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RESUMO

Este trabalho tem como objetivo o projeto aerodinimico de um VANT,
veiculo aéreo nio tripulado, com utilidade em monitoramento aéreo para aplicagdes
nas areas: ambiental, rural, linhas de transmissdo de energia e urbana . Este trabalho
¢ parte de um projete maior que engloba as 4reas: estrutural, avidnica, transmissdo de
dados, desempenho e estabilidade do VANT.

O projeto aerodindmico foi desenvolvido com base na metodologia
consagrada pela AIAA (American Institute of Aeronautics and Astronautics) que
consiste, em sua etapa inicial, na defini¢iio de uma missdo que origina um projeto
conceitual que por sua vez é melhorado na etapa de projeto preliminar e por tltimo a
etapa de detalhamento e fabricacdo.

Na etapa conceitual, serdo realizadas a analise de viabilidade técnica e a
determinacdio de desempenho pelo método do diagrama de Power-Loading versus
Wing-Loading. Esse método ¢ utilizado com freqiiéncia na industria aeronautica na
etapa de ante-projeto.

O projeto apresentado aqui foi desenvolvido até a etapa correspondente a
metade do projeto preliminar. Na qual foram desenvolvidos métodos de geracio
automatica de malhas computacionais 21D para analise de superficies de controle
usando CFD, bem como o projeto do sistema de hiper-sustentagio ¢ a analise
aerodindmica da geometria asa-fuselagem.

Esse trabalho ¢ parte de um projeto maior de iniciativa dos engenheiros: Elcio
Ricardo Lora, Fabio Renato Zocal Mazza, Francisco José Balestero Junior, Giovani

Amianti e Marco Antonio de Barros Ceze.



ABSTRACT

This paper regards the aerodynamic design of an UAV (Unmanned Aerial
Vehicle) which has its mission requirements determined by civil applications such as
monitoring agricultural areas, high voltage transmission lines, environmental
conditions and urban surveillance. The aerodynamic design presented here is part of
a greater project whose objective is to develop the whole design of an UAV
including aerodynamics, structures, stability and control, ground base design and
avionics architecture design.

The acrodynamic design was developed using the methodology consecrated
by the AJAA (American Institute of Aeronautics and Astronautics). This
methodology is composed at the beginning by the requirements definition, after this,
a conceptual design is carried out and it must guarantee that the first sketch is going
to work as specified. Once the conceptual design is done, the preliminary design is
carried through the whole aircraft systems definition up until the detail design and
fabrication.

At the conceptual design step, the technical viability and performance
determination were developed by the method known as “Power-Loading versus
Wing-Loading” analysis.

The design presented in this paper went up until the middie of the preliminary
design process. In this phase, were developed methods of automatic computational
mesh generation to analyze the control surfaces characteristics. The high-lift system
design and a CFD (Computational Fluid Dynamics) three dimension wing-body
analysis were also done.

The software and methods used in this aerodynamic design are widely used in
the aircraft industry.

The development presented in this documenfl'f'part of a initiative from the
following engineers: Elcio Ricardo Lora, Fabio Renato Zocal Mazza, Francisco José

Balestero Junior, Giovani Amianti and Marco Antonio de Barros Ceze.
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1 INTRODUCAO

Atvalmente tem-se desenvolvido uma série de projetos de aeronaves ndo
tripuladas para aplicagdes diversas. O projeto aqui descrito tem como motivagdo, a
necessidade atual do mundo moderno e, especificamente do Brasil de se realizar
tarefas anteriormente executadas por aeronaves tripuladas ou, até mesmo nio
realizadas devido ao alto risco.

Os VANTSs (Veiculos Aéreos Ndo - Tripulados) ganharam aplicagfio inicial
para uso militar. Muito desta tecnologia provém das praticas de aeromodelismo e do
desenvolvimento de tecnologias de controle remoto. Este tipo de acronave ganhou
muito impulso depois da Guerra do Golfo, pois passon a fornecer inteligéncia,
vigilincia e reconhecimento para o campo de batalha. Atualmente cogita-se que eles
podem substituir as aeronaves de caca e bombardeiro no futuro.

A partir dai percebeu-se que um VANT poderia ser utilizado para outras
tarefas. As aplicagdes possiveis sfio bastante numerosas, portanto limitamo-nos a
citar algumas poucas utilidades evidentes neste pais. Essas aplicacdes sdo:
monitoramento de fronteiras, monitoramento de trafego em vias, monitoramento de
areas rurais, fiscalizac8o de atividades ilegais.

O projeto apresentado neste documento tem como escopo de aplicagdes as
atividades de agricultura de precisdio, monitoramento ambiental, monitoramento de
redes de transmissio de energia ¢ moniioramento urbano focado as regides
portudrias.

O escopo de projeto serdo as analises acrodinmicas envolvidas no projeto de
um VANT porém, serfio tratados também aspectos de definicio de missdo
envolvendo a escolha da carga paga bem como aspectos econdmicos do projeto,
fabricagfio e comercializagdo da acronave.

Esses aspectos devem ser levados em conta mesmo neste trabalho
apresentado porque certos aspectos da aplicagdo influenciam diretamente o projeto
aerodindmico. Essa influéncia serd apresentada adiante no texto.

A metodologia adotada para este projeto é consagrada na industria
aeronautica pela AIAA (American Institute of Aeronautics and Astronautics). E ¢
apresentada por RAYMER em 0[3].



2  PROJETO AERODINAMICO

2.1 Metodologia

O projeto seguiu principalmente a metodologia de RAYMER [3] e ROSKAM
4] . Essa metodologia consiste na defini¢lio de uma missfio para a acronave. Em
seguida, inicia-se o projeto pela etapa conceitual em que se definem os principais
parametros geométricos fazendo-se uma avaliagiio desta primeira estimativa através
das curvas de restrigdes de razéio peso pela poténcia (do inglés Power Loading W/hp)
em fungfio da carga alar (do inglés Wing Loading, ou W/S). Esse diagrama de
viabilidade ¢ largamente utilizado na inddstria aerondutica na etapa de projeto
conceitual de um novo produto, e cle diz ao projetista (ou a equipe de projetistas) se
a nova aeronave sera capaz de realizar a missdo inicialmente prescrita, uma vez que
ha uma relagdio W/hp x W/S para cada manobra da miss&o.

Apos a definic3o prévia da geometria externa da aeronave, parte-se para a
etapa preliminar do projeto. Nessa etapa, os coeficientes aerodindmicos serfo
conhecidos com mais precisdo e os calculos de estabilidade ¢ estruturas sdo menos
simplificados. As simulagdes de desempenho, estabilidade e analises em tinel de
vento e CFD sfio mais detalhadas e imprescindiveis nesta fase do projeto.

Ao final do projeto preliminar, a aeronave estd toda definida, faitando
somente o projefo de detalhes (ou de fabricagdo). Sendo assim, os detalhes
construtivos séio mais importantes e definem o foco desta Gltima etapa.

Finalmente, com o projeto completo, constrdi-se a aeronave e sdo realizados
ensaios de vdo. Vale evidenciar que os detalhes construtivos ndo sio importantes
somente nas etapas finais do projeto e, portanto, ndo sfo negligenciados nas etapas
conceituais € preliminares.

O processo de projeto de urna aeronave pode ser entdio resumido por trés fases
principais e bem definidas nas quais certas perguntas devem ser respondidas € agdes
devem ser tomadas para prosseguir para a proxima etapa. Esse processo estd

ilustrado na Figura 2-1.
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Figura 2-1 - Sequéncia de projeto

2.2 Requisitos

Os requisitos de projeto da aeronave que chamaremos a partir de agora de
Apoena | serfo divididos em dois tipos: requisitos de operagiio e requisitos de
missdo. Essa divisdo foi feita com o objetivo de esclarecer a relagfio de causalidade
entre a operagio e a missdo.

Os requisitos de operagdo vém da necessidade do Apoena I ser operacional,
ou scja, realizar as tarefas de monitoramento desejadas e, portanto, sio primordiais
para a definicdo da carga paga de cada uma das aplicagdes mencionadas
anteriormente.

Os requisitos de missdo influenciam exclusivamente o vdo da aeronave. Esses
requisitos sio fortemente influenciados pelos requisitos de operacio como serd

explicitado mais adiante.

2.2.1 Requisitos de Operacio

2.2.1.1 Aplica¢do Rural

A agricultura de precisdo tem se apresentado como uma necessidade no
mundo moderno. A conseqiiéncia dessa necessidade se reflete no aumento de
capacidade de produgéo dos centros agropecuérios industriais. A Embrapa relata que
a Ginica forma de melhorar a produggo atual ¢ através do uso de tecnologia em todas

as etapas de produgfo de qualquer produto agroindustrial.



De forma especifica, o projeto do Apoena I visa preencher a lacuna do
mercado em monitoramento agricola e para isso fez-se necessario uma pesquisa de
mercado.

A apresentagfio desta pesquisa de mercado ndo sera feita neste trabaiho.
Porém, pode-se dizer que, em suma, verifica-se a necessidade de imagens de espectro
visivel e infravermelho referenciadas com suas respectivas coordenadas de GPS.
Estima-se que com esta ferramenta 90% do tempo atualmente utilizado com coleta
de dados amostrais seria reduzido a apenas 10% que representam as visitas dos
agronomos no plantic e no manejo.(Fonte: COROL — Cooperativa Agroindustrial de
Rolandia-PR) Isso possibilitaria a dedicagiio dos agronomos a uma maior extensio
territorial além de eliminar o problema inerente a gualquer coleta amostral de dados.

Conclui-se da aplicagfio rural que ha a necessidade de imagens estaticas e em
movimento referenciadas com coordenadas de GPS nos espectros visivel e
infravermelho. Para o espectro visivel, os agrébnomos afirmam que uma resolugdo de
um pixel correspondendo a até 0,02m ¢ suficiente para realizar o que foi obtido na
pesquisa de mercado. Esse dado sera utilizado mais adiante.

2,2.1.2 Aplicaciieo de Monitoramento Ambiental

A aplicagdo de VANT’s em monitoramento ambiental tem sido bastante
explorada no exterior, mas no Brasil ainda permanece a lacuna neste tipo de
aplicagdo. O monitoramento ambiental por veiculos aéreos se divide em medigio de
varidvels atmosféricas e em aplicagbes semelhantes 4 de monitoramento agricola
focada em monitoramento de mananciais, florestas, rios e lagos.

A mediciio de varidveis atmosféricas consiste na medigio de umidade
relativa, temperatura, pressdo atmosférica, perfis de velocidade (velocidade em
fungéio da altitude). A medicio dessas varidveis ndo apresenta uma necessidade de
implementagio de sensores na carga paga por que essas varidveis ja serfo medidas e
enviadas pelos equipamentos de bordo para a base em terra.

O monitoramento ambiental através de imagens apresenta 0s mesmos
requisitos do monitoramento agricola, ou se¢ja, imagens geo-referenciadas estaticas e

em movimento no espectro visivel e infravermeliho.



2.2.1.3 Aplicacio de Monitoramento de Redes de Transmissio de
Energia Elétrica

O monitoramento de redes de transmissdo de energia elétrica é realizado
atualmente por aeronaves tripuladas por um piloto, um co-piloto e um operador de
camera de infravermelho e espectro visivel. Esse tiltimo deve estar parcialmente fora
da aeronave (usualmente um helicoptero) para que sejam possiveis a filmagem das
linhas de transmissfio ¢ a identificagfio de possiveis problemas.

Esse processo atualmente utilizado apresenta um elevado risco e custo,
justificando, portanto, a aplicacio de VANT’s na tarefa de monitoramento linhas de
transmissdo de energia. A necessidade dessa aplicagfio se restringe a imagens em
infravermelho € no espectro visivel. Elas devem ser fotos e filmes com suas
respectivas coordenadas de GPS.

2.2.1.4 Aplica¢io de Monitoramento Urbano

A aplicagio do VANT Apoena I em monitoramento urbano e de fronteiras
representa um objetivo de longo prazo devido aos requisitos de regulamentacéio e
tecnolégicos serem  significativamente mais rigorosos que os anteriormente
mencionados.

O foco principal dessa aplicagfo setia 0 monitoramento de regides portudrias
que, tipicamente, apresentam dificuldade de acesso por terra e por agua ¢
apresentaria alto custo se realizado por aeronaves tripuladas. Esse monitoramento
ajudaria no combate ao contrabando realizado nos portos. (Fonte: Tenente Coronel
Otacilio Soares de Lima, responsavel pela montagem do Grupamento Aéreo da

Policia Militar de Sdo Paulo).

2.2.2 Definiciio da Carga Paga

A definigdo da carga paga representa uma etapa muito importante e objetiva
da definiclo dos requisitos de operagdio. Nessa etapa, os requisitos de operagéo
mencionados anteriormente sdo resumidos e traduzidos em equipamentos capazes de
realizar as aplicagBes de acordo com o especificado ou com o limite tecnolégico. A
opgéo tomada € a de respeitar o limite tecnolégico.

Conforme mencionado nos requisitos de operagdo, devem ser obtidas

imagens estaticas € em movimento no espectro visivel e em infravermelho. Diante



disso, foram pesquisadas cAmeras de espectro infravermelho e de especiro visivel, e a
escolha baseou-se no limite tecnolégico disponivel atualmente.

Além das cadmeras captarem as imagens € necessario envia-las 4 base em
terra. Para isso, pesquisou-se a disponibilidade tecnoldgica de transmissores de um
Unico canal para que a carga paga possa ser modular, ou seja, para cada cimera um
transmissor.

Qutro requisito das cimeras € a compensagéo do bank angle da acronave ¢ a
capacidade de direcionamento da cmera. Para isso faz-se necessario o acoplamento

de um pan-tilt para cada cAmera.

2.2.3 Requisitos de Missiio
2.2.3.1 Teto

A operagio da acronave se restringe ao teto absoluto de 3000m por apresentar
um valor suficiente para o monitoramento de 4reas mais altas. Outras razdes para o
teto ser limitado a 3000m sfo evitar a utilizagdo de sistemas de degelo e garantir o
funcionamento adequado do motor a pistio.

2.2.3.2 Velocidades

As velocidades sdo definidas pela operagio de cada umas das cimeras dentro
da faixa de cdmeras disponiveis no mercado. O limite inferior de resolugio ¢ 0,02m
correspondendo a um pixel.

Para o célculo das velocidades correspondentes a cada uma das cdmeras
utilizou-se o fato de que para a aeronave ser vidvel economicamente na agricultura
(mais restritivo em termos de recursos), ela deve ser capaz de cobrir, com a cmera,
uma 4rea de 156 alqueires por hora, ou seja, 3,744.10% m? por hora.

Esse valor, juntamente com o valor limite de resolugiio apresentado na
aplicacdo rural (0,02m por pixel), define a faixa de velocidades de cruzeiro. O limite
inferior da faixa de velocidades é 27m/s com uma resolucdio de 0,014m por pixel. O
limite superior é 52m/s com uma resolugo 0,005m. A referéncia de cAmeras para
esses cdlculos € o Catalogo da CANON 0[8].

Para a velocidade de estol utilizou-se o valor médio de velocidade de vento

atingido no Brasil (11m/s) e adotou-se esse valor como a margem de seguranga entre



a velocidade minima de cruzeiro e a velocidade de estol. Sendo assim, a velocidade
se estol deve ser de 16 m/s.

2.2.3.3 Distiancia de Decolagem

As distdncias de decolagem e de aterrissagem s#o definidas pela
disponibilidade de espago nas propriedades agricolas a serem inspecionadas, A
distancia de decolagem definida é 125m.

2.23.4 Terreno

O tipo de solo das pistas em que serad utilizado 0 VANT Apoena pode ser
cascalho, grama, terra ou asfalto.

2.2.3.5 Condicides ambientais

As condi¢des ambientais em que a aeronave serd submetida so:

- Temperatura: 0° a 45°C.

- Umidade relativa: 30% a 100% (chuva)

- Luminosidade: V60os diurnos € noturnos.

- CondigGes adversas: areia, terra e pequenas pedras.

2.2.3.6 Raziio de Subida

A razdo de subida deve respeitar a FAR Categoria Normal e, portanto, sera
adotado o valor de 1:12.

2.2.3.7 Alcance

O alcance influencia diretamente o equipamento de transmissdo de dados. Por
essa razdo optou-se por respeitar a faixa toda de equipamentos.

A faixa de valores adotada é de 1km a 32 km.

2.2.3.8 Autonomia

A autonomia foi fixada inicialmente em 4h como mérito minimo. Ou seja, a
aeronave deve voar por, no minimo, 4h ininterruptas.

2.2.3.9 Carga Paga

A carga paga deve compreender as cidmeras, os pan-tilts e os respectivos
transmissores de dados. O valor maximo de carga paga ¢ de 6kg.

2.2.3.10 Peso Total

O peso total estimado pela contabilizagio do peso dos equipamentos de

bordo, do combustivel, da estrutura e da carga paga. O valor resultante € de 320 N.



2.2.3.11 Resumo da Missio

A Figura 2-2 resume os trechos da miss#o.

2 3

Figura 2-2 - Resumo da missio

0-1: Decolagem em 125m em cascalho, grama, terra ou asfalto. Considerando
obstaculo de 15,2m ao final de 250m.

1-2 : Subida a 1:12 em velocidade minima de 1,3 vezes a velocidade de Stall.
2-3 : Cruzeiro a 3000m em velocidade de 27m/s a 52m/s por 490km (em
velocidade média de 32m/s)

3-4 : Descida e Aterrissagem: razio de descida de 1:12 ; pouso e parada em

250m.

2.3 Projeto Conceitual

O ciclo de projeto conceitual comega com um conjunto de requisitos de
projeto que devem ser definidos de forma a cobrir todas as manobras realizadas pela
aeronave apresentadas em 2.2.3.11. Esse conjunto de requisitos deve sofrer uma
revisdo para que seja gatantido que todas as necessidades do cliente/mercado sejam
atendidas e sejam assinalados os requisitos de menor importincia que podem sofrer
alteragdes de acordo com as necessidades de projeto.

Além da reviso de requisitos, deve ser feita uma identificacdo das novas
idéias de conceito tanto da aeronave quanto do processo de projeto. O conjunto de
requisitos e novas idéias de conceito passam por uma avaliagio de disponibilidade
tecnologica.

Se a disponibilidade tecnoloégica for garantida, parte-se para um primeiro

rascunho e dimensionamento que originardo um primeiro layout. Esse layout sofrerd



uma revisio aerodindmica, uma revisfo de pesos ¢ balanceamento, ¢ uma revisfio de
propulsfo para que se verifique o cumprimento dos requisitos.

O primeiro layout sofre um processo de otimizagéo de dimensionamento e de
desempenho, originando um layout revisado que por sua vez sofrerd uma reviso
mais minuciosa que leva em conta aspectos mais detalhados como custo, estruturas,
estabilidade e controle.

O processo de projeto conceitual pode ser representado pela Figura 2-3 que

mostra cada uma das etapas até o projeto preliminar,

| DESION REQUIREMENTS | l NEW CONCEPT 1DEAS I

TECHNOLDGY AVAILABILITY I

}TERATE

ITERATE
INITIAL LAYOUT -

REVISED LAYOUT
B i
WEIGHTY
weronTs Coeoms 1
PROPULSION
PROPULSIDN
BYRUCTURES |
LANDING BEAR
ETEC.
FIRST QUESY BLLING S171MG & PERFORMANGE REFINED SIZING &
[ DPTIMIZATION PERFORMANCE DPTIRIZATION

F

PREL IMINARY DESIEN

Figura 2-3 - Ciclo de projeto conceitual

As novas idéias de conceito e a disponibilidade tecnologica nédo serdo
analisadas neste projeto por nfo se mostrarem relevantes se comparadas com o
estagio de desenvolvimento disponivel na literatura e nas ferramentas de projeto
como os programas de CFD (Computational Fluid Dynamics).

A seguir serdio apresentados os métodos utilizados para definir os principais
pardmetros relativos a0 desempenho da aeronave Apoena 1. Esses pardmetros serdo
baseados em cada um dos trechos da missfio e resultario em um diagrama que
relaciona as variaveis Power Loading e Wing Loading. Nesse diagrama estio

representadas as restri¢des relativas a cada um dos trechos da missdo, e, desta forma,
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se revela como uma forma eficiente de garantir que o primeiro dimensionamento

respeitard todas as restri¢des.

2.3.1 Power Loading e Wing Loading
Os pardmetros Power Loading (W/hp) € Wing Loading (W/S) relacionam a

poténcia nominal do sistema de propulsio e a 4rea em planta da asa. Desta forma,
cada trecho da missio apresenta valores limites (tanto superiores quanto inferiores)
que devem ser respeitados para que sejam atingidos os objetivos.
As condi¢des a serem respeitadas sdo:

a) Velocidade de estol

b) Distincia de decolagem

¢) Razdo de subida

d) Velocidade de cruzeiro

e} Distincia de aterrissagem

A- Velocidade de Estol

A velocidade de estol ¢ definida como a menor velocidade com a qual a
acronave € capaz de se manter em vbo. Essa condigio influencia de forma
significativa a capacidade da aeronave de decolar e aterrissar em pistas curtas e de
alto atrito como as encontradas em propriedades rurais.

A velocidade de estol pode ser expressa em fungdo da carga alar (W/S)

conforme a equagéio 2-1 resultando na restrigio mostrada na equagsio 2-2.

v, - [ZN7S) (21
wLMAX

oV, C (2-2)

Lpiax

LR
S

B | -

Na restricdo dada na equagfio 2-2 € necessario estimar o valor do méximo

coeficiente de sustenta¢do tridimensional (C,,,, )- Uma forma eficiente de estimar o

valor deste coeficiente é basear-se nos valores histéricos de aeronaves existentes. A



il

Tabela 2-1 fornece faixas de valores de C,,. Para diversos tipos de aeronaves.

Adotou-se o valorde G =2.3 referente & aeronaves monomotores a hélices.

Tabela 2-1 - Dades Histéricos de Cy, .,

Airplane Type Cion
Homebuilts 1.2-20
Single Engine Propeller Driven 1.6-2.3
Twin Engine Propeller Driven 16-2.5
Agricultural 1.3-19
Business Jets 16-2.6
Regional TBP 1.9-33
Transport Jets 1.8-28
Military Trainers 1.6-2.2
Fighters 16-26
Military Patrol, Bomb and Transports 1.8-3.0
Flying Boats, Amphibious and Float Airplanes 1.8-34
Supersonic Cruise Airplanes 1.8-22

B- Distincia de decolagem
A distancia de decolagem de uma aeronave € influenciada pelos parametros:
a) Peso de decolagem (Wito)
b) Velocidade de decolagem (Vto) convencionada como 1.1Vs
¢) Power Loading e o desempenho da hélice
d) Coeficiente de arrasto ¢ coeficiente de atrito com o solo.

O requisito definido anteriormente para a aeronave Apoena I diz respeito ao
comprimento da pista utilizada para a decolagem somente, ou seja, o comprimento
necessario para a aeronave acelerar até a velocidade de decolagem, rotacionar ¢ algar
v00. Sendo assim, adotou-se o comprimento de 125m.

O peso de decolagem ¢ coincidente com o peso méaximo de 320N definido da

se¢do 2.2.3.10.
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A velocidade de decolagem ¢ fungio da velocidade de estol de forma a
fornecer uma margem de seguranga de 10% acima desta velocidade minima. Sendo
assim, a velocidade de decolagem é 17.6 m/s.

O pardmetro Power Loading serd a variavel dependente na expressdo da
distancia de decolagem. Desta forma, sera fungdo da carga alar {W/S).

O desempenho do conjunto hélice-motor foi medido em tinel de vento
através de uma balanca aerodindmica desenvolvida pela equipe envolvida no projeto
do VANT Apoena I e utilizada no Tunel de Vento para Medi¢Ses Atmosféricas do
Instituto de Pesquisas Tecnologicas. O valor obtido para a hélice 22x10 (didmetro x

passo, em polegadas) ¢ de 0.6.

Para estabelecer a relagio entre Power Loading e Wing Loading na condigio
de decolagem foi adotado o pardmetro TakeOff Parameter(TOP) referente 3 norma

FAR 23, e ilustrado na Figura 2-4 e na Figura 2-5 e correlacionado na equacdo 2-3.
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Figura 2-4 - Parfimetro de decolagem FAR23
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Figura 2-5 - Defini¢iio das distincias de decolagem

Stoe = 4.9TOP,;, +0.009TOP2, (2-3)

A curva de restri¢io para a decolagem fica da forma:
(W/8)o(W/hp)ry /C,,,. <OTOP, (2-4)

Na equagiio 2-4 o ¢ a razfo entre a densidade do ar no local da decolagem e
a densidade do ar ao nivel do mar. Para as analises apresentadas neste relatorio sera

adotado o valor o= I correspondente a sitvagio de altitude-densidade nula.

C- Raziio de Subida

A condigo de razdo de subida é muito importante para o sucesso da missdo
da aeronave Apoena | uma vez que existe uma altitude minima para cada uma das
aplicagGes citadas em 2.2.1.

A razdio de subida (G) € definida como a razdo entre as distincias vertical
horizontal percorridas. Essa defini¢iio coincide com o excesso de tragdo dividido
pelo peso da acronave. Desta forma, uma parcela da trag3o € utilizada para vencer o
arrasto e a outra parcela ¢ utilizada para garantir a razfio de subida prescrita. Para o
VANT Apoena I serd adotado o vailor de 1:12 (0,083).

A expressdo da restricio de razfo ¢ apresentada por RAYMER em [3]
conforme a equagéo 2-5.

% >2G+2 ::’e (2-5)

A anilise apresentada aqui se baseou no pardmetro Power Loading que se

relaciona com a equagio 2-5 pela equagfio 2-6.
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(2-6)

Os valor estimados de C;, e de e inclui o efeito do flape acionado. Esses

valores sdo estimados conforme RAYMER e ROSKAM propdem. A metodologia se

baseia na drea equivalente ao arrasto parasita e a4 adimensionaliza na éarea de

referéncia da asa (S).

A avaliagdo da area equivalente de arrasto parasita é obtida através de dados

historicos de coeficiente de friccfio (Cf) para aeronaves semelhantes como a Cessna

152 ¢ a Cessna 172 na Figura 2-6.
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Figura 2-6 - Dados histéricos de Cf
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O coeficiente Cp, € dado pela equagdo 2-7 e o valor de f é dado pela equagio

2-8, onde os coeficientes “a” e “b” s3o obtidos da Tabela 2-2 para o valor de Cf =

0,009.

Cp, = é (S € a 4rea em planta da asa) (2-7)
log,, f =a+b.log,, Syer (2-8)

Tabela 2-2 - Correlagiio para

Equivalent Skin Friction A B

Coefficient, Cf
0.009 -2.0458 1.0000
0.008 -2.0969 1.0000
0.007 -2.1549 1.0000
0.006 -2.2218 1.6000
0.005 -2.3010 1.0600
0.004 -2.3979 1.0000
0.003 -2.5229 1.0000
0.002 -2.6990 1.0000

O valor estimado de Swet é estimado a partir de um primeiro croqui da

acronave (Figura 2-7).

Figura 2-7 - Primeiro croqui do Apoena I
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Finalmente, deve-se adicionar ao valor de CD0 , 0 efeito dos flapes em

condicio de decolagem conforme apresentado na Tabela 2-3. O coeficiente e é
chamado de eficiéncia de envergadura de Oswald, ¢ ele relaciona a distribuicsio de

sustentagdo da asa analisada com a distribuigéo eliptica.

Tabela 2-3 - Ganho em Cp, devido aos flapes

Configuration AC,, e
Clean 0 0.80-0.85
Take-off flaps 0.010 - 0.020 0.75-0.80
Landing flaps 0.055 -0.075 0.70~0.75
Landing Gear 0.015-0.025 no effect

As estimativas de Cp, e de e para razfo de subida sdo:

Cp, =0.062 e=0.75 para $ =1.25 m’

A envergadura imposta como restrigio geométrica é b = 2.5m devido a
disponibilidade de pistas de pouso estreitas (=5m). Esse valor de envergadura é
utilizado para a determinag@o da razdo de aspecto A dada pela equacio 2-9.

b2
s

A (2-9)

A velocidade adotada para a andlise de razdo de subida é de 20m/s.
D- Velocidade de Cruzeiro
A carga alar (W/S) adequada para a condig3o de cruzeiro ¢ a carga com a qual
a aeronave voa na situa¢do de maximo L/D (relagio entre as forgas de sustentagfo e
de arrasto). Desta forma, o alcance é maximizado na velocidade correspondente ao
méximo L/D para acronaves com propulsfo a hélice, isso se deve ao fato de que a
eficiéncia na tragfio da hélice diminui com o aumento da velocidade.
Os parfimetros que influenciam o desempenho sfio os coeficientes de arrasto

para sustentagdo zero (G ) € o fator de eficiéncia de Oswald (“e”).
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O valor de Cp, pode ser estimado através da metodologia apresentada em

Razfio de Subida, porém nio contabilizando o efeito dos flapes. A estimativa do
fator de Oswald é apresentada por RAYMER em [3] na forma da equagdo semi-
empirica 2-10.

e =1.78(1- 0.045A"*) - 0.64 (2-10)

A carga alar para o méximo alcance é expressa por RAYMER em [3] na

forma:

W 1
5 S E,r)V,:,Z,\,ise1/;’:At’.."C,-‘,G (2-11)

A equagdo 2-11 pode ser deduzida através da imposigio das condigdes de
cruzeiro que estabelecem que a tragdo é igual a forca de arrasto e a forca de
sustentagdo € ignal ao peso da aeronave.

Outra curva de restrigéo relativa a velocidade de cruzeiro & apresentada por
ROSKAM em 0[4]. Essa restrigio se baseia em dados histéricos e define um indice
de poténcia proporcional 4 velocidade de cruzeiro (equagfo 2-12). O valor deste

indice de poténcia pode ser obtido a partir do diagrama da Figura 2-8.
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E- Distincia de Aterrissagem

Os fatores que influenciam a distincia de aterrissagem de um avidio sdo
principalmente:

a) Peso de Aterrissagem, W,

b) Velocidade de Aproximagéio, V4

c) Sistema de Desaceleraggo.

O peso de aterrissagem Wy pode ser estimado em fungfio da autonomia
imposta em 2.2.3 e dos ensaios de consumo realizados com um motor adequado para
a aplicacdo exposta neste relatorio. Desta forma, o peso de combustivel estimado é
de 50 N que representa um valor de 16 % do peso total estimado para 0 VANT
Apoena I na condigdo de decolagem.

A norma FAR 23 exige que a velocidade de aproximacio seja 30% maior que
a velocidade de estol para a condigdo de aterrissagem, em que o peso é 16% menor.
Isso resulta na velocidade de aproximacfio igual a 15,9m/s. A Figura 2-9 ilustra a
definigdo das distincias de aterrissagem.

Va= 13V,
NOTE : S = WA

TOUCHDOWN

e
Ste

Figura 2-9 - Defini¢fio das distincias de aterrissagem

T~

A relagdio entre as distdncias de aterrissagem e a velocidade de estol nessa
mesma condi¢8o € apresentada por ROSKAM em 0[4] nas equagdes 2-13 e 2-14 de
acordo com a FAR 23 Categoria Normal.

81 = 0.265Vg (2-13)

s, =1.938s 4 (2-14)

Com as distincias de aterrissagem definidas como 423ft e 820fi

respectivamente, € possivel recalcular a velocidade de estol e confronti-la com a
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calculada pelo peso de aterrissagem. Com esses valores convergidos utilizou-se a
mesma formulagéio utilizada para o requisito de velocidade de estol, porém levando

em conta que (W/S). é 84% de (W/S)ro. A expressdo final para o requisito de

distincia de aterrissagem é:

(-W—J <0.5952pV2C, (2-15)
S TO s

F- Curvas de restrigcio
Apbs serem estabelecidas as relagdes entre Power Loading e Wing Loading

para cada umas das etapas da misséio pode-se representar essas restrices na forma de
um diagrama que possibilita a geragfio de uma primeira estimativa dos parimetros da

aeronave. Esse diagrama esta apresentado na Figura 2-10.

Diagrama {Whp) x (W/S)
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Figura 2-10 - Curvas de restricio

2.3.2 Primeira estimativa

A primeira estimativa para a aeronave deve ser feita de forma a respeitar
todos os requisitos impostos na se¢io REQUISITOS que se traduzem no diagrama de
viabilidade exposto em CURVAS DE RESTRICAO. Verificou-se que o requisito de
aterrissagem sem sistema de frenagem externo (“arresting cable”) é o requisito mais

restritivo do ponto de vista de carga alar.
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Outro aspecto restritivo € a condigio de cruzeiro a 52m/s. Porém, devido a
caracteristica da missdo do Apoena I, sera estabelecido que, em uma mesma
operagdo, a velocidade de cruzeiro apresentard um valor aproximadamente constante.
Desta forma, as velocidades de cruzeiro 27m/s e 52m/s nfio acontecerfic num mesmo
vdo.

As caracteristicas apresentadas a seguir serfio baseadas nos pontos de projeto

apresentados na Tabela 2-4.

Tabela 2-4 - Pontos de projeto

Ponto de Projeto Power Loading (1b/hp) Wing Loading (Ib/fi%)
1 7,6 5,15
2 14,0 5,15
Carga alar

A carga alar para os pontos de projeto ¢ determinada pela condicio de
aterrissagem referenciada no peso de decolagem. Portanto a 4rea alar é a mesma para
os dois pontos de projeto diferindo apenas na motorizagio.

O valor da 4rea alar é determinada por:

% =5.15= S =1.27m” para W = 70.5lb

A raz3o de aspecto fica determinada por:

2
A= %- =492 comb=2.5m.

Motorizagfo
A motorizagéo € definida para cada um dos pontos projeto em fungdo de suas

ordenadas.
Ponto de Projeto 1

ﬂ=7.6:>hp=9.4
hp

O motor escolhido para esse ponto de projeto é o Kroma 100i bi-cilindro. As
caracteristicas estéo listadas na Tabela 2-5 a as dimensdes estfio apresentadas no

ANEXO A.
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Tabela 2-5 - Dados do motor Kroma 100i

Motor: Kroma 100 I
Combustivel Gasolina comum
Ciclo 2 tempos
Numero de Cilindros 2
Cilindrada 100cc
Poténcia @ Rotagio 10hp@7400 rpm (hélice 26x8)
Ignigo Avango eletronico
Peso 2400 g
Ponto de Projeto 2

W o 140=hp=50
hp

O motor escolhido para esse ponto de projeto é o Kroma 50i monocilindro.
As caracteristicas estdo listadas na Tabela 2-6 e as dimensdes estio apresentadas no

ANEXO B.

Tabela 2-6 - Dados do motor Kroma 50i

Motor: Kroma 50 I

Combustivel Gasolina comum

Ciclo 2 tempos

Nuamero de Cilindros | 1

Cilindrada 50cc

Poténcia @ Rotagdo | Shp@6000 rpm (hélice 22x10)
Ignigdo Avango eletrdnico

Peso 1600 g (com sistema de

escapamento ¢ isolamento de

dleo)

Metas do projeio (diferente de requisitos):
- Répida construgio.
- Facil Construg#o.
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Qualidade de controle:

- Estavel

- Facilmente controlavel

2.3.3 Projeto conceitual da asa

2.3.3.1 Forma em planta

O projeto conceitual da asa iniciou-se com a definigfio da forma em planta da
asa que seja capaz de obter o desempenho determinado para o VANT Apoena L.

As equacdes utilizadas na etapa conceitual sfio baseadas em escoamento
potencial e, em geral, apresentam resultados mais consistentes para valores de razdo
de aspecto proximas a 5 ou superiores.

A razdio de aspecto determinada na primeira estimativa (2.3.2) seri usada
como base para o calculo das caracteristicas da forma em planta da asa.

e Afilamento

Para maior eficiéncia aerodindmica e simplicidade, o afilamento usado é de
45%. Ou seja, a corda da ponta da asa é 45% da corda na raiz da asa. Essa
caracteristica geométrica aproxima a distribuigio de sustentagiio de uma asa
trapezoidal a distribui¢do de sustentagfio eliptica, ideal para a reducfio de arrasto
induzido. Isso pode ser evidenciado pela Figura 2-11 e pela Figura 2-12.

i wisi,

bdr
B LICEIRE Ty

Figura 2-11 - Distribuicio eliptica
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Figura 2-12 - Afilamentos

e Cordas
As cordas da raiz e da ponta da asa sfio calculadas em fung¢éio do afilamento
(A), da area de referéncia da asa (S) e da envergadura (b) fixada em 2.5m de acorda

com as equagdes 2-16 e 2-17.

= 28 -
o =~ 7] (2-16)
Cyp = AC 100t (2-17)

A corda média aerodindmica pode ser calculada em fungfio da razio de
aspecto, do afilamento ¢ da corda da raiz da asa conforme a equagio 2-18. A corda

média aerodindmica foi utilizada para o calculo do nimero de Reynolds para a asa.

2Cu (1 +A+R)
3(1+4)

A corda das superficies de controle foi fixada em 30 % da corda local por

c=

(2-18)

razdes de parametrizagfo de analises.

Os valores das cordas da asa estfio apresentados na Tabela 2-7.
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Tabela 2-7 - Cordas da asa

Croot 0,7m
Cyp 0,315m
c 0,532m

¢ Enflexamentos

Os enflexamentos do bordo de ataque, da linha de 25% da corda e da linha de
articulagfio dos flapes foram definidos a partir do enflexamento do bordo de fuga.

O enflexamento do bordo de fuga foi fixado no valor nulo. Desta forma,
obtém-se um ganho em estabilidade em rolagem sem uma perda substancial de
Cy. (2.5%).

O calculo dos demais enflexamentos foi feito a partir das relagGes

geométricas exibidas na Figura 2-13.

LE

+ 2EC

0. 6836

|
0.4367

0.3103

— |

; |

Figura 2-13 - Forma da asa em planta

Os valores dos enflexamentos estfio apresentados na Tabela 2-8.
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Tabela 2-8 - Enflexamentos

00

16,9°

A
A
Agss | 12,8°
A

e | 3.2°

¢ Torg¢io geométrica
A torgdio geométrica da asa tem a fungfio de aproximar a distribuico de
sustentacdio & distribui¢io de uma asa eliptica. Para isso, aplica-se uma rotac¢io no
perfil da ponta da asa da maneira a diminuir o seu dngulo de ataque e produzir uma
sustentagcdo menor nas pontas da asa.
Por simplicidade, optou-se por nio utilizar tor¢éio nas pontas da asa. Essa
op¢éo em primeira andlise nfio apresenta um aumento substancial em desempenho

uma vez que ja sera usado o afilamento de 0,45.

+ Dispositivo hipersustentador

Em pesquisa prévia de perfis aerodinimicos para a asa, observou-se a
necessidade do emprego de dispositivos hipersustentadores. Dentro da gama de
alternativas de dispositivos de bordo de ataque e de fuga, foi feita a opgao por flapes
do tipo double-slotted, uma vez que os dispositivos de bordo de atague contribuem,
em geral, para o aumento do dngulo de estol e nfio produzem um aumento substancial
do coeficiente de sustentagfo,

Na Figura 2-14 a seguir pode-se observar as varias opg¢oes de flapes de bordo
de fuga.
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Figura 2-14 - Dispositives hipersustentadores de borde de fuga
As contribui¢des em coeficiente de sustentagdo maximo (bidimensional) para

cada dispositivo hipersustentador estfio apresentadas na Tabela 2-9.

Tabela 2-9 - Tipos de hipersustentadores

Dispositivo hipersustentador ACImax
Dispositivos de bordo de fuga
Plain e Split 0.9

Slloted 1,3
Fowler 1,3¢’/c
Double Slotted 1,6¢’/c
Triple Slotted 1,9¢’/c
Dispositivos de borde de ataque
Fixed slot 0,2
Leading edge flap 0,3
Kruger flap 0,3

Slat 04c’/c
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Figura 2-15 - Area flapeada

A expressio utilizada para o pré-dimensionamento dos flapes € apresentada por
RAYMER em 0[3] (equagio 2-19) e assume a corda do dispositivo como sendo 30%
da corda local da asa, e deflexdes de até 30°.

S
AC, =AC, (—fS'EMJ CoS Ay, (2-19)

ref
O termo A, corresponde ao enflexamento da linha de articulacdio calculado

em Enflexamentos ¢ o termo que relaciona a drea flapeada com a 4rea de referéncia
estd demonstrado na Figura 2-15. Esse termo foi fixado em 75% deixando 25% da
area para o uso de ailerons..
A contribuigiio tridimensional em sustentagfo para a deflexfio méxima do flape
éde 1,2
2.3.3.2 Seleciio do perfil aerodinimico
Com a forma em planta da asa definida, pode-se determinar o requisito de
seleciio de perfil como: Clyax, Clonizeiro, alpha de estol, alpha de cruzeiro.
Os requisitos de escolha sdo:
. Clyax perfil limpo = 1,5
. Cleruzeiro = 0,7 @ alpha = 3%
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Nuamero de Reynolds de decolagem
influéncia do nimero de Reynolds)

Alpha estol >12°
Na Figura 2-16 ¢ na Figura 2-17 estfio apresentadas as curvas polares € 0

O perfil que apresenta todos os requisitos necessarios € o SD7062 presente no

site da NASG [5] e desenvolvido e ensaiado por Selig e Donovan na Universidade de

Illinois at Urbana~-Champaign.

formato do perfil, respectivamente.
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Figura 2-16 - Curvas polares do perfil SD7062
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Figura 2-17 - Perfil aerodinimico SD7062
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2.3.4 Curva polar tridimensional

A curva polar tridimensional foi obtida assumindo gue o arrasto parasita da
fuselagem ¢ praticamente constante com a variagio de angulo de ataque ¢ a
contribuigdo da fuselagem no coeficiente de sustentacdo é nula.

A corregéio do coeficiente de sustentagfio bidimensional para tridimensional
foi baseada na formulagio apresentada por RAYMER em [3)] na forma das equagdes
2-20 2 2-22.

C, = 22 J (Eﬂ‘ﬁei) (2-20)

B =1-M? (2-21)

z (2-22)

Curva Polar Tridimensional

14 ¢

1.2 +

08 +
06 |
04

0.2 4

J) 0.0 0.1 0.15 0.2

Figura 2-18 - Polar tridimensional
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15

a (%)

Figura 2-19 - Coeficiente de sustentagio

Para a defini¢do do dngulo de ataque da asa para o cruzeiro ¢ importante que
seja utilizada a relagio L/D. Conforme mencionado em Velocidade de Cruzeiro, o
alcance serd maximo se a aeronave realizar seu cruzeiro na situacdo de maximo L/D.

A relagiio L/D estd apresentada na Figura 2-20.
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Figura 2-20 - L/D da aeronave

A partir da Figura 2-20 pode-se concluir que a o melhor dngulo de ataque para
cruzeiro da asa é 4°. Porém deve ser considerado que o dngulo de estol precisa ser
evitado. Portanto a incidéncia escolhida foi 0° garantindo que o Apoena ] tenha seu

angulo de arfagem variando de -10° a +10° sem que ocorra o estol do perfil.

2.3.5 Empenagens

Para as superficies de controle da parte posterior (leme e profundor), foi
selecionado o perfil simétrico J5012 porque ele apresenta um Clmax mais elevado
entre os outros perfis simétricos. O perfil J5012 esta ilustrado na Figura 2-21. Suas
curvas polares para Re de 200.000 estfio apresentadas na Figura 2-22.
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Figura 2-21 - Perfil aerodinimice J5012
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Figura 2-22 - Curvas polares do perfil J5012

As formas em planta das empenagens s&o:

- Empenagem horizontal

A=5
- Empenagem vertical:

A

A=0,45

1,5 (o valor de razdo de aspecto ¢ baixo para a distdncia entre o centro de

nha do CG seja a minima possivel)

li

pressio e a
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A=10,3 (esse valor € baixo pelo mesmo motivo da razéio de aspecto)

2.3.6 Projeto conceitnal da fuselagem

A fuselagem deve atender a requisitos geométricos especificos como os
comprimentos de cauda e de nariz bem como os volumes dos equipamentos
instalados de forma a garantir a centragem. O objetivo neste trabalho & apenas
relativo & aerodinidmica. Portanto, os comprimentos e volumes foram obtidos a partir
dos projetos de estabilidade ¢ estruturas/centragem realizados por outros membros da
equipe envolvida no projeto do VANT Apoena | (AMIANTI [2] e MAZZA [6]).

A geometria interna da fuselagem projetada por MAZZA [6] esta apresentada

na Figura 2-23 e na Figura 2-24.

Figura 2-24 - Vista lateral esquerda da estrutura interna
A geometria externa da fuselagem foi gerada a partir da revolugdo de uma
curva que atendesse os requisitos geométricos e nfo apresentasse Angulos entre

tangentes superiores a 12° para evitar descolamento de camada limite gerando arrasto
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parasita indesejavel. A geometria externa da fuselagem estd apresentada na Figura
2-25 e na Figura 2-26.

Figura 2-25 - Vista isométrica da geometria externa da fuselagem

Figura 2-26 - Vista lateral esquerda da geometria externa da fuselagem
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2.4 Projeto preliminar

2.4.1 Geometria asa-fuselagem

A geometria asa-fuselagem fuselagem foi gerada no sofiware Microstation
V8. Essa geometria apresenta dngulo de incidéncia nulo e nfo apresenta fillefs para a
junc¢do asa-fuselagem. A Figura 2-27 ilustra a configuragio asa-fuselagem utilizada

para a simulagdo utilizando CFD.

Figura 2-27 - Vista isométrica da geometria asa-fuselagem

Figura 2-28 - Vista frontal da geometria asa-fuselagem
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Figura 2-29 - Vista lateral esquerda da geomefria asa-fuselagem

2.4.1.1 Malha computacional

A geometria asa-fuselagem foi utilizada para a geracdo de uma malha
computacional para posterior simulagdo utilizando o método dos volumes fimtos, A
ferramenta utilizada para a geracio da malha computacional foi o sofiware
ICEMCFD da empresa Ansys Incorporated. Essa ferramenta € largamente utilizada
na industria aeronautica nos ciclos de projeto devido a sua alta capacidade de geragéo
de malhas com um custo computacional relativamente baixo.

A malha utilizada é composta por cerca de 1.5 milhSes de elementos
hexaédricos e uma distincia de 30 fusclagens a jusante ¢ a montante. A Figura 2-30 e
a Figura 2-31 mostram a malha superficial na asa e na fuselagem.

Figura 2-30 - Malha computacional asa-fuselagem
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Figura 2-31 - Malha superficial no intradorso da asa

2.4.1.2 Estratégia de simula¢io

O software utilizado para a simulagdo da malha asa-fuselagem foi o CFD++
da Metacomp Technologies. Esse software ¢ usualmente utilizado na industria
aeronautica devido a sua adequagfio a escoamentos externos.

As licengas utilizadas para esses programas pertencem ao Projeto FAPESP —
EMBRAER do qual o autor faz parte.

A simulagéo foi realizada utilizando a equagdo de Navier-Stokes com o
modelo de turbuléncia Spallart-Allmaras devido sua capacidade de apresentar bons
resultados sem a necessidade de malhas muito refinadas. Foram utilizadas as leis de
parede para a asa e para a fuselagem sem a opgfo de solucionar as equagdes até a
parede.

O método de integracfio no tempo utilizado foi implicito com rampa de
niumero de Courant de 1 a 250. Utilizou-se também o método de Multigrid para a
aceleragdio da convergéncia.

O método de integracfio espacial utilizou-se da interpolagdo do tipo
polinomial no centréide dos elementos.

As condi¢des de contorno estfio apresentadas na Tabela 2-10.
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Tabela 2-10 - Condigdes de contorno para caso asa-fuselagem

Vx 32 m/s
Vy 0

Vz 0

Re (baseado na corda média acrodindmica) | 1,14e6
Pressfio estatica 101000
Temperatura 300
Modelo de Turbuléncia SA

2.4.1.3 Critério de convergéncia

A convergéncia foi monitorada de duas formas:

1) Observagfo das forgas nas trés diregdes.

2) Observagfo dos residuos das equagdes.

A primeira forma consiste em analisar a evolugio das forcas nas trés dire¢bes
e verificar as oscila¢Ses com a evolugdo da simulagfo. Quando a oscilagio for menor
do que o nivel de precisio necessaria, a simulagfio ¢ interrompida. Isso pode ser

observado na Figura 2-32, na Figura 2-33 ¢ na Figura 2-34.

Fluxes, Forces, and Moments
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— 7 _force_el

9.600e+02
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Fluxes, Forces, Homents
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320 640 960 1280 1600 1920
iterations

Figura 2-32 - Convergéncia de for¢as
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Fluxes, Forces, anif Moments
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Figura 2-33 - For¢caem Y

Fluxes, Forces, and Moments
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Figura 2-34 - For¢a em X

A segunda forma consiste na avaliagiio da evolug@io dos residuos ao longo da

simulagfio. Esses residuos séio normalizados para que possibilite a observagio dos
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residuos das equagdes da energia, da quantidade de movimento e da continuidade

em uma mesma escala. A Figura 2-35 mosira a evolugfo dos residuos.

Residual Plot {Nermalized)
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Figura 2-35 - Evolugiio dos residuos nermalizados

2.4.1.4 Resultados quantitativos
Os resultados da simulagio asa-fuselagem foram comparados com as

calculados pelos métodos apresentados anteriormente (Tabela 2-11)

Tabela 2-11 - Resultados quantitativos

Comparagdo de resultados

CFD ++ Estimativa
FL=350N FL=341 N
FD=44N FD=51N
Além da forca de sustentagio total, também foi calculada a distribui¢éo de

sustentagio, Isso foi feito utilizando-se o software Ensight 8 da CEI. Esse programa ¢
um pds-processador bastante poderoso utilizado pela indistria aecrondutica.

A forga de sustentago foi discretizada em forgas aplicadas em fatias da asa
de 0,05m. os valores destas forgas estdio apresentados na Figura 2-36. Nesta figura, €
possivel observar a influéneia da fuselagem na distribuigdo de sustentagfo. Isso €
causado pela aceleragio do escoamento devido a presenca da fuselagem. A

distribui¢io de sustenta¢io nfo apresepta valor nulo na ponta da asa pelo fato das
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forcas terem sido discretizadas homogeneamente ao longo da envergadura ¢ ndo ha

uma sec¢io de controle na ponta da asa.

Distribui¢do de Sustentacao
10 '|

g‘\_ m 'l

Ferga de Sustentagdo (N)

Nt B th MM ~ @

—_

U ¥ T F 1 T
02 04 0B 0.8 1 12

Z (m) - Semi-envergadura

Figura 2-36 - Distribuicfio de sustentaciio

2.4.1.5 Resultados qualitativos

A geometria asa-fuselagem gerada ndio apresenta nenhum tipo de dispositivo
de ponta de asa. Na Figura 2-37 e na Figura 2-38 pode-se observar que existe a
necessidade do uso desses dispositivos para melhorar a distribui¢o de vorticidade na

ponta da asa. Essa medida apresentaria impacto direto no valor da forca de arrasto.
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1.021e+05
1.014e+05
1.007e+05
9.999¢+04
9.928e+04 “—

Figura 2-38 - Ponta da asa

Pode-se observar também a distribui¢do isobdrica no extradorso da asa
(Figura 2-39) evidenciando a distribui¢dio de sustentagéio praticamente constante na

por¢do média da semi-envergadura.
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Figura 2-39 Distribuiciio de pressiio no extradorso da asa

Outro fato notavel é a interferéncia da interagfio da asa com a fuselagem. Essa
interferéncia pode ser notada pelo vértice formado na intersecgio do bordo de fuga
da asa com a fuselagem (Figura 2-40). Além dessa interagio, pode-se notar a

presenga de um local de baixa pressdo no intradorso da asa causado pela aceleracdo

do escoamento devido a fuselagem (Figura 2-41)
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Figura 2-40 - Jungdo asa-fuselagem

Figura 2-41 - Jungfio asa-fuselagem (intradorso da asa)

O projeto da fuselagem mostrou-se eficiente como € possivel observar na
Figura 2-42 e na Figura 2-43, que mostram as linhas de corrente sobre a fuselagem.

Nio existe descolamento de camada limite na fuselagem exceto em seu bordo de
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fuga. Porém, esse descolamento ndio ¢ significativo se comparado com a area

molhada da fuselagem.

B T
= 3 e B
2:098e+01
1.049e+01
0.000e+00

P

1.020e+05
1.014e+05
1.008e+05
1.002e+05
9.962e+04 -

Figura 2-42 - Linhas de corrente na fuselagem (intradorso)
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Figura 2-43 - Linhas de corrente no perfil da fuselagem

2.4.2 Curvas de sensibilidade

As curvas de sensibilidade das superficies de comando representam um dado
bastante importante para a realizagdio do projeto de estabilidade e controle de

qualquer aeronave. Essas curvas apresentam os valores dos coeficientes de
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sustentagdio, de arrasto e de momento para cada angulo de ataque ¢ de deflexdo da
superficie de comando.

As andlises apresentadas neste trabalho se restringem a casos bidimensionais
devido 2 grande quantidade de situagdes que necessitam simulagdes.

Cada superficie de controle foi simulada para dngulos de ataque variando de -
10° a 10° com o passo de 2°. As deflexdes para as empenagens foram de 0° a 10°
(passo de 2°) devido ao fato de que seus perfis aerodinamicos nio deformados serem
simétricos, portanto as contribui¢Bes em coeficiente de sustentagdo, de arrasto e de
momento sdo idénticas para Angulos de deflexdo simétricos em relagdo a origem.

As deflexdes para o aileron foram de -10° a 10° com o passo de 2° pois 0
perfil ndo ¢ simétrico.

O total de casos rodados é de 253 e o nimero de malhas que foram geradas ¢
de 17. Esses casos foram rodados com a condigdo de velocidade da corrente livre de
32 m/s através de um script feito para o software Fluent 6.1.22 que foi capaz de rodar
os casos automaticamente com um numero de iteragdes suficiente para a
convergéncia de forgas e de residuos.

Os casos foram rodados com o modelo de turbuléncia Spallart-Allmaras para
as empenagens horizontal e vertical e para o aileron. Os nimeros de Reynolds foram

4,95x10°, 5,4x10° e 8,39x10° respectivamente.

2.4.2.1 Geracio de malhas 2D

Para a geragio das malhas das superficies de comando foi feita uma rotina de
geragio automatica. Essa rotina tem como objetivos: garantir a qualidade semelhante
entre as malhas e tornar o processo mais rapido.

A rotina consiste na geracdo de uma malha base com os parimetros desejados
de forma manual pelo software ICEMCFD. A partir desta malha, a geometria €
deformada e o software encaixa os blocos da malha 4 nova geometria de forma
automatica garantindo a semelhanca de pardmetros e, por conseqiiéncia, a

semelhanca da qualidade como pode ser verificado na Figura 2-44 ¢ na Figura 2-45.
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Figura 2-45 - Malba no perfil do aileron (deflexio: 10°)

2.4.2.2 Estratégia de simulagio

As simulagbes foram realizadas utilizando o método de integragfio temporal
segregado implicito com as condi¢des de contorno de parede viscosa nas superficies
do acrofélio e velocity-inlet para as fronteiras externas do dominio. A velocidade foi
imposta pelas componentes para cada uma das condi¢des descritas anteriormente.

A obtengfio dos resultados foi feita através da transformagfio de coordenadas
devido ao fato de que a malha se mantinha fixa e o escoamento rotacionava para cada
um dos angulos de ataque.

A convergéncia foi observada da mesma forma que foi apresentada
anteriormente na simulacgio asa-fuselagem. A Figura 2-46 ilustra a convergéncia de

um dos casos rodados.
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Figura 2-48 - Convergéncia de coeficiente de arrasto

2.4.2.3 Resultados

Os resultados obtidos foram plotados na forma de coeficientes de sustentaggo,
de arrasto ¢ de momento. Esses resultados foram encaminhados para o projeto de
estabilidade e controle. O objetivo desses graficos é facilitar a obtencio dos
coeficientes de forcas ¢ momento para qualquer 4ngulo de ataque e de deflexiio
dentro da faixa de variagdo correspondente ao véo do Apoena I.

Os resultados estdo apresentados nas figuras abaixo.
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Figura 2-52 -~ Contornos de presséio absoluta na empenagem horizontal (deflexdo: 10”)



53

I 1 = |
r Cixo [
l 1,50E+00
l = __—
— P e - 1.00E+00
| —e—D0
|  5.00E-01 —m—D2 |
a ' D4
S | _.Ds
f 0.00E+00 % D8
R e
| i -5.00E-01 '
| | |
‘ -1.00E+00 l
o (°} [
L _J

Figura 2-53 - Coeficiente de sustentacéio para a empenagem vertical (referéncia: corda local)

Caxo
- 1.60E-01
; |
f{}- i 1.40E-01 \
4 | 1.20E-01
| -0--00—”
! 1.00E-01 e D2
- D4
- 8.00E-02 l‘
| S . oe
| 6.00E-02 —%—D8
| -o-—D1€_lJ
| 4,00E-02 i |
‘ 2.00E-02 1
‘ : . [ ‘ ‘ ‘ I .
-15 -10 5 0 5 10 15

| a ()

Figura 2-54 - Coeficiente de arrasto para a empenagem vertical (referéncia: corda local)



54

af{’)

CmosXa

- 1.20E-01

— 1.00E-01

——| 8.00E-02

+ 6.00E-02

—| 4.00E-02

- 2.00E-02

—+ G.00E+00

5
- -2.00E-02

-4,00E-02

Cm0.25

|—o—DO
|0z |
D4 ‘

—»—D8
I—o——D10

Figura 2-55 - Coeficiente de momento para a empenagem vertical (referéncia: corda local)

fluemtF marcacere

o

Figura 2-56 - Contornos de pressiio absoluta na empenagent vertical (deflexiio: 0%)




55

a (’)

Figura 2-57 - Coeficiente de sustentaciio para o aileron (referéncia: corda local)

a ()

C; Xa
2.00E+00
1.50E+00 ——D0
D2
D4
1.00E+00 b6
—x—D8
500E-01 <& |—=—D10
—— D2
| 0.00E+00 | —— D4
15 —D#6
D8
 -5.00E-01 2%
-1.00E+00
Caxa
1.80E-01
— —| 1,60E-01 | —e—D0 |
|
B | 1.40E-01 <s—D2
04 |
1.20E-01 DB
1.00E-01 —x—D8
3 |—e-DI0 |
- 8.00E-02 b2 |
6.00E-02 —D4 |
— D6
- 4.00E-02 e
2.00E-02 . Do
. . 0.00E+00
5 10 15

Figura 2-58 - Coeficiente de arrasto para o aileron (referéncia: corda local)




56

CmozsX o
- 2.50E-01 |
+ 2.00E-01 .

—e— D0
1.50E-01 D2
1.00E-01 D4

DB

w
5,00E-02 8 D8
|
- 0.00E+00 5 S
15 ——D-2 .
-5.00E-02 — D4 |
= oA —+ -1.00E-01 — Gl
D-10/
- - A.50E-01
-2.00E-01
a ()

Figura 2-39 - Coeficiente de momento para o aileron (referéncia: corda local)

L 4 lluent@ marcoceze.(none) [0] Fluent Inc

Figura 2-60 - Contornos de pressio absoluta no aileron (deflexdo: -10°)




57

fluent® marcocezre {none) (0] Fluent inc

Figura 2-61 - Contorno de pressiio para deflexiio nula do aileron

2.4.2.4 Projeto do hipersustentador

O projeto do hipersustentador foi baseado nos estudos de MASON 0{7] que
compara diversos tipos de dispositivos hipersustentadores. Conforme foi apresentado
na etapa de projeto conceitual, o tipo de dispositivo escolhido € o de bordo de fuga.
Optou-se pela configuragio de double-slotted. A razdo desta escotha ¢ devido ao fato
de que o coeficiente de sustentagio maximo do perfil limpo ¢ 1,5 bidimensional.
Desta forma, para atingir o coeficiente de sustentagio méaximo de 2.5, a necessidade

de AC{,,, ¢ de 1,54, justificando a necessidade do uso do flap double-siotted
(ACLypx =1.6)
O objetivo do projeto do flap é atingir o ACZyde 1,6 com o uso de

atuadores rotativos. Para isso, foi utilizado o mecanismo apresentado na figura

Figura 2-62 do site NEXTCRAFT O[1].
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Figura 2-62 - Exemplo de mecanismo rotativo

O projeto dos canais (slots) do flap foi feito através de splines com pontos de
controle que garantissem uma geometria convergente. Isso porque o canal
convergente, em regime subsonico, acelera o escoamento €, por conseqiiéncia,
energiza a camada limite evitando o descolamento e diminuindo a pressdo no
extradorso do perfil.

A geometria projetada seguiu as restrigdes de um mecanismo real de forma a
garantir que o posicionamento relativo dos elemenios fosse possivel com um
mecanismo de barras rigidas e articuladas. O resultado estd apresentado na Figura
2-63.

Figura 2-63 - Geometria 2D do flape
A avaliagio do AC/,,, do perfil com o flap acionado foi feita com o
software CFD++ da Metacomp Technologies nas condigdes de V_=16m/s e

a =12° . Para isso, uma malha computacional foi gerada com o uso do ICEMCFD da
Ansys.
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A malha gerada apresenta uma boa qualidade garantindo uma convergéncia

relativamente rapida. A Figura 2-64 ilustra a malha e seu histograma de qualidade.
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Figura 2-64 - Malha da geometria 2D do flape

O critério de convergéncia utilizado para a andlise do flap foi o mesmo
utilizado pas simulagdes ja apresentadas neste relatorio. Seguem a Figura 2-65 e a

Figura 2-66 com as convergéncias de residuos e forcas respectivamente.
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As forcas apresentadas na Figura 2-66 estdio representadas no referencial da

malha, portanto, para avaliar as forgas no referencial do escoamento, ¢ necessario
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aplicar a transformacéo de coordenadas das equagdes 2-23 e 2-24 com o angulo de

ataque a=12°.
F, = -F,sen(a)+F, cos(a) (2-23)
Fy =Fy cos(a)+F,sen(a) (2-24)

Os resultados da simulagéo estio apresentados na Tabela 2-12.

Tabela 2-12 - Resultados quantitativos

Clym | 3.08
AClyy | 1,58
C, 0,12
AC, |0,09

A Figura 2-67 ilustra a eficiéncia do projeto dos canais do flap. Nela é
possivel observar que ndo hd descolamento de camada limite e que a instabilidade

que gera a recirculaco 3 montante € originada no elemento principal.

P
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Figura 2-67 - Linhas de corrente coloridas com pressfio absoluta
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A Figura 2-68 ilustra a capacidade desta geometria de separar regides de alta

presséo (intradorso) e de baixa pressfo (extradorso)
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Figura 2-68 - Distribuigfio de pressao absoluta na superficie do perfil flapeado
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3 CONCLUSAO

O trabalho realizado desenvolveu o projeto aerodindmico do VANT Apoena I
até a fase intermediéria do projeto preliminar. Foram realizadas andlises e sinteses do
sistema de hipersustenta¢do, bem como o projeto da fuselagem e da asa e a geracéo
das curvas de sensibilidade das superficies de controle.

O projeto aerodindmico do sistema hipersustentador obteve resultados
conforme o esperado pela literatura. Desta forma & possivel garantir que 0 Apoena €
capaz de cumprir 0s requisitos de decolagem, razéo de subida e de aterrissagem.

A geometria asa-fuselagem apresentou resultados bastante satisfatorios dada a
capacidade computacional disponivel e o baixo refinamento da malha
computacional. Verificou-se a necessidade do projeto de um dispositivo de ponta de
asa ¢ da jungio asa-fuselagem adequados. A distribui¢io de sustentagfio na asa
mostrou a eficiéncia do afilamento adotado apesar da interferéncia negativa da
fuselagem.

As curvas de sensibilidade das superficies de controle apresentaram
resultados bastante condizentes com a teoria de aerofolio, reproduzindo os valores de

Ct. constantes para as deflexdes analisadas. Além disso, o deslocamento do ponto

de minimo arrasto de perfil apresentou-se de acordo com a teoria de aerofolio.

O sistema desenvolvido para geragfio de malhas bidimensionais apresentou
bons resultados na qualidade das malhas e na eficiéncia na geracfio dessas malhas.
Desta forma, torna vidvel 0 uso desse sistema para andlises bidimensionais de perfis

que envolvem muitas simulagdes e malhas a serem geradas.
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4 CONSIDERACOES FINAIS

Considera-se que os resultados obtidos foram satisfatérios, no aspecto das
analises feitas. Os resultados dos projetos da asa e da fuselagem se mostraram bons
dada a simplicidade da geometria. Pretende-se realizar o projeto da jungio asa-
fuselagem e do dispositivo de ponta de asa na continuidade do projeto.

Outra consideragfio a ser tomada ¢ relativa ao uso de torgio geométrica na
asa. Esse artificio se mostrou necessario devido a intensidade do vértice de ponta de
asa e devido 4 necessidade de descarregamento da ponta da asa.

As curvas de sensibilidade apresentaram resultados de acordo com o esperado
pela literatura permitindo o uso destas no projeto de estabilidade ¢ controle do
VANT Apoena 1. Além disso, elas tornaram possivel validar o sistema de geracfo de
malhas bidimensionais que deve ser utilizado largamente no decorrer do projeto do
Apoena L.

O projeto do hipersustentador atingiu suas metas integralmente, aliando
simplicidade de atuagdo e eficiéncia aerodinimica. A préxima etapa ¢ projeto

tridimensional desse sistema.
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