fator de carga vertical
n=1,33 em pouso nivelado. A reacdo horizontal deve ser igual 4 reagdo vertical
multiplicada por um coeficiente méximo de atrito dos pneus x=0,8 e aplicada no
ponto de contato de cada uma das rodas com o solo.

Desta forma, pode-se realizar os calculos dos carregamentos atuantes no

sistema de aterrissagem, conforme segue:

1. Pouso em duas rodas nivelado
As componentes vertical e horizontal atuantes no C.G. podem ser obtidas de
acordo com a Tabela 3-16:
V=nW=90N
D=K-n-W=317N
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Considerando-se que a razdo de sustentacio (L) ¢ pequena durante o pouso,
por ser esta hipdtese mais conservadora, a componente vertical em ambas as rodas do
trem principal pode ser calculada:

V=(n-L)Ww
V =3,0-320 = 960N
A forga vertical atuante em cada roda €, portanto, de Voia = 480N .

A componente horizontal pode também ser obtida:
D=K-n-W=317N
Em cada roda, a componente horizontal é de D e =159N

Nio existe carregamento na bequilha para esta anslise,

2. Pouso em trés rodas “tail-down”
As componentes vertical e horizontal atuantes no C.G. podem ser obtidas de
acordo com a Tabela 3-16-
V=nW=90N
D=0N
Também admitindo a hipétese conservadora de que a sustentagfio é pequena
durante o pouso, pode-se obter a reacio vertical em ambas as rodas do trem de pouso
principal:
V= (n—L)-W-g = 3,()-320-11—;;«;—;g = 868N

A forga vertical atuante em cada roda ¢, portanto, de V oia = 434N .

Também se obtém forga vertical atuante na bequilha;

V=(n-1)yw-2-30.320. 7L _gp
d 1789

3. Pouso em uma roda
A andlise desta condigsio deve ser realizada considerando-se que a acronave
toca o solo com apenas uma das rodas e que as reagdes sdo as mesmas que as obtidas
em 1. As componentes atuantes no C.G. sdo:
Ve=nW=960N
D=K-n-W=317N
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As forgas atuantes no trem de pouso principal sdo:
Vooda = 480N
D, . =159N

4. Frenagem
A condicdo 4 deve ser analisada considerando-se o fator de carga vertical
n=1,33 em pouso nivelado. A rea¢do horizontal deve ser igual 2 reagdio vertical
multiplicada por um coeficiente maximo de atrito dos pneus =08 e aplicada no
ponto de contato de cada uma das rodas com o solo.
Calculando as reagdes no C.G. como:
V=nW=133-320=426N
D=py-n-W=34IN

A componente vertical atuante em cada uma das rodas & de Veae =213N €a

componente horizontal ¢ de D, =170N

3.2.3.4 Carregamentos no sistema de propulisfio
As estruturas que suportam o sistema de propulsdo, de acordo com a
FAR23C, devem ser projetadas para o limite maximo de torque aplicado pelo motor,
agindo simultaneamente com os carregamentos resultantes do maximo fator de carga
positivo de manobra n, =3.8.
Foi considerado o méximo torque do motor na menor rotagéo:
Poténcia méaxima (P):
S5HP = 3728 W
Rotagdo minima (o):
2000 r.p.m. = 209 rad/s
Entio:
P 3728

=178N-m
@ 209

Tmax =

Considerando a sobreposigfio as forcas vertical e normal, respectivamente:
V=38 (Vmotor +Vhélice+Vspinner + Vgerador) = 130N
N=100N.
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3.2.4 Limites de manobras

Na se¢fo 3.2.3.1 - Carregamentos em vdo, obteve-se os coeficientes dos
carregamentos devidos a manobra. S30 aqui apresentados alguns casos de manobra, e
sua conseqitente limitagio devido aos fatores maximos de aceleragiio, segundo
MEGSON [11].

3.24.1 Recuperaciio de mergutho (“Steady pull-out”)

Essa manobra ¢ a saida de um mergulho, quando se inicia a trajetéria

curvilinea para cima, como apresentado na Figura 3-27.

3
% Ceniripetal acceleration D

!
i
f

!

Figura 3-27 - Cargas e aceleragiio numa aeronave durante o " pull-out”

Pelas equagdes de equilibrio e considerando a forga de inércia da aeronave

obtém se a seguinte formula para o raio de curvatura da manobra.

2 2
e +1 :>R=—V—-
g-R g+(n-1)

Que para a velocidade de mergulho da aeronave de 48 m/s ¢ fator de carga de

n=

3,8, resulta numa trajetdria de raio de curvatura minimo de:
R=83m
Para velocidades menores podem ser feitas curvas com menores raios, porém
se a manobra for muito severa pode ocorrer o estol da aeronave, ao invés da falha
estrutural. Como por exemplo, na velocidade de 30 m/s (n=3), o raio de curvatura
dado pelo limite estrutural ¢ de cerca 32 m, enquanto que devido & sustentagio é

limitado a aproximadamente 45 m.
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3.2.4.2 Curva nivelada com inclinacéo lateral (“Correctly banked turn”)
Durante ¢ssa manobra o avido faz uma curva horizontal com velocidade

constante, conforme ilustrada na Figura 3-28.

2
Centripetal acceferation % =

Figura 3-28 - Cargas e acelera¢iio numa aeronave durante 0 "banked-tum"

Novamente considerando o equilibrio com forgas de inércia, obtém-se:

n=sec(p)=> g = arccos(%]

o
g - tan(g)

Tem-se entdo que para o avifio fazer essa curva nivelada na sua velocidade de

V2
tan()=——=> R =
g'R

cruzeiro de 32 m/s ¢ considerando fator de carga de 3,8. O seu dngulo de rolagem em
relagdo ao plano horizontal, e raio de curvatura valem:

¢ =75°

R=28m

3.2.5 Propriedades dos materiais

Nao se dispde de um banco de dados das propriedades dos materiais a serem
utilizados nesse projeto, e nfio sendo possivel realizar os ensaios para sua
determinagdo, adotou se o seguinte procedimento:

1- Busca pelo maior nimero de bibliografias e paginas na Internet onde eram

apresentados esses dados;

2- Comparagio entre os valores obtidos nessa pesquisa, tomando como base

a densidade do material;
3- Selegio de valores médios entre todos os levantados, de forma a se obter

resultados representativos.
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Com base nesse procedimento, foram determinadas as propriedades

apresentadas na Tabela 3-17.
Tabela 3-17 - Propriedades dos materizis utilizados

PROPRIEDADES ~
MATERIAL Ortogonal | Paralela & | Coeficiente
a fibra fibra de Poisson
Balsa Dura
Modulo de elasticidade 0,17 GPa| 5,30 GPa 0.23
Tensdo maxima (tracéo) 0,92 MPa | 21,03 MPa !
Tensdo maxima (compressdo) | 0,84 MPal 10,00 MPa
Balsa Macia
Mdbdulo de elasticidade 0,07 GPa} 228 GPa 0.23
Tenséo maxima (tragéo) 063MPa; 9,48 MPa '
Tensdo maxima {compresséo) 0,46 MPa| 3,45 MPa
Compensado "Lite-Ply"”
Médulo de elasticidade 12,4 GPa 0.20
Tens&o maxima (traco) 25,7 MPa ’
Tensao maxima (compresséo) 13,8 MPa
Fibra de Vidro *
Médulo de elasticidade 8,40 GPa | 31,50 GPa 0,19
Tensao maxima (tragéo) 40 MPa| 1020 MPa

* Vatores para fibra ja laminada com proporgéio de 60% de resina

Esses dados foram ufilizados nas comparagdes de tensdes obtidas no método

analitico, € também para o calculo em elementos finitos.

3.2.6 Diagramas dos esforcos atuantes na asa

Apos o desenvolvimento do envelope de vbo da aeronave, o préximo passo
para o dimensionamento das estruturas da asa ¢ determinar a distribui¢do de
carregamentos € esfor¢os ao longo da mesma.

A partir da analise do envelope de vdo, obtém-se os pontos para os quais as
estruturas da asa deverfio ser analisadas, de acordo com a Tabela 3-14 e a Tabela
3-15. Os pontos sdo utilizados no calculo das forgas atuantes nas asas.

As informagdes referentes aos coeficientes aerodindmicos € geometrias do
projeto foram obtidas de CEZE [5].

Primeiramente deve-se obter a forga de sustentagdio de acordo com a equagdo:

L=n-W,
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A partir da forga de sustentagio /. calculada, obtém-se o coeficiente de

sustentagdio da aeronave, C;:
2-L
p * V - lg
O coeficiente de sustentagdio, por sua vez, permite encontrar o dngulo de
ataque o da aeronave no ponto do envelope de voo em andlise, de acordo com:

o= CL “‘CLo

G

b4
-4

sendo C;, o coeficiente de sustentagio da acronave em angulo de ataque igual a
ZEro.

A partir do dngulo de ataque da acronave, encontra-se o coeficiente de arrasto
da asa, Cp, de acordo com CEZE [5]. A forca de arrasto D podera ser entdo calculada

de acordo com:
1
D==.p.V* -Cp -8
2
E importante ressaltar que as forgas de sustentagio e arrasto ndo sdo iguais as
forcas normal e na direg#o da corda que agem nas estruturas da acronave, uma vez

que aquelas ndo tém como referencial os eixos da aeronave, mas sim a diregdo do

escoamento, como podemos observar na Figura 3-29 a seguir;

L%t
V-. q TOW ANGLE O ATIALK

HOIY AXIS VERTIC AL

=
~m

V]
" V
i
« ! IHEGH ANGLE OF ATTACK
vIiT> ’

BOBY -AXIS FORCES

YERTICAL N= 1 COSa + D SINe
CHORDWISE C =1} C0Sa~ §. $INo

Figura 3-29 - Cilculo das forcas normal e na direcio da corda
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Assim, devem-se calcular as forgas normal (£'v) e na diregdo da corda (I'c), de

acordo com as equagdes:
Fy=L-cosa+D-senc
Fo=D-cosa-L-sena

Calculadas as forgas atuantes nas estruturas, deve-se entiio conhecer a
distribuicio das mesmas ao longo da asa.

RAYMER [13] apresenta o método semi-empirico de Schrenk para obtengio
da distribuigiio das forcas aerodinimicas ao longo da envergadura. Segundo este
método, a distribuicio tem uma forma que é a média da forma geometrica da asa e da
forma eliptica de mesma envergadura e 4rea. A area total sob a curva de sustentagio

deve ser igual a forga resultante de sustentacdo. Observe a Figura 3-30:

RECTANGULAR PLANFORM TAPERED PLANFORM
| e |

- FLANFORM SHAPE. N

(ARRISI SPANWISE
AVERALGE LIFT
LOAD

1]

SPANMWISE,
(%] 4]
LUOAD

Figura 3-30 - Método de Schrenk para distribuiciio de carregamentos

Segundo RAYMER, verifica-se que em asas com afilamento proximo de 0,45
—que ¢ o caso da aeronave Apoena — a distribuigsio de sustentagdo se aproxima muito

da distribui¢3o eliptica, como pode ser observado na Figura 3-31.



54

ELLIFTIC LOABING

TATER RATR)
A= LD

L]
A=0

SPAN LOCATION LIFT
MEAN LIFT
o
T

4 F

a2k

9 » & & 2 'l L !
'y 2 K E) E S 5
ROOT SPANLOCATION nue

Figura 3-31 - Distribuicfio de carregamentos para diversos valores de afilamento

Desta forma, foi adotada como simplificagio bastante coerente que a

distribuigdo de carregamentos aerodindmicos na asa é eliptica.

bi

Figura 3-32 - Sistema de coordenadas

Tomando o sistema de coordenadas apresentado na Figura 3-32, pode-se
desenvolver as equagdes que representam a distribuic#o de carregamento eliptica, de
acordo com RAYMER [13]:

2-pY’
9= Yt - 1—(—;}) -

b | o
IA
~
A

b | o
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onde:

_4 kK (F5) ou _ 4k (FS),

qm&x E‘b 3

mix

m-b
F.S. éofatorde seguranga iguala 1.5;

b € a envergadura.

A coordenada da resultante () pode ser obtida através de:

Ye=——

6.7
Pode-se também determinar o carregamento em momento de arfagem da asa
nas regides do aileron e flape em funcio da coordenada y, respectivamente a partir

das equacdes:

1
MyDai =50V -y - ofy)-dS

1
MoO) pipea =52V Cppy, - ey)-dS

Obtidos os carregamentos, prossegue-se com o célculo dos esforgos
solicitantes nas estruturas da asa. Foram construidos os diagramas de forca cortante
em z e X (Vz e Vx), assim como os momentos fletores em torno dos eixos x e z (Mx
e Mz), além do diagrama de momento torgor (Ty).

Foi considerada como condigiio de contorno um engaste no centro da asa, ou
seja, em sua fixagdo a fuselagem.

A obtenciio dos esforgos cortantes foi realizada através da integragio
numerica do carregamento ao longo da asa, de acordo com a equacio que segue,
extraida de BEER [4].

V(»)=[q(y)-dy
Por sua vez, os momentos fletores foram obtidos através também da
integragdo numeérica dos esforcos cortantes:
M) =[V(y)-ay
O resultado dos calculos de carregamentos e esforgos solicitantes realizados

para cada uma das condigBes criticas de véo estabelecidas na segio 3.2.3 sdo
apresentados separadamente no ANEXO B — Diagramas dos carregamentos na asa.
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Também ¢ apresentada uma anlise para o caso de um carregamento especial,
no qual duas pessoas transportam a aeronave em peso maximo, segurando-a pelas
pontas das asas. Neste caso, ¢ assumido a hipétese de méaxima aceleracfio vertical

equivalente a 2g e fator de seguranga de 1,5, conforme a Figura 3-33.

Figura 3-33 - Caso especial de carregamento na asa

Neste caso as forgas nas extremidades das asas ficam:

2-F=W-n(F8) = F:M
A cortante na dire¢do Z da estrutura serd dada por;

Vz(y)=F
Surgira, portanto, um momento fletor em relagfio ao eixo x igual a:
Mx(y)=F-y

3.2.7 Analise estrutural da asa através do método analitico

Obtidos os diagramas de esforgos atuantes nas estruturas das asas, € possivel
partir para uma analise estrutural preliminar da mesma.

As equagdes analiticas para a analise das tensdes na asa foram implementadas
¢m um programa de calculo com o intuito de possibilitar, de forma mais agil, a
andlise de todas as condigdes de carregamento exigidas por regulamento. O
programa também teve como objetivo possibilitar que as anélises pudessem ser
rapidamente realizadas novamente, caso houvesse alguma mudanga nos pardmetros
principais no decorrer do projeto. Outra vantagem deste programa de calculo foi a
possibilidade de se analisar o efeito de algumas modificagdes estruturais, buscando-

se 0 projeto estrutural mais eficiente em termos de peso.
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O programa aplica as equacgdes da resisténcia dos materiais admitindo a
hipotese de pequenas deformagdes. Esta hipétese ¢ bastante coerente considerando-
$¢ 0 comportamento fragil dos materiais utilizados nas estruturas da acronave.

Como entrada para o programa de calculo, sio fornecidos os momentos
fletores e torgores atuantes na estrutura ao longo da envergadura, conforme
calculados na segdo 3.2.6 e estiio apresentados no ANEXO B — Diagramas dos
carregamentos na asa.

Devido s variagdes nas propriedades geométricas e nos esforgos ao longo da
envergadura da asa, esta foi dividida em 50 se¢des iransversais e os calculos foram
realizados para cada uma destas seges.

Os procedimentos de célculo em cada uma destas 50 se¢les € o seguinte,

Inicialmente foi determinado o sistema de coordenadas em que seriam
realizados os cdlculos. Determinou-se que este sistema seria 0 mesmo que o utilizado
como referéncia para as forcas e momentos aerodindmicos, o qual também ¢é
utilizado como referéncia padréio para o calculo dos coeficientes aerodindmicos,

E importante salientar que para os calculos foi considerada apenas a segiio
continua estrutural, sendo desconsiderada a parcela do perfil que possui estruturas de

flape ¢ ailerons. Observe na Figura 3-34.

807062

Figura 3-34 - Sistema de coordenadas de referéncia

Foram calculadas as parcelas de momentos de inércia Ixx e Jzze o produto

de inércia Ixz das vigas, de acordo com as equagdes extraidas de BEER [4]:
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_ b'h3 2
Ixx(vigas) = Z —-E»+b-h~zc

vigas

L b'h3 2
Izz(vigas) = Z —12—+l’)o/’z‘xc ,

vigas

Ixz(vigas) = Z(b hex,-z,)

vigas
onde: x, é a coordenada do centro de inéreia da viga no eixo X;
z, ¢ a coordenada do centro de inércia da viga no eixo z;

b ¢ a dimensdo da base;
h € a dimenszo da altura.

Também foram calculadas as parcelas dos momentos e produto de inéreia
relativas ao revestimento. Este caloulo foi realizado de maneira numeérica através da
discretizagdo do revestimento €m pequenos trechos retos com espessura t das chapas
de madeira ¢ a soma da contribuigfio de todos esses elementos. Os elementos foram
determinados a partir da unido de dois pontos adjacentes do perfil, de coordenadas
(x,2z). Observe ag equagdes:

d= \/(‘xm —'xi)z +(Z,-+1 _zi)z

2
Iex(chapas) =3 d -+ - [Z,- + _(z,.+12- 2) ]

.
Izz(chapas) = Z d-t- [x.- + (xi+12_ X, )]

Ixz(chapas) = Zd .- [ X, + L"fm_z‘“_x_;)J -[z, N (zmz-— z, )J

Os momentos totais de inéreia, assim como o produto de inércia, foram
calculados a partir da soma dos momentos devido s vigas € ao revestimento.
Verifica-se que ambas as parcelas tem participagso igualmente importante, n#o
podendo ser desconsiderada nenhuma delas. Observe o resultado dos momentos de
inércia e do produto de inéreia ao longo da envergadura nas Figura 3-35, Figura 3-36
e Figura 3-37. Esses resultados sdio para a estruturg com as longarinas principais de

dimensées 17 x 17



Figura 3-36 -

Momenito de Inércia ixx das vigas, chapeamento e {otaf

4.00E-06

X 1”)

|

Figura 3-37 -

Envergadura y {m)
Momento de inéreia Izz a0 longo da envergadura (longarina 17 x 1)
Produio de inércia Ixz das vigas, chapeamento e fotal
4.00E-G7
300507 ‘\\
—Viges
| ==~ chapas
= Tirtml

Envergadura y {m)

Produto de inércia Ixz a0 longo da envergadura (longarina 1" x 1™
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Em seguida foram calculadas as tensdes normais maximas na estrutura, Para
isto, foram calculadas as tensées em todos os pontos que definem o perfii, por serem
cstes 0s pontos externos na estrutura € que, por este motivo, sofrem as maiores
tensOes de tragio ¢ compressio. A equagiio a seguir, obtida em BEER, foi entio
aplicada para cada um destes pontos (x,2):

d~x-1 —x-I_+z-1
o_y:z 2z zﬂ. B x XX zzﬂ_Mz
IXI-IZZ _Iﬂ '[X.X'-]ZZ . IXZ

Além das tensdes de tragdo, também surgem tenses de cisalhamento devido
a atuacio do momento de torgdo. Para o calculo destas tensGes, admitimos que a
principal estrutura resistente aos esforgos de torgdo € o revestimento que existe em
toda a superficie da asa e a aima que liga as duas longarinas principais.

Conforme o proposto por MEGSON [11], o momento torgor divide-se entre
as células da se¢fio da asa, ocasionando um fluxo de cisalhamento g, em cada uma
delas.

A relacdo entre o momento torgor T aplicado a um eixo de se¢do vazada e o
fluxo de cisalhamento g na parede do eixo, & expressa por:

T'=2.q-4,
onde: ¢g=1-¢
A ¢ a drea limitada pela linha central da segdo transversal da parede, de

acordo com a Figura 3-38.

z'/.‘A

Figura 3-38 - Area limitada pela linha central da seqfio transversal
A drea 4 foi determinada através da integragfio numérica das pequenas areas
trapezoidais contidas entre dois pontos adjacentes do perfil ¢ o eixo %, de acordo com
a equagdo:

A= 2 ﬂzl[+lzi+1l)'|x: —xf+ll

cdluly 2
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Figura 3-39 - Distribuicfio do fluxo de cisalhamento na secio

Entdo, para uma segdo de asa com duas células, como o caso do Apoena,

apresentado na Figura 3-39, temos a seguinte expressio para 0 momento torgor;

T:‘iz'qi -A,.
i=l

Por se tratar de uma estrutura hiperestitica, precisa-se encontrar um sistema
de equages para determinar os valores de cisalhamento, utiliza-se as equacgdes de
energia complementar, e obtém-se o seguinte sistema de equagdes descrito por

MEGSON (11}, cujas varidveis sio 4> 4.¢ B (dngulo de torgdo por unidade de

comprimento).
2-q -4 +2-q,-4,=T
4§ & 9'2 j——»ZGﬁ' 0
AE célulnt 4 l parede
e R Sl L _2.6.8=0
A2 céhffaz 2 paide
Chamando:
ds ds
K =4 Sty [ =
célula2 parede
ds ds
K2=A2 § T'i'Al' I "t—'
cétulal parede
Obtém-se
: rK,
N3 K 4, K,)
T-K,
=7 (4K, +4,-K,)
G- p= 1 ds

A+A2 it £
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E conseqiientemente as tensdes de cisalhamento para os pontos do perfil.

Obtidas as tenses atuantes em cada ponto de cada se¢do transversal da
estrutura, foram calculadas as tensdes principais nestes pontos. Observando as
caracteristicas das tensdes podemos constatar que se trata de um caso de estado plano

de tensdes pela existéncia apenas das tensdes o,eT,,.

A partir destas informagdes, podemos tragar o circulo de Mohr referente a0
ponto em estudo, conforme apresentado na Figura 3-40.

1)
3 L
' ]
a, M
»- o o i
{
4 -
O B8 A ¥
(Y E o
E
L e

Figura 3-40 - Circulo de Mohr
A partir do circulo de Mohr é possivel determinar as tensdes méxima o, e

minima o, atuantes naquele ponto, de acordo com as equacles extraidas de BEER

[4], apresentadas a seguir:
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Apés a obtengdio das tensdes mdximas e minimas em cada ponto da seciio
transversal, foram determinadas a maior tensfio mixima ¢ a menor tensdo minima
dentre todos os pontos de cada se¢do. Estas tensdes em cada secio foram entio
registradas em grafico para as 50 segdes analisadas ao longo da envergadura e estiio
apresentadas nos anexos C.1. para a longarina principal com dimensées de 17x 17,
C.2. para a longarina principal com dimensdes de 17x %4~ ¢ C.3. para a longarina
principal com dimensdes de 1”x ¥, Nestes anexos s#o apresentados os resultados
das andlises realizadas para cada uma das condigdes de carregamento exigidas pelo
regulamento.

Para concluir 2 andlise foi necessdrio que se estabelecesse um critério de
falha, de forma que se pudesse concluir se as estruturas resistiam ou n#o aos
carregamentos.

O critério escolhido para a andlise foi o critério de Coulomb, pois este & o
mais adequado em relagio aos materiais que sfio utilizados nas estruturas das asas,
caracterizados pela fratura fragil.

De acordo com este critério, um componente estrutural se rompe quando a
maxima tensdo normal atuante atinge o valor da tensdo lltima &, , obtida por meio
de um ensaio de tragfio em corpo de prova do mesmo material, conforme apresentado
por BEER [4]. Assim, o componente estrutural se encontra em situagdo de seguranca
enquanto os valores absolutos das tensdes principais o,, € o,, forem ambos
menores que o, .

O critério da méxima tens#o normal pode ser expresso graficamente como
indica a Figura 3-41. Marcando os valores de o,,, € &,,,, localizamos um ponto

que, se estiver dentro da 4rea do quadrado representado, indica que o elemento
estrutural tem seguranga. Se o ponto estiver fora dessa area, o elemento estrutural se

rompe.
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-1 1l

Figura 3-41 - Critério de Coulomb
A partir desta defini¢io, pode-se estabelecer também um fator de seguranga

para a tensdo, definido como:

FS.= mt’n{—o‘&, Ja' ',}

amd'x o-min l

Os valores para o fator de seguranga ao longo da envergadura também estio
apresentados nos anexos C.1. para a longarina principal com dimensées de 17x 17,
C.2. para a longarina principal com dimensdes de 17x %” e C.3. para a longarina
principal com dimensdes de 17x %" E importante salientar que o fator de seguranca
de 1,5 exigido j4 foi aplicado aos carregamentos, o que significa que ndo ha a

necessidade de fatores de seguranga adicionais.

3.2.8 Simulacdo da estrutura da asa em elementos finitos

Em paralelo ao cdlculo analitico das tensdes na estrutura da asa, foi
desenvolvido um modelo para simulagiio em elementos finitos através do programa
ANSYS 8.0,

O procedimento utilizado, dados necessarios, modelagem e elaboragiio da
malha sfo apresentados nessa scglio. Além disso, fambém ¢ apresentado a

comparagéo com os resultados analiticos da segdo 3.2.7.
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3.2.8.1 Modelo geométrico

O modelo foi primeiramente elaborado a partir de um desenho tridimensional
das longarinas e nervuras no programa de CAD, como apresentado Figura 3-42
Esse desenho, feito exclusivamente de linhas, foi exportado para o programa ANSYS
no formato IGES e pode ser visualizado na Figura 3-43.

Figura 3-43 - Modelo geométrico de linhas no programa ANSYS

Tendo 0 modelo geométrico da estrutura, partiu-se entdo para a defini¢io dos
outros pardmetros do programa.

3.2.8.2 Tipos de elementos e definiciio de suas constantes ‘
O modelo foi construido com elementos uni e bidimensionais, adequados para

a andlise em questfo. Os elementos utilizados foram os apresentados na Tabela 3-18. ‘




Tabela 3-18 - Elementos utilizados

Numero do m
hstento Tipe Nome Modclo
1 Viga BEAM4 3D Elastic
2 Chapa | SHELL63 | Elastic 4 nodes
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As longarinas foram modeladas com elementos de viga, que descrevem o

comportamento a flexio delas. Para o revestimento, as nervuras e a alma da

longarina principal, foi utilizado o elemento de chapa. Ambos elementos foram

escolhidos por possuirem comportamento eldstico e tridimensional.

Apbs a definigdo dos elementos, foram inseridas as caracteristicas das segles

dos elementos estruturais, conforme apresentado na Tabela 3-19 para as vigas € na

Tabela 3-20 para as chapas.
Tabela 3-19 - Constantes das vigas

Nimero ¢ nome | Espessura | Espessura Area 4 4 4
da constante emZ(m) | emY (m) {m*) Izz (') | Tyy (') | Ixx (m’)
1 - Bordo de 0,0127 0,0127 | 1,61.10% | 2,17.10° | 2,17.10° | 4,34.10”

atagque
2 - Longarinas 0,0254 00127 | 3,210 | 434107 | 1,73.10% | 2.17.10°
principais

3 — Longarinas 00254 | 000635 | 1,61.10" | 589.10° | 867.10° | 9.26.10°

secundarias

Através das dimensBes das longarinas foram calculados os pardmetros

apresentados na Tabela 3-19 acima que servem como constantes para os elementos

de vigas localizados nas linhas das longarinas. O sistema de coordenadas & o

apresentado na Figura 3-43, onde o eixo x ¢ paralelo ao comprimento da asa, 0 z na
dire¢do paralela & corda e o0 y vertical para cima.

Tabela 3-20 - Constantes das chapas

) Espessura | Espessura | Espessura | Espessura
Numero e nome da constante né I (m) né J (m) 16 K (m) 16 L (m)
4 — Revestimento em balsa 1.10° 1.107 1.167 1.10%
5 — Nervuras de “Lite ply” 3,125.10° | 312510 | 3,125.10° ] 3,125.10°

Como constantes para os elementos de chapa s6 é necessario inserir a

espessura em cada né do elemento, entfio para cada tipo de estrutura nesse formato

foi criada uma referéncia de espessura, conforme apresentado na Tabela 3-20.
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3.2.8.3 Propriedade dos materiais
Foram utilizadas as propriedades dos materiais apresentadas na Tabela
3-21.Conforme discutido na segfio 3.2.5.

Tabela 3-21 - Propriedades dos materiais

Niamero ¢ nome Médulo de Coeficiente de
do material Elasticidade (Pa) Poisson
1 — Balsa 53.10° 0,23
2 — “Lite ply” 12,4.10° 0,30

3.2.8.4 Geracio da matha

Depois de definidos todos esses parametros, foi possivel relacionar cada
elemento estrutural as suas propriedades e iniciar 2 geraciio da malha.

Imicialmente foi criada a malha das longarinas, com o elemento 1 (viga), €
propriedades da segio conforme apresentado na Tabela 3-19. Apds foram definidas
as malhas nas nervuras ¢ alma que liga as duas longarinas principais, ambas com
elementos de chapa, ¢ propriedades dos materiais, como apresentado na Tabela 3-20.

O resultado dessa essa etapa pode ser visualizado na Figura 3-44.

Figura 3-44 - Malha das longarinas, nervuras e alma das lengarinas principais

A etapa seguinte foi construir a malha para o revestimento da asa, isso foi
realizado utilizando elementos de chapa, ¢ propriedades da balsa. Entfo a malha
pronta ficou como apresentada na Figura 3-45.
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Figura 3-45 - Vistas da malha da asa

3.2.8.5 Condigdes de contorno

Com a malha completa, aplicou-se como condigdio de contorno o caso critico,
como apresentado no item 3.2.6, que é o carregamento devido ao transporte da
aeronave.

Como se trata de uma estrutura simétrica, com carregamento simétrico, foi
aplicada como condigdo de contorno um engaste na raiz da asa, e forgas aplicadas na
regidio da longarina principal da ponta da asa, conforme apresentado nas Figura 3-46

e Figura 3-47.
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4

Figura 3-46 - Vista frontal das condic¢des de contorno

Figura 3-47 - Vista isoméirica das condi¢Ges de contorno

3.2.8.6 Resultados

Terminado todos os passos descritos foi simuladc o modelo apresentado
numa analise estatica, cujos resultados de tenses obtidos na forma grafica estdo
apresentadas no ANEXO D — RESULTADOS DA ANALISE EM ELEMENTOS
FINITOS.

Verificando as tensGes nos elementos através do programa foi possivel obter

os seguintes resultados como tensdes maxima ¢ minima.

o, =-9,74MPa
G =9,59 MPa

Também foram obtidas através do uso dos elementos finitos os
deslocamentos e rotagdes das estruturas que compdem a asa, conforme imagens
também apresentadas no ANEXO D. O deslocamento méximo obtido na ponta da asa
28,7 mm.
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3.2.9 Dimensionamento da longarina

A partir das andlises estruturais da asa, tanto a numérica quanto a analitica,
pudemos realizar o dimensionamento das duas longarinas principais da mesma,
localizadas a 25% da corda a partir do bordo de ataque, uma delas rente ao
revestimento superior e a outra ao inferior.

A observagdo das analises a partir das diversas condigdes de carregamento
mostrou que a mais critica destas condigdes € aquela em que a acronave ¢ levantada
pelas pontas das asas, condigdo a partir da qual foi realizado entio o
dimensionamento da longarina. As Figura 3-48 e Figura 3-49 ilustram a distribuigdo

de esforgos provocadas por esta condigio de carregamento.

Esforgos solicitantes - Cortante na diregdo Z x envergadura

a0

500

400

300

200

o]

Cortante na diregio do eixo z (N)

-5 -1 05 o 05 1 15
Envergadura y {m)

Figura 3-48 - Cortante na diregfio do eixo Z

Esforgos solicitantes - Momento fletor et X X envergadura

]

800
LI

00

Momento fletor no eixo X (N.m)
-,
8
ra

Envergadura y {m)

RS
-,
L]
g

Figura 3-49 - Momento fletor ne eixo X

Realizaram-se as andlises com trés diferentes dimensdes da segfio transversal
da longarina, sendo elas: 17 x 17, 1” x 147, 1 x %™(largura x altura). Para cada uma

delas foram construidos os graficos da margem de seguranca da tensio em funggo da
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posicdo ao longo da envergadura, conforme apresentado nas Figura 3-50, Figura 3-51

e Figura 3-52,
Margem de Seguranga na tensfo pelo critério de Coulomb T
5-
45 3
4]
g 35
= 3
g 26
L]
H 2
E S 15 ——
S S
65
-1.8 -1 -0 0 Dg '; 1.5
l_ Envergadura y {m) J

Figura 3-50 - Margem de seguranga ao longo da envergadura (longarina 17 x 1)

F Margem de seguranga na tensio pelo critério de Coulomb —l

&

Fator de sequranga

|_ | | Envergadura y fm)

Figura 3-51 - Margem de seguranca ao longo da envergadura (longarina 1”7 x %4 )

Margem de seguranga na tensdo peio critério de Coulomb

&
45
4
E. 35
g s
] 25
']
= z
5 " /
bd \\\ ; =
\_ 1 __,_./
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-1.6 -'i 08 o 08 '; 15
,_ Envergadura y {m)

Figura 3-52 - Margem de seguranca ao longo da envergadura (longarina 1" x ¥ »)
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E importante lembrar que o fator de seguranca de 1,5 no carregamento,
exigido por regulamento, ja foi aplicado, o que significa que a margem de seguranga
1 na tensdio pode ser admitido. Observa-se também, a partir dos graficos de margem
de seguranga na tensdio, que a segdo critica para as estruturas da asa é o seu plano de
simetria.

As dimensdes da sego transversal das longarinas escolhidas sdo de 17 x 47,
pois esta € a menor dimensfio que resiste ao carregamento, ou seja, possui 0 menor
peso estrutural possivel.

As tensOes criticas na asa com estas longarinas foram obtidas de forma
analitica (Figura 3-53 e Figura 3-54) ¢ numérica (Figura 3-55 e Figura 3-56). As
maximas ¢ minimas tensdes ocorrem no plano de simetria da longarina, sendo que os
valores de tensfio minima atingem -10,0 MPa (analitico) ou -9,7MPa (numérico),
limite de ruptura do material na compressfio. As tenses maximas de 10,01 MPa
(analitico) ou 9,59 MPa (numérico) nfio sdo criticas, pois o limite de ruptura do

material em tracdo ¢ de 21,0 MPa.

T _ 7

Tensdes principais maximas (c1) nas se¢des ao longo da

envergadura

l 1.20E407

Q

g

on
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E a 8.00E+06 -

" — [
k-

- ]
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: |
- 2.00E+06

]
l . %GBE*GS—L———

-5 -1 05 o 05 1 15
Envergadura y {m)

Figura 3-53 - Tensdes principais msiximas ao longo da envergadura



Tensdes principals minimas {02) nas se¢des ao longo da
envergadura

15

A
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Figura 3-54 - Tensies principais minimas ao longe da envergadura

HODAL SQLUTION

3TEP=]

SUB =1

TIHE=L

51 (AVG)
DHX =.028669
SHN =-15666
SHX =.223E+08

-15666 «494E+07 - S90E+07 L 143E+Q8 < 198E401
- 246EH17 - T42EH7 + 124E+08 »173E+08 . 223E+08

Figura 3-55 - Tensdes maximas na asa
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NODAL SOLUTION

ATEP=1
3UB =1
TIHE=1
53 {AVG)
bEX =.028669

5NN ~-.226E+DB
SHX =43837

.2z68+08

=, 175R+048

NOAF 24 2005
22:04:03

=~ 125E+08 = T49%+07 . Z47E
-. 150%+0¢ -. LOOE+O8 -. 4982407 43537

Figura 3-56 - Tensées minimas na asa
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4 RESULTADOS E CONCLUSOES

O trabalho realizado desenvolveu uma primeira concepgfio das estruturas do
Apoena, incluindo as configuragdes estruturais da fuselagem, asa, trem de pouso e
cauda.

Optou-se, por ser esta a melhor alternativa, pelas configuracbes de casca —
cavernas ¢ reforgadores para a fuselagem e por longarinas e nervuras para a asa. Os
materiais selecionados foram a balsa dura, a ser utilizada nas longarinas, bordo de
ataque da asa e reforgadores da fuselagem; a balsa macia, a ser utilizada no
revestimento de toda a estrutura; o compensado “lite-ply” para as nervuras e
cavernas; a fibra de vidro para o trem de pouso ¢ 0 ago a ser empregado na beqguilha
€ eiXos.

A alocagio dos componentes se deu de forma satisfatéria, atendendo aos
requisitos de facilidade de acesso/manuseio, protegdo contra riscos de maiores perdas
em caso de queda, linha livie de visada para as cdmeras, minimizacio da
interferéncia eletromagnética e posicionamento do C.G. em local adequado para a
estabilidade da aeronave.

A configuragdio do trem de pouso adotada foi a convencional. Esta
configuracio teve preferéncia devido aos problemas de linha de visada das cimeras
que ocorriam na utilizagdo da configuragéio do tipo triciclo, inicialmente cogitada.
Além deste fator, outros fatores influenciaram nesta decisdo, tais como: ser esta
configuragdo a mais adequada & decolagem e pouso em terrenos irregulares, além de
ser mais leve, apresentar menor arrasto parasita e permitir maior distdncia da hélice
ao solo.

O trabalho conceitual resulton em um modelo CAD em Microstation 8.1, o
qual, utilizado em conjunto com uma planilha desenvolvida em Excel, permitiu que
fosse determinado o posicionamento do C.G. da aeronave, bem como a modificagio
na alocagio dos componentes de forma a atender os requisitos de estabilidade. Essas
analises foram realizadas para diversas condigdes de carga util ¢ demonstraram que
para a configuragio completa de equipamentos foi necessaria a adi¢do de uma massa
de balanceamento na extremidade da cauda de aproximadamente 314g, enquanto
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que, para a configuracfo de acronave vazia, ndo foi necessania a adi¢do de massa de
balanceamento.

O modelo em CAD possibilitou estimar a massa total em 32 kg, destes 8§ kg
sdo de peso estrutural, 14 kg de equipamentos, 4 kg de combustivel e 6 kg de carga
util maxima.

Para a cauda foi escolhida a configuragio do tipo convencional pelas suas
vantagens estruturais, além de sua maior adequacio ao projeto de estabilidade.

Também foi desenvolvida neste trabatho, ja no projete preliminar, a pesquisa
¢ elaboragdo de um banco de dados das propriedades dos materiais necessarias s
analises estruturais, baseado no maior niumero de fontes possivel. Assim obteve-se
valores mais representativos para as propriedades (tanto em tragdo como em
compressdo) de tensdo de ruptura, médulo de elasticidade e coeficiente de Poisson
para os materiais: balsa macia, balsa dura, compensado “lite-ply” e fibra de vidro.

Além disso, o projeto preliminar foi dedicado ao desenvolvimento de uma
analise de carregamentos completa, baseada no regulamento FAR23C, a qual incluiu
carregamentos no ar e em solo, além de condigdes de carregamentos envolvidas no
transporte do Apoena que, apesar de ndo constar no regulamento, foram consideradas
importantes para este projeto.

Os carregamentos foram utilizados para determinar, ao longo das segdes da
asa, 0s esfor¢os de momentos fletores, momentos torgores e esforgos cortantes.

As estruturas da asa foram entfio analisadas através dos métodos analitico
(implementado no Excel) e numérico (implementado através do ANSYS 8.0). As
analises demonstraram, com uma diferenca percentual aproximada de 4% entre elas,
que a condicdo de carregamento critica para as estruturas da asa é a condigio de
transporte da aeronave pelas pontas das asas. Nesta condi¢do, ja se considerando o
fator de seguranca de 1,5 exigido no regulamento, os valores de tensio minima
atingem -10,0 MPa (analitico) ou -9,7MPa (numérico), equivalente ao limite de
ruptura do material na compressdo. As tensdes maximas de 10,01 MPa (analitico) ou
9,59 MPa (numérico) néo sdo criticas, pois o limite de ruptura do material em tragio
éde 21,0 MPa.

Estes valores de tensdo ocorrem quando consideradas as dimensfes de

largura x altura de 1” x '2” nas longarinas principais, dimensdes estas que foram
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escolhidas dentre as outras duas (1”7 x 1”7 ¢ 1” x 4”) por apresentarem o0s menores
valores ainda adequados ao projeto, minimizando o peso estrutural.

Observa-se também que, em todas as condig8es de carregamentos analisadas,
as tensOes minimas na longarina ocorrerio na raiz da asa, ou seja, em seu plano de

simetria.
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5 CONSIDERACOES FINAIS

O trabalho realizado atingiu seu objetivo de forma muito satisfatoria no que
diz respeito & definigio de requisitos e anélise de viabilidade, assim como na
realizagdo de um projeto conceitual bastante adequado tanto em termos de eficiéncia
estrutural como na disposi¢io dos equipamentos e carga util, que permitiram o
posicionamento de C.G. sem a necessidade de grandes massas de balanceamento.

As definigbes em termos de configuragio das empenagens ¢ sistema de
aterrissagem também foram analisadas detalhadamente, para a melhor opgio de
configuracio para a acronave Apoena.

Em relagio ao projeto preliminar, o primeiro desafio superado com €xito foi a
determinagfio das propriedades dos materiais utilizados, apesar da existéncia de
poucos dados sobre este assunto. Entretanto, devido 2 variabilidade dos valores das
propriedades que podem ser enconiradas em diferentes fabricantes de madeira ou em
diferentes processos de laminagio de fibra, seria mais adequado que fossem
estudadas as propriedades dos materiais de fabricantes especificos 0s quais serdo
utilizados na fabricagdo, além de se determinarem propriedades de laminados que
tenham sido fabricados a partir de procedimentos de fabricag#o padronizados.

O projeto preliminar das estruturas da asa também foi satisfatério, & medida
que forneceu resultados compativeis com os requeridos paralelamente & minimizacio
do peso estrutural. As anélises realizadas mostraram-se bastante coerentes gragas &
utilizagiio de duas formas de célculo: através do método analitico e do numérico, as
quais apresentaram resultados compativeis,

Por fim, pode-se acrescentar que o trabalho tem ainda pontos a serem
desenvolvidos, os quais consistem no projeto preliminar e minimizagdo do peso
estrutural da fuselagem, empenagens e sistema de aterrissagem.

Posteriormente, seria necessario realizar um cuidadoso projeto de detalhes
objetivando a fabricagdo do protétipo do Apoena, que nio fez parte do escopo deste
trabalho.



79

ANEXO A — Estruturas encontradas em plantas

A estrutura de asa das Fig. 1 e Fig. 2 foram retiradas de uma planta do
aeromodelo de um Cessna AG-Wagon, de [7]. As plantas estio fora de escala, e so

somente ilustrativas do tipo de estrutura.
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Fig. 1 - Estrutura da asa do aeromodelo Cessna



80

A estrutura de asa da Fig. 3 foi encontrada num aeromodelo Shark 35, de {71
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Fig. 3 - Estrutura de asa do aeromodelo Shark 35
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A estrutura de asa observada na Fig. 4 pertence ao aeromodelo North

American AT6 “Texan”, de [7].
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Fig. 4 - Estrutura de asa do aeromodelo “Texan”
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ANEXO B - Diagramas dos carregamentos na asa

1. Caso A — Manobra; V=33.6 my/s; n=+3.8 {flapes nfio acionados)

Distribuigda de carregamento nermal x envergadura

Catregamento normal qh(y} (Nim)

l_ - Envergadura y(im)

Fig. 5 - Distribuicio de carregamento normal qN(y)

Pistribuigio da carregamento na diregio da corda x envergadura
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8
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=
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Envergadura y (m)

Fig. 6 - Distribuicfio de carregamento na diregio da corda gC(y)

I_ Esforgos solicitantes - Cortante na diregiio Zx envergadura

Cortante na direcio do elxo z {N}
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Fig. 7 - Cortante na direcio do eixo Z



Cortante oa direcho do sixo X N

Esforgos solicitantes - Cortante na diregio X x envergadura
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Fig. 8 - Cortante na dire¢fio do eixo X

Momento fletor no elxo X (N.m)
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Esforgos solicitantes - Momento fietor em X x envergadurs
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Envergadura y{m)

Fig. 9 - Momento fletor no eixo X

Momante fator no eixo Z {N.m)

Esforgos solicitantes - Momento fletor em Z % envergadura
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Envergadura y {m}

Fig. 10 - Momento fletor no eixo Z
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Esforcos solicitantes - Momento torgor em Y x envergadura
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Fig. 11 - Momento torgor no eixo Y

2. Caso G — Manobra: V=30.7 m/s; n=-1.9 { flapes ndo acionados)

Distribuigho de carregamento normal x envergadura
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Fig. 12 - Distribuigiio de carregamento normal gN(y)

Distribuigdo de carregamanto na diregac da corda x envergadura
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Fig. 13 - Distribuiciio de carregamento na direciio da corda qC(y)




Esforgos solicitantes - Cortante na diregiio Z x envergadura
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Fig. 14 - Cortante na direcfio do eixo Z
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Fig. 15 - Cortante na dire¢iio do eixo Y
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15 -1 05 / 15

£
z2
]
2
[
2
%
2

Fig. 16 - Momento fletor no eixo X
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Esforgos solicitantes - Momento fletor em Z x envergadura

Momento fistor no elko Z {N,m}
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Fig. 17 - Momento fletor no eixo Z

Esforgos selicitantes - Momento torgor em Y x envergadura
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Fig. 18 - Momento torgor no eixo Y

3. Caso D — Manobra; V=48.0 m/s: n=+3.8 (flapes nio acionados)
1

Distribuigiio de carregamento nomal x envergadura
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Fig. 19 - Distribui¢io de carregamento normal qN(y)




Caragamento na direcic da cordn

Distribuigdio de carregarnento na direglio da corda x envergadura
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Fig. 20 - Distribuiciio de carregamento na diregdo da corda qC(y)

Esforgos solicitantes - Corlante na diregio Z x envergadura
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Fig. 21 - Cortante na direcsio do eixo Z
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Fig. 22 - Cortante na diregio do eixo X
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Esforgos solicitantes - Momento fletor em X x envergadura

a0
E
z
»
g
k]
g
£
-3

1.5 0.5 L 15

Envergadura y{m) _J

Fig, 23 - Momento fletor no eixo X
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Fig. 24 - Momente fletor no eixo Z
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Fig. 25 - Momento torcor no eixo Y
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4. Caso E — Manobra; V=48.0 m/s; n=-19 ( flapes nfio acionados)

Distribuicdo de carregaments norms| x envargadusa
45 a a5 : s 1 18

- 0
5 ~109
=

480 4
3
4 200
; =
2 b
g 0.
3 = -

h\_\‘ﬂh#/f
50 )
Envesgadura y {m) ’

Fig. 26 - Distribuigfio de carregamento normal gN(y)

Distribuigio d carregamento na diregio da corda x envergadura
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Fig. 27 - Distribuiciio de carregamento na direcdo da corda qU(y)
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Fig. 28 - Cortante na dire¢io do eixo Z



Cortante na dirsglio do eixe X (N}
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Fig, 29 - Cortante na direcfo do eixo X
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Fig. 30 - Momento fletor no eixo X
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Fig. 31 - Momento fletor no eixo Z

90



Esforgos solicitantes - Momento torgor em Y x envergadura —’
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Fig, 32 - Momento torgor no eixo Y

5. Caso H — Manobra; V=17.3 m/s; n=+1.9 (flapes acionados)

Distribuigio de carregamento normal x envergadura
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Fig. 33 - Distribuicao de tarregamento normal qN(y)
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Fig. 34 - Distribui¢fio de carregamento na direcdio da corda qCey)
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Fig. 35 - Cortante na direciio do eixo Z
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Fig. 36 - Cortante na direciio do eixo X
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Fig. 37 - Momento fletor no eixo X
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Esforgos solicitantes - Momento fletor em Z x envergadura

Memanto flstor nto sixo Z {N.m)

Envergadura y{m)

Fig, 38 - Momento fletor no eixo Z
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Fig. 39 - Momento torgor no eixo Y

6. Caso I - Manobra; V=32.0 m/s. n=+1.9 ( flapes acionados)

Distribuigio de carragamento normal x envergadura
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Fig. 40 - Distribuicdo de carregamento normal gN(y)
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Carregamento na diregke ds corda

Fig. 41 - Distribui¢iio de carvegamento na direcio da corda qC(y)
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Fig. 43 - Cortante na direcfio do eixo X
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Esforgos solicitantes - Momento fetor em X x envergadura
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Fig. 44 - Momento fletor no eixo X
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Fig. 45 - Momento fletor no eixo Z
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Fig. 46 - Momento torcor no eixo Y
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7. Caso especial — Transporte da aeronave pelas pontas das asas

Gortanite na direcio do elixo z(N)
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Fig. 47 - Cortante na diregiio do eixo Z
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Fig. 48 - Momento fletor no eixo X
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ANEXO C - Tensbes nas estruturas da asa

C

1.

-1. Longarina principal com dimensées de 17x 1

Caso A — Manobra: V=3 3.6 m/s; n=+3.8¢( flapes nio actonados)

r Tensbes principals maximas {ol) nas segdes ao fengo da
envergadura
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Fig, 43 - Tensdes principais mdximas a0 longo da envergadura

Tensdes prinsipals minimas (02} nas segdes ao longo da
envergadura
as - 08 05 P 15

ﬁ_ \ -1.60E+406 - pd

& 3 2005408 /

§ 300EHE /

£

Ew J
! :3 & //
o

£

&

o

3

E 70006

dewa
Enveraaduray {m) J
Fig. 50 - Tensoes principais minimas ao longo da envergadura

B Margem de seguranca na tensio pelo critério de Coulomb f
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Fig. 51 - Margem de seguranca na tensio ao longo da eavergadura
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2. Caso G - Manobra: V=307 m/s: n=1.9 ¢ flapes ndo acionados)

Tenses principals maximas (o1} nas saces a0 longo da
envergadura
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Fig, 52 - Tensdes principais maximas 20 longo da envergadura
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envergadura
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Fig. 53 - Tensdes principais minimas ao fongo da envergadura
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Fig. 54 - Margem de seguranca ao longo da envergadura



3. Caso D — Manobra; V=48.0 m/s; n=+3.8 (flapes niio acionados)

Tensdes principais maximas {o1j nas segbes ao longo da
envergadura
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Fig. 55 - Tensdes principais maximas ao longo da envergadura
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envergadura
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Fig. 56 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura
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Fig. 57 - Margem de seguranga ao longe da envergadura



4. Caso E — Manobra: V=480 m/s; n=-1.9( flapes ndo acionados)

Tensbes principals maximas {oi} nas segbes ac ongo da
envergadura
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Fig, 58 - Tensdes principais miximas ao longo da envergadura
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envergadura
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Fig. 59 - Tensbes principais minimas ao longo da envergadura

Margem de seguranga na fenséio pedo cribério de Coulomb T
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L Envergadura y {m)

Fig. 60 - Margem de seguranga ao longo da envergadura

100



5. CasoH — Manobra; V=173 m/s; n=t1.9 (flapes acionados)

Tensdes principais méximas (o1} nas segbes aolongo da
envergadura
B.50E1DE
g
£
- AY
£ ‘
2
2
B
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2 N
& ~ .
e — DRSO 1
18 -1 M8 Q 05 4 15
Envergadura y {m)

Fig. 61 - Tensdes principais miximas a0 longo da envergadurs

Tensdes principals minimas {o2) nas seches ao longo da
envergadura
15 \v\ 5 03 a 14

~5,00E+08

§ \

-] -1 D0E+08
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E \ 150506 -

€= AN

; = '\, “200E+08 yd
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[§ -3.00}&

E 3505408
-4.00E+0G
Envergadura y (m)

Fig, 62 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

[ Margem de seguranga na tensio pelo critério de Coulomb
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\ a5
al

?
3
25
2

Fator de seguranca

1.5
14
0.5]
-15 -§ 0§ L as 1 15

Envergadura y {m)

Fig. 63 -Margem de seguranca ao longo da envergadura
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6. Caso I - Manobra; V=32.0 m/s: n=+1.9 (flapes acionados)

TensSes principals méximas (o1} nas segbes ao iongo da
envergadura

350EH6

3
Z50E+06 -

2008408 -

Tensic principal méxima na secio
(Pa)}

=15 =1 08 o [:%:3 1 15

Envergadura y (i}

Fig, 64 - Tensdes principais miximas ao longo da envergadura

Tensdes principals minlmas (o2) nas segties ao longe da
envergadura
r . r 6005490 . S -
15 Ty £.5 08 A 15

»E, \\ 5005405 4 /
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a -1.00E406
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]
-4.006+05
Envergadura y (m})

Fig. 65 - Tensdes principais minimas ao tongo da envergadura

Margem de seguranga na tensio pelo critério de Coulomb
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4
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3 3
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-1.5 -1 05 L] 0.5 1 15
Envergadura y {m)

Fig. 66 - Margem de seguran¢a ao longo da envergadora
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7. Caso especial ~ Transporte da aeronave pelas pontas das asas

Tensdes principais maximas {c1) nas segdes ao fongo da
envergadura

9.00E 406 ~
_.——”’m e
“\.,\
7.00E+04 - "\
B.0DE+05
8.00F +06
A.00E+E -
3 00E+06

2006408 l
1005406 1

— . G0 -

-5 -t 05 [ 05 1 15
Envargadura y {m)

Tensio principal méxima na segdo
{Fa)

Fig. 67 - Tensdes principais maAximas ao longo da envergadura

Tenades principais minimas (o2) nas segles ao longo da
envergadura

Tensdo principal minima na segiio
(Pa)
S
8

1.00E30T
Envergadura y (m)

Fig. 68 - Tensdes principais minimas ao fongo da envergadura

Margem de seguranga na tensio pelo critério de Counlomb
3
]

+
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5 34
? 25
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= — 5 —

1
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P —— T T 3 T T
% -1 05 0 05 1 15

Envergadura y {m)

Fig. 69 - Margem de seguranca ao longo da envergadura
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C.2. Longarina principal com dimensaes de 1”x %”

I. €aso A — Manobra; V=33.6 m/s: n=+3.8 (flapes ndo acionados)

Tensées principals maximas (o1) nas segies ao longo da
envergadura

9 BOE+0G -

B.00E+06

7.00E:

B 2OE06 3

/ 5. 005405 -
4 .00E+06

3.0064+0

{Pa}

2ZD0E+06 ‘\

s 1006408 “\

¢ T T 5-00E-+HX) *
=15 -1 05 o a6 1 15

Envergadura y (m)

Tensio principal méxima na saglo

Fig. 70 - TensGes principais maximas ao fongo da envergadura

Tensdes principals minimas {c2) nas segBes ao fongo da
envergadura

=3

05 e

Tansdo principal minima na segio
(Pa}

-9.00E+05 -
Envergadisra y [m)

Fig. 71 - Tensdes principais minimas a0 longe da envergadura

] Margem de seguranga na tensiio pelo critério de Coulomb

Fator de segurianga
(5]
" (]

-3 -1 o5 o o5 L] 15
Envergadura y {m)

Fig. 72 - Margem de seguranga ao longo da envergadara



2. Caso G — Manobra; V=307 m/s; n=-1,9 (flapes nio acionados)

Tensdes principais maximas (o1} nas sagdes ao longo da
envergadura

ABOEDG
4.00EH06

(Pa)

Tensdo principsl makime na segido

5.00E 106 1 \

: : ——— 0005400} : S :
-5 P 03 o 06 f t3

Envergatura y {m}

Fig. 73 - Tenses principais miximas ao longo da envergadura

Tenstes principals minimas (o2) nas segdes ao jongo da

envergadura
r —— - G-B0E-+H08- ——— e
45 B 5 0S8 AT 5
? \\ 500605 - p P
2 \ s /
'3 ~1.50E+06 i
=
s
1
g
I3
&2
]
k]
~2.60E408 -
Envergadura y (m)

Fig. 74 - Tensdes principais minimas ao fongo da envergadura

Margem de seguranga na tensdo pelo critério de Coulomb

45
4
g 35
E
3 3
¥ Prarg
3 2
-ﬁ 15 4
n
14
05 4
-5 -1 05 0 05 1 15
Envergadura y (m)

Fig. 75 - Margem de segurangs ao longo da envergadura
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3. Caso D — Manobra: V=48.0 m/s; n=+3.8 (flapes nio acionados)

Tensdo principal méxima na sapdo
{Pa}

Tensdes principais maximas {ol) nas se¢es ao fongo da
envergadura

-t8

Envergadura y (m)

Fig. 76 - Tensdes principais maximas ao lougo da envergadura

Tensbes principais minimas (o2) nas segBes ao longo da
envengadura

|

O-OOE 50

7-"‘

0y

Tenado principal minlma na segio
{Pa} ;

\ 2008405

T
0.5 »
-1.00E408 4

3006408
4. 00E +08
~5.00E+06

-8,00E406

05 e
3

s

Envergadura y {m)

Fig. 77 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

Fator de seguranga

Matgem de seguranga na tensio pelo oritéric de Coulomb

-15 =1

05 o

05 t

Envergadura y {m)

Fig. 78 - Margem de seguran¢a ao longo da envergadura
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4. Caso E — Manobra; V=48.0 m/s; n=-1.9 (flapes niio acionados)

tPa)

Tensdo principal mixima na segio

TensGes principais maximas {o1) nas segbes ao fongo da

envergadies
4.50E+4D5 -
4.00E
3

2 508406 | \

2.00E+06
1.80E+06
1.00E+08
S.00E405

H-H0E+00-
]

Erivergadusa y {m)

0.5 1

Fig. 79 - Tensdes principais mdximas ao longo da envergadura

Tensdo principat minima na segéio
(Pa)

Tensdes principals minimas {o2) nas segSes ao longo da

\ ~2,506+H06
\.ﬂzm

Y 9
~4.00E-

-4.50E+08

Envergadura y (m}

envergadura
% \1\ o5 J 05 P
5.006405 /
N,
\ -1.00E+06

\

\ 1 S0E406
2 DOE+08

Fig. 80 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

Fator de seguranga

Margem de seguranga na tensiio pelo critério de Coulomb

Envergadura y (m)

05 1

15

Fig. 81 - Margem de seguranga ao longo da envergadura
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5. Caso H — Manobra; V=17,3 m/s; n=+1.9 (flapes acionados)

TensGes princlpais maximas o) nas segies ao fongo da
envergadura
4.50E406

o

'§. 4008408

-

E 3.50&:

H a.z

. % soer0s
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il 2,008408 \

% 1506406 \\

2 ,/ 1.00E+06 - 4

£ 5 005405 \\

e e

-6 -1 Y 0 05 1 15

Envergadura y {m}

Fig, 82 - Tensdes principais mdximas ao longo da envergadura

Tensdas principais minimas [67) nas segdes ao longo da
envergadura

- 05 65 15
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~2.50EHE r

-
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Tensio princlpal minima na segiic

(Pa}

-3
-3.60€:
~4.00E+DS

-4 B0E 408
Envergadura y {m)

Fig. 83 - Tensbes principais minimas ao longo da envergadura

Margem de seguranga na tensio pelo critério de Coulomb
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§' 35
] s
? 28 4
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s
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i
y
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15 1 05 o 05 1 15
Envergadura y {m)

Fig. 84 - Margem de seguranga ao longo da envergadura ‘
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6. Casol—Manobra; V=320 m/s: n=+1 9 (flapes acionados)

Tensoes principais maximas {o1) nas segdes ao longo da
envergadura

4.50E408 -

/ 2 HEH06 -

200E406

1508406

1.00E406 | )
.,

S.00E+06 \

" — v -5-50E+00- T T —
-8 -1 05 [} as 1 15

Envergadura y (m)

Tenudo principal maxima na segdo
(Pa)

Fig. 85 - Tensdes principais maximas a0 longo da envergadura

Tensdes principals minimas {e2) nas se¢Ses ao longo da ’
envergadura
I e~ GO0 - =

=
B o5 23 A7 5
~5.00E+06 /
\ -1.006+06
/

Tensdio principal minima na zecdo
(Pa)

-4.506+06 |
Envergadura y {m)

Fig. 86 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

Margein de seguranga tta tensdio pelo critério de Coulomb

o
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5 3
g zh.
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§ 15
1
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~i’.§i_ -’I 05 o 0.8 1 !tﬁ
Envergadura y (m}

Fig. 87 - Margem de seguranga ao longo da envergadura



7. Caso especial — Transporte da acronave pelas pontas das asas

-—

Axima na sepdic

(Pa)

Tangdo principal o ™

=
&

]

Tensdes principais maximas {o1) nas segdes ao longo da
envergadura

$.20E407 -r

=
B.O0E+06 ™~
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B.00E+06
4.00E+08

2.00E406 -

o
g ot T —

0.8 o 05 f 15

Envergadura y (m)

Fig. 88 - Tensbes principais maximas ao longo da envergadura

segho
{Pa) .

pal minima na

Tensdio princl,

Tensdes principais minimas {02} nas secdes ao longo da
envergadura

T O:BRE+50- —
05 035 1 15

1

2005406 -

-4.006406

~8.00E+085
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205407 |
Envergadura y {m)

S

Fig. 89 - Tensdes principais minimas a0 longo da envergadura

Fator de seguranga

L

-1.5 -1 035 o 08 1 18

Margem de saguranca na tansio Ppelo critério de Coutomh

51
as]
M
3.5
3
25
2

~—

r2

Envergadura y {m})

Fig. 90 - Margem de Seguranca ao longo da envergadura
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C.3. Longarina principal com dimensaes de 17x %”

1. Caso A — Manobra: V=33.6 m/s; n=+3.8 (flapes no acionados)

Tensdes principais maximas {s1) nas sectes ao longo da —f
envergadura
L.20E+07
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E’ 1008407
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=
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FS

'& 2008408

£ S
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Fig. 91 - Tensdes principais méximas ao longo da envergadura

Tensdes principals minimas {02} nas segdes ao longo da

envargadura
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Fig. 92 - Tensdes principais minimas 2o longo da envergadura

[ Margem de segurancga na tensio pelo critério de Couiomb —I
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Envergadura y {mj

Fig. 93 - Margem de seguranca ao longo da envergadura
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2. Caso G — Manobra; V=307 m/s; n=1.9 (flapes niio acionados)

Tensbes principais maximas (o1} nas segies ao longo da
envergadura

6.00E+D8 -

1.00E+06 b

Tensio principal méxima na segio
(Pa)
8
3

~DE0E+0¢

*]

o -1}
Envergadun: ¥ (mj

b
s
A

Fig. 94 - Tensdes principais méximas ao longo da envergadura

Tensdes principals minimas {¢J) nas segbes ao longo da
envergadura
-
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Envergadura y {m)

Fig, 95 - Tensbes principais minimas ao longo da envergadura

Margem de seguranga na tensdo pefo critério de Coulomb
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Fig, 96 - Margem de seguranga ao longo da envergadura



3. Caso D — Manobra; V=48.0 m/s: n=+3.8 (flapes nfio acionados)

Tensoes principais maximas {ol} nas segdes ao fongo da
envergadura

1.20EH)7
1.00E+07

8.00E+08

Tenssio principat méxima na, segdo
(Pa)

pa =

/ 4.00E+06 \\

2:008406 - N

; . 9.002400 . \\f“- —
16 -4 05 ¢ 05 [ 15

Envergadura y {m}

Fig. 97 - Tensdes principais mAximas ao longo da envergadura

Tensdes principals minimas (o2) nas segbes ao longo da

envergadura
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Envergadura y {m)

Fig. 98 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

Margem de seguranga na tensio pelo critério de Coulomb
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Fig. 99 - Margem de seguranga ao longo da envergadura
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4. Caso E — Manobra; V=48.0 m/s; n=1.9 (flapes ndo acionados)

Tensdes principals méximas {ot) nas segbes ao longo da
envergadura

E.00E406 -

o

2N
/] N\,
Py .

Envergaduva y {m)

(Pa)

s

Tensio principal maxima na &

Fig, 100 - Tensdies principais maximas ao longe da envergadura

Tensdo principal minima na segdo
(Pa)

Tensdes principals minimas (c2) nas segbes ao longo da
envergadurs

&
@

4

Envergadura y {m)

Fig, 101 - Tensdes principais minimas ao longe da envergadura

Margem de seguranga na tensdo pelo critirio de Coulomb

Fator de seguranga
o8
A

Envergadura y (m)

Fig. 102 - Margem de seguranca ae longo da envergadura
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5. Caso H — Manobra; V=173 m/s; n=+1.9 (flapes acionados)

Tensdes principals méximas (cl) nas segbes ac fonge da
envergadura

5.00£+6

450E+08,
4.00E;
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S5.005405 «l \
000
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Envergadura y (m}

Tensdo principal méxima na segdo
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Fig. 103 - TensGes principais miximas ao longo da envergadura

Tensdas principals minimas (o2} nas segSes ao longo da
envergadura
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Fig. 104 - Tensdes principais minimas a0 longo da envergadura

Margem de seguranga na tensio pelo critério de Coulomb

B
45 -I

Fator de seguranca
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S

Envergadura y (m)

Fig. 105 - Margem de seguranca ao longo da envergadura |



6. CasoI— Manobra: V=32.0 m/s; n=+1.9 ( flapes acionados)

Tensoes principais maximas (o} nas seges do longo da
envergadura

6.00E4+D6 -

S0CE08

Tensfo principal mixima na segio
{Pa)
\
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2 3

. . O-00E-HX- .
-15 ~t 0.5 L1} 05 1 5

Envergadura y{m}

Fig, 106 - Tensdes principais mdximas ao longo da envergadura

TensSes principals minimas (o2) nas segbes ao fongo da
envergadura
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Envergadura y (m)

Fig. 107 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

Margem de seguranga na tens3o pefo critério de Coulomb

Fator de seguranga
e

Envergadura y {(m}

Fig. 108 - Margem de seguranca ao longo da envergadura



7.

Caso especial — Transporte da aeronave

las pontas das asas

(Pa)

Tansdo principal mdsdma na segiic

e

-

envergadura
1.40E407 -
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Tensdes principais maximas (1) nas segdes ao longo da

w

T
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©-50E400
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Envergadura y (m)
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Fig, 109 - Tensbes principais maximas ao longo da envergadura
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- _
w

Tensdo principal minima na segio
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Fig. 110 - Tensdes principais minimas ao longo da envergadura

i Margem de seguranga na tensfio pelo critétioc de Coulomb
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Fig. 111 - Margem de seguranca ao longo da envergadura
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ANEXO D - Resultados da andlise em elementos finitos

ELEMENT JOLUTION AN _]

BOV 24 200%
;';!:i 21:41:47
TINE«],
SEAXI  (HOAVG)
TOP

DHX =.028669

=.VI9E+07 =.393E+07 -58L549 - AROT+DT - T8EL+07
~.SBEE+0T ~EQUE+D? INIE4 0T S EEHOT SAEIEENT

Fig. 112 - Tensdes nas longarinas - Vista geral

ELEHENT SOLUTION m

. HGV 24 2005
:gl”: Zi:40:51
TIRE=]1

SHMAXT (HOAYG)
TOR

DNX =. 023669
SEN =-, 77904072
SEBX =, BSIEH0T

= SREETHY ~.Z00E+0? -« LETEADT - 37IEFDT

~.179E407 -.39IE+07 ErrTIry ¥ —etE+07 7662407 ’;é/
¥ *07

Fig. 113 - Tensdes nas longarinas - Vista da raiz da asa




HODAL SOLUTION m

STEP=1 BV 24 2005
ke 22:01:08
TIBE=}

51 {AVG)
DEX =,02866%
N =-15666

T . 223EHDB

M“__

—-15666 . +07 +990E+07 - 149E+08 - 198E+08
« 2A6E4+Q7 . TAZE+07 + 124E+08 -173E+08 - 223F+08

Fig. 114 - Tensdes (primeira principal) no revestimento - Vista geral

HODAL SOLUTION

STEP=1

B -

TIHEw]

a (AY¥G)
DEX =, 028669
SHH =-15666

IHX =, 223F+08

-15666 « A94E+07 «9IE+DT - L49E+08 « 198E+08
. 246E+07 - T2ES07 . 124F+08 - 173E+08 - 223E+08

Fig. 115 - Tensées (primeira principal) no revestimento - Vista da raiz da asa
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RODLL SOLUTION m

NO¥ z4 2008
STl 22:03:10
0B =1
TINE=1
52 {AVG)
DAX =.D28669
SAN ~-,226E408

SHY =43537

=.226E+08 =, 175E+08 =.1250+08 =. 7438407 =. 247E407
-.200E408 -.150R408 —.l00E+08 ~ ASREE07 43537

Fig. 116 - Tensbes (terceira principal) no revestimente - Vista geral

AN

NOW 24 2005

NODAL 3O0LUTION

STEP=1

3UB =1 2210%:03
TINE=1

33 {AVG)

DAX =.028669

SMN =—, 225E+08

SAX ~43537

= ZZEX+0B =.175K+08 —. 1253408 =. T49E407 . 247THSOT

=.200K408 =. L50R+08 =. 00RO ~-45ER$07 43537

Fig. 117 - Tensdes (terceira principal) no revestimento - Vista da raiz da asa
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NODAL JOLUTION

STEP-1

5B =1

TINE=1

uswm {AYG)
REYS=0

DEX =.028669
S =, DZOG6I

£} 006371
003188

012742

002556

018927

.0

19112

.0Z5483
.022298

AN

OV 24 zZ0os
21:51:54

02866

Fig. 118 - Deslocamentos - Vista isométrica

KODAL 30LUTION m
— HOV 23 2005
5UB =1 21:52:31
TINE=1
usUR (AVG)
R5YS=0
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APENDICE A — RBHA 100

RBHA 100 - OPERACAO DE VEICULOS AEREOS NAO TRIPULADOS
SUBPARTE A — GERAL

100.1 — APLICABILIDADE

(a) Este regulamento estabelece regras para a operagio, no Brasil, de veiculos
aéreos ndo tripulados (VANT), incluindo modelos de acronaves (acromodelos)
utilizados para esporte e lazer.

(b) Este regulamento ndo se aplica a:

(1) aeromodelos controlados por cabos, operando em vdo circular comandado
~VCC,

(2) aeromodelos pesando 1,5kg ou menos, incluindo aqueles dotados de
motor(es) elétrico(s);

(3) aeromodelos projetados para operagio em recintos fechados;

(4) veiculos aéreos ndo tripulados operados pelas Forgas Armadas ou por
organizagdes de pesquisas e desenvolvimento fiscalizadas pelo governo federal.

(c) Este regulamento ndo se propde a regulamentar a atividade do
aeromodelismo esportivo ¢ de lazer. Seu objetivo & procurar garantir a seguranca da

operagdo de aeronaves no espago aéreo brasileiro ¢ das pessoas ¢ bens na superficie.

100.3 - FUNDAMENTOS

A Convenglo de Aviagdio Civil Internacional s6 cita acronaves ndo fripuladas
no Art. 8, onde € dito que “nenhuma aeronave capaz de ser voada sem um piloto nio
pode ser voada sem piloto sobre um Estado signatario da Convenglio sem uma
autorizagdo especial do referido Estado” (tal redagfio implica em que a acronave
referida pode ser voada com ou sem piloto). Os Anexos a Convengdio sequer tocam
em aeronaves ndo triputadas. Como nfio existe base nos padrdes internacionais para
utilizar a expressdo “aeronave ndo tripulada”, a exemplo do que ocorre nos paises
com maior experiéncia no assunto, ¢ DAC resolveu adotar a expressio “veiculo

aéreo ndo triputado”, versio livre da expressiio inglesa “unmanned air vehicle”,



100.5 - DEFINICOES

Para os objetivos deste regulamento sdo validas as segutntes definigdes:

Veiculo Aéreo Nio Tripulado, VANT: significa um veiculo capaz de voar na
atmosfera, fora do efeito de solo, que foi projetado ou modificado para niio
transportar um piloto humano e que ¢ operado por controle remoto ou auwtdnomo.

Sistema Aéreo Nio Tripulado, SANT: si gnifica o conjunto veiculo aéreo nio
tripulado, seus controles de vHo e seu sistema de operacio. Inclui qualquer estagfio de
solo e “link” de dados utilizado, assim como qualquer processo dedicado de
comunicagdes com orgios ATC.

Servicos Aéreos Especiais Nao Tripulados: significa uma atividade aérea
diferente do esporte ou lazer, com objetivo de prestar servicos a terceiros ou ao

proprio operador do sistema aéreo nio tnipulado.

100.7 — CLASSIFICACAO

Para os objetivos deste regulamento os VANT tém a seguinte classificagdo:

(a) Tipo 1 — peso maximo de decolagem igual ou inferior a 20 Kg , operado
por controle remoto.

(b) Tipo 2 — peso méaximo de decolagem superior a 20 Kg , operado por
controle remoto.

{¢) Tipo 3 - qualguer peso maximo de decolagem, operado por controle
autbnomo.

(d) Tipo 4 — Aqueles incluidos em 100.1(b)(1), (2), (3) e (4), cuja operagio
ndo € regulamentada pelo DAC.

SUBPARTE B - OPERAGAO DE VEICULOS AEREOS NAO
TRIPULADOS TIPO 1

100.15 — APLICABILIDADE

Esta subparte estabelece regras de operagdo para veiculos aéreos nfo
tripulados tipo 1, ou seja, com peso méximo de decolagem igual ou inferior a 20 Kg

€ operado por controle remoto,



100.17 - REGRAS DE OPERACAO

Nenhuma pessoa pode operar um sistema aéreo nio tripulado utilizando um
VANT do tipo 1, qualquer que seja o objetivo da operagio, a nfio ser que sejam
atendidos todos os requisitos abaixo:

(a) a pessoa ndio pode langar ou permitir que qualquer objeto ou animal (esteja
Ou ndo preso a um para-quedas) seja langado do veicule de modo a colocar em risco
pessoas ou propriedades;

(b) a operacio deve ser realizada em local suficientemente distante de areas
densamente povoadas, de zonas de trafego de aerédromos e de dreas sensiveis a
ruido como escolas, parques, hospitais, igrejas, etc. Um Jocal suficientemente
distante € um local que fica além do alcance de um VANT fora de controle que entre
em vo reto € nivelado a partir de seu ponto de decolagem. Para fins de atendimento
a esse requisito, o operador do sistema deve colocar uma fonte de energia
(combustivel ou energia elétrica) a bordo do veiculo que seja totalmente consumida
ao atingir a distincia apropriada;

(c) a operagdo deve ser conduzida em local onde nio existam fontes de ondas
eletromagnéticas (antenas transmissoras e/ou receptoras, linhas de fransmiss3io ou
subestagbes elétricas, instalagbes de geraglo de energia elétrica, etc) capazes de
interferir ou prejudicar de al guma forma o SANT:

{¢) a menos que especificamente autorizada por uma autoridade acrondutica
com jurisdigdo sobre a édrea, a operagio deve ser realizada 3 uma altura maxima de
400 pés acima da superficie;

(d) a operagiio deve ser conduzida a uma distancia maxima do operador do
sistema que permita ao mesmo, sem o uso de dispositivos especiais de auxilio visual
€ a qualquer momento, determinar prontamente a diregio ¢ o sentido de
deslocamento do VANT. Em nenhum caso essa distincia pode ser superior a 2/3 do
aleance nominal do sistema de controle remoto;

(e) na eventualidade de conflito de trafego com aeronaves tripuladas, o
operador do SANT deve ceder o direito de passagem, mesmo que para tanto o seu

veiculo precise ser danificado ou mesmo destruido;



(f) a operagio s6 pode ser conduzida na presenca de espectadores se o
responsavel possuir razodvel certeza, adquirida por expenéncia prévia com o
sistema, de que o vdo pode ser feito com seguranca; e

() quando o objetivo da operagio for a prestagdo de servigos aéreos especiais
ndo tripulados, a mesma sé pode ser conduzida com autorizagio da autoridade de
aeronautica civil com jurisdigio sobre a area e de acordo com as condigdes

especificas estabelecidas na segfio 100.19.

100.19 — OPERACAQ DE SERVICOS AEREOS ESPECIAIS NAO
TRIPULADOS

(a) A prestagdo de servigos aéreos especiais niio tripulados com sobrevdo
exclusivamente de 4rea de propriedade do proprio operador do SANT deve atender a
todos as regras estabelecidas na segdo 100.17, devendo ser comunicado 3 autoridade
de acronautica civil com Jurisdicdio sobre a 4rea o local, a data e o hordrio das
operagdes com um minimo de 5 dias vteis de antecedéncia,

(b) A prestagdo de servicos aéreos especiais néo tripulados para terceiros deve
atender a todos as regras estabelecidas na se¢éio 100.17 & mais:

(1) o operador deve apresentar a autoridade de aerondufica civil com
jurisdi¢@o sobre a area um “croquis” da area a ser sobrevoada com a posigio dos
obstéculos existentes e do ponto de onde o voo vai ser controlado, com a delimitaciio
do raio de agdo do VANT de acordo com 100. 17(b) e do alcance nominal do sistema
de controle de acordo com 100,17(d).

(2) a operagdo s6 pode ser realizada com bom tempo ¢ visibilidade ndo
inferior ao dobro da distncia prevista em 100.17(b). Para tanto, o “croquis” deve
indicar um ponto relevante que permita determinar tal visibilidade;

(3) o operador do SANT deve obter autorizacgo do proprietario da(s) 4rea(s) a
ser{em) sobrevoada(s).

{c) Nas operagBes previsias nos pardgrafos (a) ¢ (b) desta segio o operador
deve possuir seguro de responsabilidade civil e deve eniregar a autondade de
aeronutica civil com jurisdigiio sobre a area um termo de responsabilidade assinado,

responsabilizando-se por qualquer dano a terceiros que venha a ocorrer.



SUBPARTE C - OPERACAO DE VEICULOS AEREOS NAO
TRIPULADOS TIPO 2

100.31 ~ APLICABILIDADE
Esta subparte estabelece regras de operagiio para veiculos aéreos ndo
tripulados tipo 2, oy seja, com peso maximo de decolagem superior a 20 Kg e

operado por controle remoto

100.33 - REGRAS DE OPERACAO

(8) A operagiio de um VANT tipo 2 envolve veiculos CUjo peso € tamanho
podem igualar aos de uma acronave tripulada, Em consegii€ncia, 0 DAC adotoy a
politica de s6 autorizar a operacdo de tais veiculos aéreos ndo tripulados no Brasil se
tal operagdo puder atender 20s mesmos principios de seguranga apliciveis ag
operagdes de acronaves tripuladas, ou seja: eles ndo podem ser ou criar riscos para
pessoas ou propriedades no ar ou na superficie maiores do que 0s Tiscos que podem
ser atribuidos as operacles de aeronave tripulada de classe ou categona equivalente.
A exemplo do que ocorre com as aeronaves normais, um principio bésico de
Seguranga a ser considerado & que a probabilidade de uma falha simples do sistema
acreo ndo tripulado ser catastrofica deve ser da ordem de 10 -9 . Tal probabilidade
deve ser calculada através de um processo estatistico (arvore de falhas), com base em
analise e ensaios de cada componente do SANT.

(b) Em qualquer operagdo conduzida segundo esta subparte o operador deve
Ppossuir seguro de responsabilidade civil e deve entregar a autoridade de aeronsutica
civil com Jurisdigio sobre a 4rea um termo de responsabilidade assinado,
responsabilizando-se por qualquer dano a terceiros que venha a ocorrer.

100.35 - ISENCOES E DESVIOS

Nio obstante o estabelecido na secdo 10033, a operagdo de aeromodelos
operados por controle remoto com Peso maximo de decolagem superior a 20 Kg, mas
inferior a2 50 Kg pode ser autorizada segundo as limitagdes e condigdes da seciio
100.17, desde que com autorizacio da antoridade de acronautica civil com Jurisdigsio



sobre a 4rea e de acordo com as condicBes especificas estabelecidas nessa
autorizacio.

SUBPARTE C - OPERACAO DE VEICULOS AEREOS NAO
TRIPULADOS TIPO 3

160.41 - APLICABILIDADE

Esta subparte estabelece regras de operagio para veiculos aéreos nio

tripulados tipo 3, ou seja, com qualguer peso maximo de decolagem e operado por
controle auténomo.

100.43. REGRAS DE OPERACAQ

A operagdo de veiculos aéreos ndo tripulados do tipo 3 no espago aéreo
brasileiro ndo é autorizada.



APENDICE B - RBHA 23

RBHA 23

RBHA 23
REQUISITOS DE AERONAVEGABILIDADE. AVIOES CATE-
GORIA NORMAL, UTILIDADE, ACROBATICA E TRANSPORTE
REGIONAL

ESTE ARQUIVO CONTEM O TEXTO DO RBHA 23, APROVADO
PELA PORTARIA N° 284/DGAC DE 6 DE AGOSTO DE 1990, PU-
BLICADA NO DOU DE 04 DE SETEMBRO DE 1990 , NO FOR-
MATO GRAFICO DE DUAS COLUNAS, UMA EM PORTUGEES E
OUTRA EM INGLES.

POR SER UM ARQUIVO PUBLICO, NAO CRIPTOGRAFADO,
ESTA SUJEITO A ATAQUES DE PESSOAS MAL INTENCIONA-
DAS. CONSEQUENTEMENTE, O TEXTO NELE CONTIDO SO
PODE SER UTILIZADO COMO REFERENCIA, NAO TENDO

VALOR COMO DOCUMENTO OFICIAL.

PARA OBTENCAO DE DOCUMENTOS VALIDOS OFICIAL-

MENTE, CONTACTAR publicacoes@ dac.gov.br

Nota: Para obter o texto do FAR Part 23. acesse:

http:/ectr.gpoaceess.gov/cai/t/text text-idx?&c=ecfr&ipl=/ecfrbrowse Title14/14tab 02.tpl
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RBHA 23

Portana n° 284 DGAC, de 06 de agosto de
1990

Aprova a Norma que estabelece os requisitos
de aeronavegabilidade para awvides categora
normal, util:dade, acrobitica € transporte regio-
nal.

O DIRETOR-GERAL DO DEPARTA-
MENTO DE AVIACAO CIVIL, tendo em vista
o disposto 110 1tem 5 do artige 6° da Portana n®
3B1/GM5, de 2 de junho de 1988, resolve-

Art. 1° - Aprovar 2 NSMA 58-23 "Requi-
sitos de Aeronavegabilidade. Avides Categoria
Normal, Unlidade, Acrobatica e Transporte Re-
gional” a qual adota 0 FAR 23 do FAA.

Ast. 2°- Esta Portaria entrard em vigor na
data de sua publicagio, revogadas 2 Portaria n®
201’ DGAC, de 14 de julho de 1989, e demais
disposigdes em contrario.

Ten Brig do Ar - SERGIO LUIZ BURGER

Daretor-Geral

DAC Decree Nr.284 DGAC, as of august 6,
1990

Approves the Regulation that prescribes air-
worthiness requarements  for normal, unhty.
acrobatic. and comunuter category airplanes.

The DIRECTOR GENERAL of the
BRAZIIIAN DFPARTMENT OF CIVIL A-
VIATION, based on Ministerial Decres Nr.
3BI/GMS, as of 02 Jun 88, arncle 6. provision
3. decades:

Art. 1st- To approve NSMA  58-23
"Airworthiness Requuements., Normal, Ulity.
Acrobatic, and Commuter Categorv Afrplanes.”,
which adopts FAA FAR 23,

Art. Znd - This Decree will be sffective
at 1ts as publication date and DAC Decres Nr.
201 DGAC, as of 14 Jul 89, and all conirary
provisions will be revoked.

Ten Brig do Ar - SERGIO LUIZ BURGER

Director General



RBHA 23

PREFACIO

Em cumpnmento ao deterninado pelfo Codigo
Brasilewo de Aeronautica em seu Capitulo IV,
artigo 66,  paragrafo 1°. Ley 7565. de 19 de
dezembro de 1986 ¢ pelo item 5. arhgo 6° da
Portaria 381'GMS5, de 02 de junho de 1988, que
dispdem sobre o Sistema de Seguranca de Viéo
de Aviagio Civil - SEGVOO, o Regulamento
Brasilewro de Homologacio Aeronantica 23 -
RBHA 23 - "Requisitos de Acronzvegabifida-
de. Avides Categonia Normal. Utlidade, Acro-
batica e Transporte Regional.” estabelece os
requisitos de aeronavegabilidade para conces-
530 de certificado de homologacio de tipo de
avides categoria normal. utilidade, acrobanca e
transporte regional. Este Regulamento deve set
usade ¢ mterpretado conforme previsto ne
RBHA 10.

Ele substnu mas ndo revoga os "Requi-
s1t0s Brasileiros de Homologag3o Aeronautica”
do Gmpo 1340 {(RBHA 1340, 133402,
1348/01 e 1349/01). o5 quais contmuam vali-
dos para avides que os usaram como base de
homologacdo. porém revoga e substis o
RBHA 23 de 21 Ago 89, aprovado pela Por-
tania n* 201 DGAC, de 14 Jul 89,

PREFACE

Pursuant to the Brazihan Code of Aeronau-
tes (Law Nr. 7563, as of 19 Dec 86 Chapter
TV, Amcle 66. paragraph 1) and to Munssterial
Decree Nr. 381/GMS, as of 02 Jun 88. Arsticle
6. provision 5. relating to Flight Safety System.
the Brazilian Regulation on Aeronautical Certi-
fication Nf. 23 - RBEHA 23 "Ainworthiness Re-
querentents. Nommal. Utlity, Acrobaric. and
Commuter Category Auplanes.” prescribes
ainworthiness requrements for the 1ssnance of
type certificates for normal, wtility, acrobatic
and commuter category airplanes. Ths Regula-
fton must be nsed and interpreted accordingly
to RBHA 10.

It supersedes. but does not revoke. Bra-
zihan Requirements on Aeronautical Certifica-
tion grouped under Nr. 1340 (RBHA 1340,
1344:02. 1348:01 and 1349.01). which are stil
valid for amplanes certificated under their re-
quiremnents, and it revokes and supersedes R-
BHA 23, as of 21 Aug 89. approved by DAC
Decres Nr.201 /DGAC, as of 14 Jul 89.



REGULAMENTO 23

REQUISITOS DE AERONAVEGABILIDADE

AVIOES CATEGORIA NORMAL, UTILL
DADE, ACROBATICA E TRANSPORTE

REGIONAL

1- GERAL

Para concessdo de cenificados de homologa-
cao de tipo de avides categoria normal, utilida-
de. acrobanca e mansporte reglonal. sera adota-
do integralmente o Regulamemio Amencanc
FAR 23 eminglés, com todas as suas emendas
¢ apéndices. adicionando o paragrafo 23.72¢
(X3) conforme o item 3 deste RBHA

1. ATUALIZACAO
Serdo adotadas como datas de amalizacis

para este RBHA 23 as dams dos "Amend.
ments” do FAR 23 do FAA

3- MODIFICACOES AO FAR 23

As seguintes modificagdes a0 FAR 23 sio
adotadas pelo Brasil:

a. Paragrafo 23.729(f3) Um dispositive de
alanme que funcione continuamente quando a
posi¢io do trem de Pouso e a posicdo de sen
comando estiverem em desacordo. exceso du-
Tante o periodo em  que o wem-de-pouso esti-
Ver em transito. a menos que o projeto e z ms-
talagdo do sistema de Iefragdo inxpegam a ocor-
réncia dessa situacio.

REGULATION 23

AIRWORTHINESS REQUIREMENTS

NORMAL, UTILITY, ACROBATIC AND
COMMUTER CATEGORY AIRPLANES

1- GENERAL

For 1ssmance of type cernficates for normal.
unliy. acrobatic and ransport category air-
planes. it will be adopted the Amencan Regu-
lattor FAR 23 1 the English language. fully
with ali its amendmen:s and appendices, and
paragraph 23.729 (£)(3) will be inserred comply-
ing with provision 3 of this REBHA.

2-UPDATING

It wili be adopted as updating dates for this
RBHA 23 the ones of the Amendments of
FAAFAR 23,

3- MODIFICATIONS TO FAR 23

The following modifications to FAR 23 are
adopied by Brazil:

a. Paragraph 23.720(f)(3) A wammg device
that functions continnously when the landmg
gear positien is not consisten: with the land.
g gear selector lever position. except durmg
the landing gear retraction or extension.
uniess it can be shown thar the retracting me-
chanism design and installanon prevent this
condition.
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