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RESUMO

O presente trabalho trata do projeto de uma asa eliptica para um planador de 15
metros de envergadura (classe standard). O trabalho se insere em um conjunto de

trabalhos de formatura realizados desde 2014, cujo objetivo é concluir o projeto

preliminar de um planador.

O trabalho se inicia com uma analise e adaptacdo de metodologias estabelecidas
de projeto de aeronaves ao problema especifico desta iteracdo do projeto de asa.
ApoOs a constatacdo que o desenvolvimento de uma asa eliptica seria algo pouco
usual na classe de planadores a que o avido se destina, realiza-se uma avaliacao
dos diferentes formatos de asa utilizados em planadores desta classe para
comparacdo com o formato eliptico. Em seguida o formato da asa é refinado e é feita
uma analise aerodinamica simples com a asa isolada dos demais componentes do

planador.

A partir dos resultados obtidos na analise aerodinamica, a estrutura da asa €
dimensionada e sao selecionados os materiais que a comporéo. Posteriormente, a
asa assim definida € modelada em CAD e usa-se o modelo para realizar uma
analise estrutural linear estatica pelo método dos elementos finitos. O trabalho se

conclui com a elaboracéo de desenhos técnicos da asa projetada.



ABSTRACT

This report concerns the design of an elliptical wing for a sailplane with a 15-
meter wingspan for the Standard competition class. It is related to an ongoing series
of final projects, whose final objective is to conclude the preliminary project of such a
sailplane.

The report begins by analysing and adapting established aircraft design methods
to the specific challenges of this iteration of the wing design. After verifying that an
elliptical planform would be unusual in this aircraft class, an evaluation of the various
wing planforms used in sailplanes of this class is carried out, in order to compare
them with the elliptical planform. Afterwards, the planform is fine-tuned and a simple
aerodynamic analysis of the wing is carried out, with the wing isolated from the other

aircraft components.

The results obtained in the aerodynamic analysis are then used to design the
wing structure and choose its materials. Afterwards, the wing so defined is modelled
in CAD and this model is used to run a linear static structural analysis by the finite
element method. The report concludes by presenting technical drawings of the wing

as designed throughout this project.
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1. INTRODUCAO

Este trabalho de conclusdo de curso se insere em um conjunto de trabalhos com
0 objetivo de projetar um planador de competicdo de 15 metros de envergadura. Seu
escopo € o refinamento da estrutura e da aerodindmica das asas do planador. Para
isso, serdo exploradas as vantagens e desvantagens da adocdo de um formato
eliptico de asa, conforme recomendacéo do professor Ekkehard Schubert, do Centro
de Desenvolvimento de Pequenas Aeronaves do Instituto Tecnoldgico de
Aeronautica (ITA). O prof. Schubert é responséavel pelo desenvolvimento do P1, um
planador biplace para instrucdo primaria com esse formato de asa (SCHUBERT,
2016).

A motivacdo para o desenvolvimento de um planador dentro do ambito da Escola
Politécnica se origina da participacéo incipiente do Brasil no mercado de voo a vela,
com pequena difusdo das técnicas de projeto e construcdo de tais avides no pais.
Visando a geragdo e propagacao desse conhecimento, o projeto do planador foi
iniciado em 2014 com a definicdo dos requisitos de desempenho e a execucédo do
projeto conceitual do avido (VAN BERGHEM, 2014).

Usando como referéncia a metodologia de projeto de aeronaves proposta por
Daniel Raymer em seu livro Aircraft Design: a Conceptual Approach, tal projeto
conceitual foi seguido pelo projeto preliminar da aeronave (RAYMER, 1992), que foi
dividido em varios trabalhos realizados no ano de 2015. Este trabalho ainda se
enquadra no projeto preliminar, sendo uma revisdo e aprofundamento da primeira
versdo da asa, descrita em GODOY (2015), a partir das conclusbes obtidas no
trabalho referido e também no trabalho que tratou da aerodinamica da fuselagem
(COSTA, 2015).

O resultado final esperado do trabalho é o desenvolvimento de uma asa com
formato eliptico e valores de desempenho compativeis com planadores ja
comercializados pertencentes a mesma categoria. Trabalhos seguintes deverao
integrar o conjunto aos outros componentes do planador e validar seu desempenho

atraveés de testes experimentais.



2. ETAPAS DO PROJETO

Este capitulo fornece o sequenciamento geral das atividades realizadas ao longo
do projeto. O objetivo € apresentar de forma concisa as etapas utilizadas no

desenvolvimento da asa.

A primeira etapa para a realizacdo deste trabalho € a determinacdo do ponto de
partida do trabalho. Para isso, € feita uma compilacdo e andlise das informacdes ja
produzidas sobre o planador, encontradas nos trabalhos citados na sec¢éo 2.3, bem
como as conclusfes, limitacbes e sugestbes de mudanca descritas ao final dos
trabalhos. A partir dessa analise, os objetivos do trabalho serdo esclarecidos e
quantificados, de modo a permitir uma validacdo dos estudos realizados ao término
do trabalho.

A segunda etapa se da pela aplicacdo de uma metodologia de projeto de
aeronaves, embasada em literatura consagrada, ao projeto do planador em questao
e, mais especificamente, ao projeto de asa. Esta etapa tem como objetivo elaborar
um modelo 3D da asa do planador e de sua jungdo com a fuselagem, bem como
obter informacBes preliminares sobre seu desempenho e integridade estrutural
tedricos, de modo a gerar um desenho mais otimizado que o primeiro projeto da asa,
elaborado em GODOY (2015). A secédo 4 deste relatorio oferece um detalhamento
dos procedimentos utilizados.

A etapa final a ser abordada neste relatério € uma analise mais detalhada da
integridade estrutural da asa, também seguindo a metodologia citada. Os esforgos
aerodindmicos ao longo da asa sao calculados de maneira mais precisa e €
realizada uma andlise estrutural linear estatica pelo método dos elementos finitos,
utilizando os novos calculos e 0 modelo em CAD da asa elaborado na etapa
anterior. Apos o resultado da analise, podem ser feitas modificacbes no projeto
conforme necessario, e essas mudangas passam por nova analise em um processo

iterativo até que os requisitos dimensionais e estruturais sejam atingidos.



3. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Esta secdo contém uma breve descricdo das principais referéncias utilizadas no

trabalho, cobrindo metodologia de projeto, conceitos tedricos e informacgdes técnicas.
3.1. Metodologia de projeto

A metodologia utilizada neste conjunto de trabalhos € baseada primariamente no
método proposto por Daniel Raymer, que divide o projeto de uma aeronave em trés
grandes partes: projeto conceitual, preliminar e detalhado (RAYMER, 1992).

7

O objetivo do projeto conceitual é responder as questdes basicas de
configuracdo do avido, como tamanho, peso e disposicdo dos componentes. Por ser
0 primeiro passo no desenvolvimento da aeronave, € um processo com alto nivel de

incerteza e geralmente passa por diversas iteracoes.

Quando a aeronave esta suficientemente definida para iniciar o projeto de seus
componentes, passa-se a fase do projeto preliminar. No comec¢o desta fase, as
areas da aeronave sao separadamente projetadas, analisadas e, por fim, testadas;
posteriormente, passa-se a integracdo dos componentes de modo a estabelecer
uma proposta de desenvolvimento. Tal proposta ja& deve envolver estimativas
embasadas do custo de fabricacdo da aeronave e do tempo de desenvolvimento

necessario até seu langamento.

7z

Se a proposta de desenvolvimento é aprovada, chega-se a fase do projeto
detalhado. Nesta fase, sdo produzidos os desenhos de fabricagcdo das pecas
definitivas da aeronave, a sequéncia de fabricacdo € definida e os testes finais séo

realizados. A conclusao natural do projeto detalhado é a producéo da aeronave.

Com esta divisdo de plano de fundo, buscou-se trabalhos que ajudassem a
definir e tangibilizar as etapas a serem desenvolvidas neste projeto especifico. Para
tanto, foi utilizado como referéncia o trabalho do professor da Universidade Federal
de Minas Gerais Claudio Pinto de Barros, que compreende uma metodologia
especifica para aeronaves leves subsénicas (BARROS, 2001), construida a partir da
proposta de Raymer e de outros manuais de projeto de aeronaves. A metodologia
utilizada por Barros se destaca do ponto de vista pratico por elencar as diferentes

etapas do projeto em uma sequéncia cronoldgica.



Este relatério ndo cobrira todas as etapas previstas na metodologia, dado que o
projeto ndo tratar4d de processos como fabricacdo e ensaios. A se¢do 4 deste
relatério descreve os pontos que serdo cobertos dentro da estrutura apresentada.

3.2. Conceitos tedricos e de projeto

7

A principal referéncia conceitual para este trabalho é o livro Fundamentals of
Sailplane Design, de Fred THOMAS et al. (1999). Desenvolvido a partir do trabalho
do autor junto ao grupo de extensao de voo a vela (Akaflieg) da universidade de
Braunschweig, passou a ser amplamente utilizado pelos Akafliegs desde entdo. De
modo a servir como base tanto para projetistas como para pilotos iniciantes, o livro
aborda predominantemente aspectos de desempenho e comportamento dos
planadores, dedicando-se a aerodinamica e ao controle da aeronave. Também ha
documentacdo de dados de uma série de planadores em diversas categorias,

fornecendo uma base sélida de comparacéo para os resultados obtidos no trabalho.

Os capitulos mais relevantes do livro para o desenvolvimento deste trabalho
dizem respeito aos procedimentos para o projeto da asa. Os parametros relevantes
da asa sdo descritos e o0 efeito de cada um na eficiéncia da asa e no desempenho
da aeronave € avaliado; além de consideracbes de projeto, o livro também
apresenta modelos simplificados para a otimizagcdo dos parametros da asa de

acordo com as especificacOes desejadas para o planador.

7z

Entretanto, o livro é relativamente sucinto e focado nas particularidades de
planadores, sendo necessario buscar referéncias mais abrangentes referentes aos
procedimentos do projeto de asa. Para isso, foram consultados os livros Synthesis of
Subsonic Airplane Design, de Egbert TORENBEEK (1982), Airplane Design — Part
lll, de Jan ROSKAM (1986) e Analysis and Design of Airplane Structures, de Elmer
BRUHN (1952). Estes manuais de projeto fornecem maiores detalhes sobre os
parametros geométricos e aerodindmicos da asa, bem como seus efeitos na
eficiéncia aerodindmica, massa e rigidez estrutural da asa. Embora os livros
abordem aeronaves leves e de baixa velocidade, ha poucas informacdes sobre

planadores, sendo necessaria a consulta do livro especializado de Thomas.

Para o projeto da estrutura da asa, a referéncia utilizada é o livro Konstruieren mit
Faser-Kunststoff-Verbunden (em traducgao livre: “Projetar com compésitos de fibra de

vidro”), de Helmut SCHURMANN (2007). Este livro explora de maneira elaborada o
4



projeto de estruturas de fibra de vidro, apresentando ampla documentacédo para
selecdo do composito adequado, modelos para célculo das tensdes atuantes na
estrutura e dos modos de falha, além de estudos sobre elementos de fixacdo para
tais estruturas e sobre o comportamento da fibra de vidro ao longo do ciclo de vida

da estrutura.
3.3. Projeto do planador

O projeto do planador em questao iniciou-se ainda em 2014. Desde entdo, seis
trabalhos cobrindo diferentes etapas do projeto e componentes do avido foram

publicados, sendo eles:

e Projeto conceitual aerodinamico — Yuri van Berghem, 2014

e Estrutura da asa — Rodrigo Godoy, 2015

e Superficies de controle — Hugo lwata, 2015

e Aerodinamica da fuselagem — Rui Costa, 2015

e Estrutura da fuselagem e cabine — Jonathan Formigari, 2015

e Célula de sobrevivéncia — Lucas Farnetane, 2015

Este trabalho baseia-se, naturalmente, nos projetos conceitual e da estrutura da
asa; entretanto, a interacdo entre asa e fuselagem faz com que conceitos dos
trabalhos referentes a fuselagem também sejam utilizados. O trabalho de Costa, em
particular, define parametros gerais importantes da aeronave, como a massa

esperada, a posicao da asa e a posi¢cao do centro de gravidade do planador.

Adicionalmente, também foi utilizada a especificacao técnica do planador P1 do
prof. Schubert como referéncia construtiva, principalmente com respeito ao

enflechamento da asa e ao projeto de sua estrutura (SCHUBERT, 2016).



4. METODOLOGIA DE PROJETO

Neste item serdo descritos 0s passos da metodologia seguida durante o trabalho,
apresentada de forma geral na secdo 3.1 e baseada no trabalho elaborado por
BARROS (2001). Tal trabalho compreende todo o processo de desenvolvimento de
uma aeronave leve, como mostrado na Figura 1; entretanto, apenas as partes da
metodologia que dizem respeito ao desenvolvimento da asa da aeronave serao

cobertas neste item.

Especificagbes e
Reauisitos

Estudos preliminares

Anteprojeto

Projeto

Fabricagao

Ensaios no
solo

Ensaios em
vbo

Documentagéo |

Figura 1 - Disposi¢éo das etapas do desenvolvimento de uma aeronave (BARROS, 2001)

A descricdo apresentada tem como objetivo expor o sequenciamento légico
utilizado no desenvolvimento da asa e 0s objetivos de cada passo, sem entrar nas
minucias da implementacao de cada passo, que podem ser encontradas na literatura

de referéncia.
4.1. Especificacdes e requisitos

A etapa de especificacbes e requisitos consiste, como o nome indica, da
definicdo do tipo de aeronave a ser projetado e quais caracteristicas devem ser
atendidas por ela. E uma preparacéo anterior ao projeto conceitual como descrito

por Raymer.
4.1.1. Finalidade da aeronave

Nesta etapa é definida qual sera a utilizacao tipica da aeronave (instrucéo,
acrobacias ou transporte) e a infraestrutura necessaria para a operacao, isto €, o tipo

de pista para pouso e decolagem.



4.1.2. Desempenho almejado

Aqui sdo definidos parametros como razao de planeio e velocidades maxima, de

estol e de pouso, entre outros, com base na finalidade e classe da aeronave.
4.1.3. Caracteristicas pretendidas

Neste item sdo elencados de maneira geral objetivos a que a aeronave deve
atender, como complexidade construtiva, alcance/autonomia, qualidades de voo,

exigéncias de manutengdo e manuseio, entre outros.
4.1.4. Requisitos

Aqui sao levantados os requisitos legais que a aeronave deve atender para
homologacao, o que geralmente € realizado a partir de normas técnicas apropriadas.

4.2. Estudos preliminares

Correspondendo ao projeto conceitual definido por Raymer, nesta fase sé&o
delimitados parametros basicos da aeronave a ser projetada a partir da analise de
aeronaves similares e definicbes qualitativas, de modo a permitir uma compreensao

dos desafios para as préximas etapas de projeto.
4.2.1. Métodos comparativos

Aqui sdo analisados dados relevantes de aeronaves existentes que sejam
similares a que esta sendo projetada, fornecendo dados para comparacdo com o
conceito pretendido. A apresentacdo destes dados pode se dar na forma de tabelas
ou graficos, quando quantitativos, ou por desenhos e imagens no caso de

observagoes ainda qualitativas, como posicionamento de componentes.
4.2.2. Delimitagdo do prototipo

Nesta etapa sao definidas as caracteristicas geométricas iniciais do planador. A
configuragdo externa da aeronave, isto é, a forma e o posicionamento dos
componentes externos a fuselagem, é definida qualitativamente, e sdo feitas
estimativas preliminares de dimensdes da aeronave com base nos dados obtidos

através dos métodos comparativos.



4.3. Anteprojeto

Na etapa de anteprojeto, a geometria da aeronave toma sua primeira proporcao
guantitativa. Considerando o desenvolvimento de toda a aeronave, aqui Sao
avaliados desde parametros de asa (forma em planta, perfis, caracteristicas de estol)
até estimativas de estabilidade, passando por estimativas de massa e estudo das
proporcdes gerais. Neste trabalho, o anteprojeto cobrira apenas as etapas

relacionadas a asa.
4.3.1. Considera¢fes quanto a forma em planta da asa

Deve-se fazer um estudo preliminar sobre o comportamento da asa quanto as
caracteristicas de estol, a eficiéncia estrutural, a facilidade construtiva e ao

alojamento dos sistemas a serem abrigados na asa.
4.3.2. Estudo de proporcdes

Uma etapa néo especificada na referéncia, embora necesséaria de modo a evoluir
0 esboco inicial até um modelo para analises mais detalhadas, € uma estimativa
preliminar das cargas aerodindmicas a que a asa sera submetida, de modo a
selecionar os materiais e determinar as espessuras necessarias para que a asa

cumpra os requisitos determinados.

4.4. Projeto detalhado
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A etapa de projeto detalhado € a mais complexa do desenvolvimento da
aeronave, envolvendo calculos refinados de cargas, desempenho, estabilidade e
dimensionamento estrutural, bem como a geracdo de desenhos para orientar a
posterior etapa de fabricacdo. Neste relatorio, serdo observadas as etapas

referentes a estrutura da asa, além da geracdo dos desenhos do modelo como

resultado final deste trabalho.
4.4.1. Calculos de cargas

Sao calculadas as cargas aerodinamicas incidentes na asa sob as condicdes
limites de uso da aeronave, conforme determinado na etapa de especificacbes e
requisitos. Os métodos utilizados para a realizacao do calculo dependem em grande
maneira da forma em planta da asa; por exemplo, o conhecido método de linha de
sustentacao limita-se a plantas trapezoidais.



4.4.2. Dimensionamento estrutural

A andlise e dimensionamento da estrutura proposta para a asa sera feita com a
ajuda de um método computacional por elementos finitos, no qual devem ser
levadas em conta, além das cargas calculadas, as caracteristicas geométricas e de

materiais determinadas no anteprojeto.
4.4.3. Desenhos detalhados

Utilizando os resultados obtidos no dimensionamento estrutural, sdo gerados
desenhos de referéncia da asa para as etapas subsequentes. Estes desenhos
podem ser vistas gerais, de conjunto, subconjunto ou de pecas individuais, conforme

necessario.



5. APLICACAO DA METODOLOGIA

A metodologia descrita no capitulo 4 € aqui aplicada, com vistas ao
desenvolvimento do projeto da asa. Ressaltando o carater altamente iterativo do
projeto de aeronaves, este trabalho envolveu varias iteracfes dos passos descritos

e, em si, consiste em uma iteracdo do projeto da asa do planador em questao.
5.1. Especificacdes e requisitos
5.1.1. Finalidade da aeronave

A aeronave para a qual a asa sera projetada é um planador leve, monoposto,
apto a competir na categoria standard, que engloba aeronaves com 15 m de
envergadura e asas desprovidas de flaps. Pretende-se que seja um planador
iniciante, para que o piloto amador possa realizar seus primeiros voos sem a

presenca de um instrutor a bordo.
5.1.2. Desempenho almejado

O trabalho de VAN BERGHEM (2014) determinou as primeiras especificacoes e
requisitos desta aeronave. Embora estes valores possam sofrer leves alteracdes,
sdo um ponto de partida solido para o projeto. A Tabela 1 lista os requisitos de

desempenho relevantes para o projeto da asa.

Tabela 1 - Requisitos de desempenho do planador (VAN BERGHEM, 2014)

Parametro Valor
Velocidade de estol 15a18 m/s
Razé&o de planeio 45 a 55
Velocidade maxima 78 m/s
Velocidade para pouso 25 m/s

5.1.3. Caracteristicas pretendidas

Tendo em vista a classe e finalidade do planador, a asa a ser projetada deve,
além de atender aos requisitos dimensionais listados na Tabela 2, ser de construcéo
e materiais relativamente simples de modo a permitir a construgcdo em pequena
escala a um custo acessivel. A asa deve também ter desempenho compativel com

os planadores de mesma classe existentes no mercado.
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Tabela 2 - Requisitos dimensionais do planador (VAN BERGHEM, 2014)

Parametro Valor
Envergadura 15m
Razao de aspecto 20a 25
Corda da asa 0,60a0,75m
Massa do avido vazio 200 a 230 kg
Massa maxima do aviao 550 kg

5.1.4. Requisitos

Ser4 adotada como referéncia de requisitos legais para certificacdo e
homologacdo da aeronave a norma CS-22 da Agéncia Europeia de Seguranca de
Aviacdo (EASA — European Aviation Safety Agency). Esta norma detalha as
especificacdbes necesséarias para a certificacdo de planadores em mercados
europeus, sendo amplamente adotada pelos modelos ja existentes.

A principal caracteristica ditada pela norma que influencia o projeto da asa é o
envelope de manobra. Este envelope indica os fatores de carga a que o planador

esta sujeito durante sua operacao e € mostrado na Figura 2.
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Figura 2 - Envelope de manobra para planadores. Adaptado de EASA (2003)

Os fatores de carga n,; a n, exibidos na figura sado definidos na norma conforme

mostra a Tabela 3, com P representando o peso do avidao em voo.

Tabela 3 - Fatores de carga para planadores utilitarios (EASA, 2009)

Fator de carga Valor
ny 5,3P
n, 40P
ns -1,5P
Ny -2,65P

O fator de carga utilizado para o projeto da estrutura € o n,, atingido na

velocidade V, do envelope de manobra, definida pela equacéo (1):

Vo = sl\/n_l

(1)

Em que V,; € a velocidade de estol especificada para a aeronave com a massa

maxima permitida, flaps (se existentes) na posi¢cado neutra e freios aerodinamicos

recolhidos.
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5.2. Estudos preliminares
5.2.1. Métodos comparativos

Foram adotados trés tipos de métodos comparativos para embasar as etapas
seguintes do projeto: primeiramente foi realizada uma analise da asa anterior
projetada e as mudancas sugeridas em tal projeto; em seguida, retomou-se a tabela
comparativa utilizada no projeto conceitual para avaliar os planadores pertencentes
a classe standard; finalmente, realizou-se uma comparacdo das diferentes formas

em planta de asa adotadas por esses planadores.

5.2.1.1. Projeto atual e mudancas sugeridas

A asa atual do planador foi projetada no trabalho de GODOY (2015), a excecao
da selecdo do aerofdlio, descrita em VAN BERGHEM (2014). Tendo em vista 0s
requisitos delineados no projeto conceitual de facilidade de construcdo e materiais
acessiveis, nao foi possivel projetar uma asa que satisfizesse simultaneamente tais
requisitos e os requisitos de desempenho apontados no projeto conceitual. As
caracteristicas da asa sdo apresentadas na Tabela 4.

Tabela 4 - Caracteristicas da asa atual

Parametro Valor
Area da asa 14,625 m2
Corda média aerodinamica 0,98 m
Razao de aspecto 15,38
Angulo de diedro 3°
Enflechamento -0,48°
Aerofdlio SM701
Coeficiente maximo de sustentacao (C;, ) 1,53
Coeficiente maximo de momento (Cp,, ) -0,2
Fator de carga maximo (norma CS-22) 5,3P
Velocidade maxima de manobra (V) 44,84 m/s
Velocidade de estol com peso maximo (V) 19,48 m/s

Estruturalmente, a asa atual mantém sua forma por meio de uma longarina em

caixdo em seu interior. A longarina é retilinea, com largura constante e posicionada
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perpendicularmente ao plano longitudinal do planador, de modo que as longarinas

de ambas as asas se conectem quando as asas estiverem montadas na fuselagem.

O modelo da estrutura interna da asa € mostrado na Figura 3 (GODQY, 2015).

Figura 3 - Estrutura interna da asa atual (GODOY, 2015)

A juncado asa-fuselagem foi projetada de modo a n&o transmitir o alto momento
fletor da longarina a fuselagem, o que causaria altas tensées na juncao e exigiria a
utilizagédo de grande quantidade de material. Sendo assim, os pontos de conexao da
raiz da asa com a fuselagem apresentam rétulas esféricas, enquanto as longarinas
sao conectadas entre si por prolongamentos que avancam por dentro da fuselagem,
sendo esta fixagdo projetada para suportar o momento fletor. O modelo da juncéo &
mostrado na Figura 4 (GODOY, 2015).

Furos para conexao com a fuselagem

Furos para conexdo das longarinas

Figura 4 - Juncéo asa-fuselagem atual (GODOY, 2015)

A asa deve ser construida predominantemente com fibra de vidro, sendo que foi
selecionado o tipo E bidirecional para o revestimento (extradorso e intradorso) e para
as almas da longarina, com cada camada do laminado tendo 0,2 mm. Para as
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mesas da longarina, que exigiram material mais resistente, foi escolhida a fibra do
tipo S2 unidirecional, com espessura do laminado de 0,7 mm. Por fim, a raiz da asa
foi projetada com aluminio 7075 T6 devido a necessidade de fixacdo das rétulas

esféricas.

Em conformidade com a motivacao inicial do projeto, de desenvolver no Brasil
técnicas de projeto e construcdo de avides a vela, foi sugerido que se alterasse a
classe de competicao do planador, da classe 15m para a classe standard. A principal
diferenga entre as duas classes é a complexidade das asas: na standard, ndo sdo
permitidos flaps ou outros dispositivos que proporcionam aumento da sustentacao

do aviao.

Esta decisdo simplifica o projeto do avido como um todo, mas pde maior énfase
na eficiéncia aerodinamica do perfil de asa, pois 0 modelo apresentado ainda esta
aguém do desempenho apresentado por planadores 15m ou standard. Dessa
maneira, foi sugerido que uma asa eliptica ou aproximadamente eliptica pode

garantir a sustentacao requerida pelo avido com uma menor area de asa.

Visando a integracdo com o restante dos componentes do avido, a asa deve
idealmente apresentar uma segunda longarina proxima ao bordo de fuga, de modo a
acomodar os comandos. Outras mudancas nos aspectos construtivos da asa
referem-se aos materiais utilizados: o uso de aluminio na raiz da asa pode causar
dificuldades de construcdo e manutencdo, sendo assim recomendado O UuSO
exclusivo de materiais compgsitos. Adicionalmente, para contabilizar a degradacao
da fibra de vidro durante o ciclo de vida do avido, sugeriu-se a elevacéo do fator de

seguranca utilizado nos calculos dimensionais.

5.2.1.2. Tabela e vistas comparativas
A Tabela 5 retoma a tabela comparativa elaborada no inicio do projeto conceitual
(VAN BERGHEM, 2014), destacando os planadores da classe standard com

envergadura de 15 metros.
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Tabela 5 - Caracteristicas geométricas e de desempenho de planadores standard (adaptado de
VAN BERGHEM, 2014)
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<< g = S > X
Discus 2a 10,16 22,2 30,5 51,7 75 20,8 n/d
Discus 2b 10,16 22,2 30,5 51,7 69,4 22,2 42
LS-8 10,5 21,4 31,9 50,0 77,8 n/d n/d
ASW-28 10,5 21,43 29,0 50,0 79,2 n/d 45
Std. Jantar 2 10,66 21,1 n/d 50,6 n/d n/d 40

Adicionalmente, a forma em planta de asa dos planadores listados foi analisada,
conforme mostrado na série seguinte de figuras. Foi incluido também o planador P1
construido pelo professor Ekkehard Schubert, como mencionado na introducao

deste relatério.

Figura 5 — Schempp-Hirth Discus 2a (CAWSEY, 2012)
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Figura 6 — Schempp-Hirth Discus 2b (CAWSEY, 2012)

Figura 7 - Rolladen-Schneider LS-8 (AIRLINERS, 2010)
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Figura 9 - SZD-48 Jantar Standard 2 (AIRLINERS, 2009)
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Figura 10 - P1 (SCHUBERT, 2016)

E possivel notar uma preferéncia pelo formato trapezoidal, com todas as
aeronaves exceto o P1 adotando esta configuracdo. O Jantar 2 tem a asa mais
simples dentre as analisadas, sendo trapezoidal sem afilamento na ponta de asa ou
winglets, seguida da asa retangular-trapezoidal com winglets do LS-8. O Discus 2b
utiliza uma asa trapezoidal dupla (com dois niveis de afilamento), enquanto o Discus
2a e 0 ASW-28 tém uma configuracao trapezoidal tripla com winglets. A asa do P1 é
radicalmente diferente, com um formato eliptico, enflechamento de -8° (forward

sweep) ao longo da envergadura e afilamento na ponta de asa.

Deste modo, é possivel concluir que o projeto de uma asa eliptica para um
planador standard tem diferengas significativas para o estado da arte atual, e
provavelmente ird requerer iteragbes posteriores ao processo documentado neste

relatoério.

5.2.1.3. Comparacéo dos formatos de asa
A primeira medida tomada para melhorar a eficiéncia aerodinamica da asa é o
estudo do efeito de uma mudanca do formato retangular para eliptico. O objetivo é
gue a razao de aspecto da asa seja aumentada para um valor em torno de 20 para
diminuir o arrasto por ela gerado, sem que iSso comprometa a sustentacdo gerada
19



pela asa nem proporcione um aumento demasiado das cargas aerodinamicas que
atuam sobre ela. A comparagcao a ser realizada tem como objetivo identificar as
desvantagens do formato eliptico para que sejam corrigidas através de
melhoramentos no projeto. Deve-se, entretanto, notar que uma distribuicdo eliptica
de carregamentos ndo requer um formato em planta eliptico: asas trapezoidais
podem atingir distribuicdes igualmente adequadas utilizando recursos de projeto

como torcdo geométrica e aerodindmica.

Possiveis formatos

Ha cinco formatos principais utilizados em asas de planadores: retangular,
trapezoidal, retangular-trapezoidal, trapezoidal dupla e eliptica, como ilustrado na
Figura 11 (THOMAS, 1999).

SR ™
2y | o
il >,

Figura 11 - Formatos tipicos de asa (adaptado de THOMAS, 1999)

Asas retangulares e trapezoidais costumam ter suas caracteristicas dimensionais
expressas atraves de dois parametros principais: a razdo de aspecto e a razéo de

afilamento, definidas respectivamente pelas equagodes (2) e (3):

AR = b (2)

A== 3)

Em que b é a envergadura, S é a area plana da asa, c; é a corda na ponta da asa
e ¢, a corda na raiz da asa, conforme ilustrado na Figura 12 (THOMAS, 1999). A

figura ainda mostra parametros especificos para asas trapezoidais duplas e
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retangular-trapezoidais: ¢, é a corda no ponto de mudanca (ou inicio) de afilamento

e yx € 0 ponto a partir da raiz da asa em que ocorre a mudanca de afilamento.

f

¥, ™
b

AA

Figura 12 - Pardmetros dimensionais da asa (THOMAS, 1999)
Para os fins desta avaliacdo, foram definidas uma asa trapezoidal-retangular e
uma trapezoidal dupla com os mesmos angulos de diedro e enflechamento da asa
atual, que também foi avaliada para fins de comparacéo. As especificacfes destas

duas asas sdo apresentadas na Tabela 6 e Tabela 7.

Tabela 6 - ParAmetros da asa retangular-trapezoidal

Parametro Valor
b 14,98 m (projetado)

ct 0,85 m
Ck 0,85 m
Cr 0,65 m
Yk 5,0m

S 12,25 m?
AR 18,37
A 1,308

Corda média aerodinamica 0,821 m
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Tabela 7 - ParAmetros da asa trapezoidal dupla

Parametro Valor
b 14,98 m (projetado)

Ct 0,85m
Ch 0,75m
Cr 0,65 m
Vi 50m

S 11,50 m?
AR 19,57
A 1,308

Corda média aerodinamica 0,771 m

Além das asas trapezoidais, sera avaliado também um modelo de asa eliptica.
Tal formato apresenta downwash constante ao longo da asa, tendo a melhor
eficiéncia aerodindmica tedrica entre todos os formatos de asa. Entretanto, essa
distribuicdo uniforme faz com que o coeficiente de sustentacdo maximo, condi¢ao
limite para o estol, seja atingido simultaneamente em todo o comprimento da asa, 0

gue pode dificultar a pilotagem do planador.

A corda da asa eliptica modelada varia com seu comprimento de acordo com a

equacao da elipse:

(3)

com ¢, igual a 0,9 m e b igual a 15 m. O valor de c, foi escolhido por gerar uma
asa com corda média aerodinamica equivalente a corda da asa trapezoidal dupla.

Os dados gerais da asa sdo mostrados na Tabela 8.
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Tabela 8 - Parametros da asa eliptica

Parametro Valor
S 10,52 m?
AR 21,39
A 18,00
Corda média aerodinamica 0,757 m

Método de avaliacao

Os formatos descritos na sec¢ao 5.1 foram modelados no software XFLR5 (versao
6.10.03), para que fosse realizada uma analise de sua sustentacdo e arrasto. O
modelo contém apenas a asa a ser avaliada e uma massa pontual posicionada no
centro de gravidade do planador, que fica aproximadamente 120 mm a frente da asa
com um piloto de 90 kg (COSTA, 2015). O método computacional utilizado para a
analise foi 0 VLM2, uma evolucdo do Vortex Lattice Method utilizado para asas finas,

e 0 escoamento foi modelado como inviscido e incompressivel.

A avaliacao dos formatos se dara pela analise da velocidade de estol obtida para
cada um, bem como a posicao de inicio do estol ao longo da asa. A eficiéncia
aerodindmica sera um critério secundario, visto que os planadores da classe
standard tém um foco maior na facilidade de pilotagem e ndo no maximo
desempenho. E importante que o perfil escolhido proporcione o inicio do estol
préximo a raiz da asa e que o estol ocorra de maneira gradual, para que o piloto
consiga perceber a perda de sustentacdo e tenha tempo habil de executar uma

manobra corretiva.

O angulo maximo de ataque de cada modelo de asa corresponde ao angulo no
gual o €, maximo do aerofélio foi atingido; para o aerofélio SM701, este valor
maximo é de aproximadamente 1,53. (STEEN et al., 1992). Este angulo pode ser
obtido facilmente através do software, pois é o ultimo ponto de operagao (operating
point) para o qual o programa consegue fornecer um conjunto de dados; angulos
maiores geram mensagens de erro alertando que o valor de C, se encontra fora do

envelope de manobras.

Determinado o angulo maximo de ataque, faz-se uma analise do escoamento
com sustentagdo fixa para a asa nesse angulo, obtendo-se 0s coeficientes
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aerodinamicos ao longo da envergadura e a velocidade do avido correspondente ao

valor definido de sustentacao.

Resultados

A Tabela 9 compara os resultados gerais obtidos pelas quatro asas avaliadas.
Pode-se notar que o aumento da razdo de aspecto ocasiona aumento consideravel
da velocidade de estol e da carga média aerodinamica na asa; a asa eliptica
destaca-se no valor de eficiéncia aerodinamica. A eficiéncia é avaliada pelo fator de

Oswald e,, que se relaciona com o0 arrasto na aeronave pela seguinte expressao:

C,>

Cp = Cp, +———
b Do " e, AR
Em que C, € o coeficiente global de arrasto, Cp, € o coeficiente de arrasto em

sustentacdo zero, C, € o coeficiente de sustentacdo global e AR é a razdo de

aspecto da asa.

Tabela 9 - Resultados gerais dos formatos de asa

Propriedade Trapezoidal Ret.-trap. Trap. dupla Eliptica
@ maximo 11,5° 11,5° 11,5° 10,5°
C;, médio 1,489 1,481 1,492 1,436
Vel. de estol 19,17 m/s 21,01 m/s 21,60 m/s 23,03 m/s
Carga 34,24 kg/m? 40,87 kg/m2 43,54 kg/m?2 47,61 kg/m2
aerodinamica
Eficiéncia 0,968 0,953 0,961 1,017

Na Figura 13, pode-se perceber o comportamento bastante distinto da asa
eliptica com respeito ao coeficiente de sustentacdo: o C; se mantém praticamente
constante ao longo de toda a envergadura da asa, enquanto nas asas trapezoidais

ele tende a zero nas pontas.
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Figura 13 - Coeficiente de sustentagdo em funcdo da posi¢édo y ao longo da asa

Entretanto, as caracteristicas pouco amigaveis da asa eliptica na condicdo de
estol ficam evidentes na Figura 14, que mostra a posicdo de inicio do estol em
funcdo do angulo de ataque da asa. Enquanto as asas trapezoidais estolam de
maneira gradual a partir da raiz da asa para angulos acima dos 12°, a eliptica
comeca a estolar na ponta com um angulo de ataque de 11°; com 12,5° o estol é
completo. O inicio na ponta move o centro de sustentacdo para frente, causando um
movimento repentino de arfagem e piorando o estol. Como o planador a ser
desenvolvido tem como publico-alvo pilotos iniciantes, sera necessario incluir no

projeto da asa medidas para mitigar esse comportamento.
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Figura 14 — Posicao de inicio do estol em fun¢éo do angulo de ataque

A vantagem do aumento significativo da razdo de aspecto das asas sugeridas
com relacdo a atual se mostra na Figura 15, que ilustra a variacao do coeficiente de
arrasto induzido ao longo do comprimento da asa. O formato trapezoidal duplo
apresenta uma distribuicdo do Cyq muito semelhante a distribuicdo da asa atual,
porém com valores mais reduzidos, enquanto a curva do formato retangular-
trapezoidal mostra uma inflexdo no inicio do afilamento. A asa eliptica mostrou um
bom comportamento quanto ao arrasto, com a queda drastica a partir dos 7 metros

se devendo a diminui¢do acentuada da corda.
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Tendo em vista os resultados obtidos, pode-se perceber que a asa eliptica se
destaca em relacao as trapezoidais na sua eficiéncia aerodindmica, que esté ligada
ao seu baixo coeficiente de arrasto induzido. Entretanto, medidas de projeto devem
ser tomadas para melhorar o comportamento em manobras e tornar o avido mais

amigavel a pilotos iniciantes.
5.2.2. Delimitacdo do protétipo

As asas serdo montadas em uma regiao medio-alta do planador, atras do cockpit
(COSTA, 2015). De modo a melhorar as caracteristicas indesejadas do formato

eliptico, foram feitas algumas alteracdes no projeto da asa.

Dadas as caracteristicas indesejadas de estol observadas no formato eliptico, &
necessario buscar alternativas para mitigar este comportamento, sendo uma delas o
enflechamento. A Tabela 10, adaptada de ROSKAM (1986), mostra a influéncia do

enflechamento no comportamento da asa em estol.
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Tabela 10 - Efeito do enflechamento no desempenho da asa (adaptado de ROSKAM, 1986)

Caracteristica Para frente | Sem enflechamento | Paratras
Inclinacéo da curva de Baixa Alta Baixa
sustentacao
Angulo de arfagem em cruzeiro Alto Baixo Alto
Comportamento em turbuléncia Bom Fraco Bom
Comportamento em estol O melhor Bom Fraco
assimeétrico
Controle lateral em estol O melhor Bom Fraco
Arrasto de compressibilidade Baixo Alto Baixo
Peso da asa Mais alto Baixo Alto

Observando a tabela, pode-se concluir que a melhor opcédo € projetar uma asa
enflechada para frente. As principais desvantagens desta configuracdo sdo o alto
angulo de arfagem em cruzeiro, que precisa ser levado em conta em futuras analises
de controle e desempenho, e 0 peso mais elevado, que pode ser mitigado utilizando
materiais leves e de alta resisténcia. I1sso, entretanto, acarreta em um aumento do

custo de producéo da asa.

A adocdo de um angulo de diedro positivo auxilia a estabilizagcdo do avido em
manobras, criando um momento de rolagem que tende a retornar o avido a uma
posicdo de equilibrio. O angulo de diedro usual para asas subsénicas enflechadas
para tras fica entre -5° e -2°; entretanto, asas enflechadas para frente produzem um
diedro efetivo negativo (anedro), requerindo angulos de diedro positivos (RAYMER,
1992).

5.3.  Anteprojeto
5.3.1. Consideracdes sobre o formato em planta da asa

Tendo como referéncia a asa do planador P1 do prof. Schubert (SCHUBERT,
2016), foi adotado um enflechamento a 25% da corda de -8° na linha de centro da
fuselagem e um angulo de incidéncia de 3°. O formato final da asa € mostrado na

Figura 16 e Figura 17.
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Figura 16 — Determinag&o do formato da asa

Figura 17 — Asa modelada no XFLR5

A execucgdo das andlises aerodindmicas no XFLR5 resulta em uma velocidade de
estol Vg1 de 24,33 m/s, bem acima da meta de 18 m/s estipulada no projeto
conceitual, e uma velocidade maxima tedrica de 53,23 m/s. De acordo com a norma

CS-22, a velocidade maxima do envelope de manobras de um planador € dada por:
Vo = 51\/n—1 €Y)

Em que n é o fator de carga utilizado para o calculo dos esfor¢os. Utilizando o fator
de carga de 5,3 adotado para a asa trapezoidal, tem-se uma velocidade maxima
permitida de 56,01 m/s, acima do valor tedrico da asa. Sendo assim, o ponto de
operacao utilizado para o calculo dos esfor¢cos aerodinamicos sera o proprio ponto
de velocidade maxima. As distribuicbes dos coeficientes de sustentacdo (C) e de

momento (C,) para este ponto de operacao sdo mostradas na Figura 18 e Figura 19.
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A partir dos coeficientes obtidos, é possivel calcular a forca de sustentacdo

(cortante) e 0 momento torcor ao longo da asa através das seguintes equacdes,

respectivamente:
1 2
L=5pV*CS ()
e
1 2
Mo == pV2CnS (6)

Nessas equacdes, L € a forca de sustentacdo, My € 0 momento tor¢cor aerodinamico,
S é a area da secgdo, p € a densidade do ar e V é a velocidade do ponto de

operacgéo. A equacao do momento fletor pode ser obtida integrando-se a equacéo da
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forca e aplicando-se a condi¢do de contorno em que 0 momento € maximo na raiz e

nulo na ponta da asa:

1
M =5 pV2CS (

b,)

(7)

Em que b/2 é a semi-envergadura e y € a posicdo ao longo da asa. Aplicando as

equacdes (5), (6) e (7) aos pontos y e coeficientes obtidos nas simulacfes, sao

obtidas as forcas de reagcao atuantes sobre a asa, mostrados na Tabela 11 e nos

graficos da Figura 20, Figura 21 e Figura 22.

Tabela 11 — Forcas de reacéo

Posicao y (m)

Cortante (N)

Momento fletor (Nm)

Momento tor¢cor (Nm)

0,03 21686,32 161890,55 -2794,22
0,15 21487,76 158040,34 -2631,44
0,37 21137,81 150748,51 -2443,78
0,69 20535,73 139782,61 -2286,68
1,11 19620,16 125435,59 -2137,53
1,59 18401,13 108689,95 -1978,24
2,13 16936,94 90885,32 -1805,19
2,71 15303,57 73337,79 -1618,33
3,25 13762,67 58483,11 -1455,27
3,75 12360,44 46345,46 -1309,10
4,25 10951,30 35586,26 -1157,48
4,75 9544,01 26242,20 -1005,94
5,25 8143,90 18320,52 -855,27
5,75 6759,43 11826,97 -706,13
6,13 5692,05 7823,72 -589,03
6,38 4917,50 5530,22 -507,30
6,63 4140,91 3622,05 -425,03
6,88 3333,74 2082,92 -338,91
7,13 2469,53 925,83 -245,43
7,30 1715,97 342,85 -162,54
7,40 1143,91 114,28 -99,48

7,48 480,56 12,01 -37,19
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5.3.2. Estudo de propor¢oes

Para iniciar o estudo de proporcdes da asa, partiu-se do método de projeto
utilizado para a asa trapezoidal desenvolvida anteriormente (GODOY, 2015). Sendo
assim, o formato da asa ser& sustentado por seu revestimento e por duas longarinas

em caixao em seu interior, perpendiculares ao plano longitudinal do planador.

A longarina principal sera responsavel por suportar as tensées causadas pela
forca cortante e pelo momento fletor, calculados na secédo 6 do trabalho. Sua alma
sera posicionada na coordenada x em que o aerofélio € mais espesso. Para o caso
do aerofélio SM701, este ponto se encontra a uma distancia de 36% da corda em
relacdo ao bordo de ataque; logo, para a corda de 900 mm da raiz da asa, o0 centro

da alma sera posicionado a 324 mm do bordo de ataque.

A longarina secundaria sera posicionada a uma distancia de 75% da corda em
relacdo ao bordo de ataque para prover pontos de apoio aos comandos da
aeronave; na raiz, isto corresponde a uma distancia de 675 mm. A juncao entre asa
e fuselagem se dara a partir de extensdes das longarinas principais dos dois lados,
as quais devem se conectar no interior da fuselagem. Serdo utilizados
exclusivamente materiais compasitos de fibra de vidro em todos os componentes da

asa.

Para os calculos iniciais, considerou-se que a alma da longarina principal
suportara as tensdes geradas pela forca cortante, as mesas suportarao as tensdes
geradas pelo momento fletor e o revestimento comportara as tensées provocadas
pelo momento torcor. O fator de seguranca adotado em todos os calculos é igual a
2,5.

5.3.2.1. Hipdteses de projeto

Mesas da longarina

As mesas da longarina devem suportar as tensdes normais oriundas do momento
fletor incidente na asa. Mantendo-se a proporcédo adotada para a asa trapezoidal, de
uma mesa com 100 mm de largura para uma raiz de 1100 mm, foi definida uma
largura de aproximadamente 82 mm para as mesas da asa eliptica. Aplicando-se um
momento M as mesas, a tensao resultante € estimada por (SCHURMANN, 2007):
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S (8)

Em que hp, é a distancia entre os centros das mesas e A é a area das duas almas,
dada por:

A =2bt,, 9)

sendo b a largura das mesas e t, sua espessura. Como a distancia entre os centros
das mesas corresponde a diferenca entre a altura da longarina e a espessura de
uma mesa, € possivel reescrever a expressao da tensao diretamente em funcdo da

espessura:

M

om = obt, (h—t,,)

(10)
Deve-se notar que a distancia entre os centros das mesas varia ao longo da
semi-envergadura da asa, portanto, para uma o, determinada, a espessura também

varia.

A diminuicdo drastica da corda na ponta da asa eliptica significa que a longarina
ndo pode se estender até a ponta. Tendo em vista a largura definida para as mesas
de 82 mm, a longarina chegara até o ponto y = 7,45 m, no qual a corda é de

aproximadamente 100 mm.

Alma da longarina

A alma da longarina serd composta de dois perfis verticais, cuja altura é
determinada pela espessura do aerofélio. O SM701 apresenta uma espessura
maxima de 16% da corda; logo, a altura maxima possivel para a alma na raiz da asa
€ de 144 mm. Entretanto, € necessario levar em conta a largura da longarina, que
faz com que a real altura na raiz da asa seja em torno de 140 mm, ou
aproximadamente 97,5% da méaxima. Portanto, a altura da alma em fungéo da corda

¢ da asa é dada por:

h=0,16*0,975+c = 0,156¢ (11)
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A alma deve suportar as tensdes de cisalhamento r causadas pela acao da
forca cortante Q. A relacdo entre o carregamento e as dimensdes da alma é
(SCHURMANN, 2007):

=< (12)

Além do dimensionamento para o cisalhamento, € também necessario
dimensionar a alma para a resisténcia a flambagem. Para isso, a tensdo de
cisalhamento utilizada na equacdo (12) foi substituida pela tensédo de flambagem,
gque € estimada para materiais isotrépicos através da seguinte expressao
(SCHURMANN, 2007):

2 2

o = k ﬁE (%) (13)
Para o célculo da flambagem, adotou-se uma altura constante da longarina e fixacao
em apoios moveis em todas as bordas, condi¢do para a qual o fator k tem o valor de
5,35. E e v sdo o0 modulo de elasticidade e o coeficiente de Poisson do material, que
foi considerado isotropico; t e b sdo a espessura e a largura da alma. O célculo foi
realizado considerando-se que cada uma das almas esta submetida a toda a tensao
de cisalhamento.

Revestimento

O revestimento do intra- e extradorso da asa serd dimensionado de modo a
suportar todas as cargas torcionais incidentes, visto que a resisténcia a torcdo da
longarina foi desprezada nas hipéteses de projeto. A espessura de um perfil fechado
sujeito somente a tor¢do é dada pela primeira formula de Bredt (SCHURMANN,
2007):

M,
24,,t

T, =

(14)

p

sendo An, a area interna do revestimento e 1, a tenséo de cisalhamento admitida

pelo material.
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5.3.2.2. Selec¢édo de materiais

A selecao dos materiais para os componentes da asa seguiu as recomendagdes
feitas pela banca avaliadora da asa trapezoidal (GODOY, 2015). Sendo assim, o
material utilizado para a alma da longarina continua sendo um compdésito de resina
epoxi e tecidos de fibra de vidro classe E bidimensional, com densidade de 300 g/m?
e plain weave (fibras tramadas a 90°) cuja tensédo de falha € de aproximadamente
500 MPa (HEXCEL, 2013).

Para as mesas da longarina, foi sugerido que se adotasse um roving de fibra de
vidro devido as altas tensdes encontradas na asa trapezoidal, como a asa eliptica
apresenta menor corda e area, as tensdes serdo ainda maiores e, portanto, faz-se

necessario encontrar um material mais resistente.

Entretanto, ndo foi possivel encontrar especificacbes para um material com fibra
de vidro que superasse a tensdo maxima de falha do material utilizado na asa
trapezoidal, de 690 MPa; logo, o material escolhido foi a matriz de resina epoxi e
fibra de carbono HexPly 8552 AGP 280-5H, da fabricante Hexcel. A matriz apresenta
uma densidade de 286 g/m2, mdodulo de Young de 66 GPa e coeficiente de Poisson
de 0,05, além de um comportamento aproximadamente ortotropico, com tensao de
falha de 876 MPa para carregamentos na direcdo das fibras e 800 MPa para
carregamentos perpendiculares as fibras (HEXCEL, 2016). Tais caracteristicas

levaram a adoc&o da matriz também para compor o revestimento da asa.

5.3.2.3. Resultados
Os célculos de dimensionamento foram realizados a partir das secdes definidas e
dos esforcos aerodinamicos determinados na secdo 6; utilizou-se um fator de

seguranca igual a 2,5 para todas as situagoes.

Para as mesas da longarina, o novo material ainda se mostrou insuficiente para
suportar o alto momento fletor exercido sobre a asa, requerindo uma espessura de
24,3 mm na raiz da asa. Desse modo, o material foi trocado pela matriz HexPly 8552
AS4 unidimensional, com tensdo maxima de falha de 2207 MPa (HEXCEL, 2016).
Com o novo material, foi possivel alcancar uma espessura maxima de 8,48 mm, que

sera extrapolada para todo o comprimento da asa.

O dimensionamento das almas da longarina teve como fator determinante a

tensdo de flambagem, que exigiu uma maior espessura da alma para todas as
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secbes calculadas. A maxima espessura encontrada adotando-se o critério da

tensdo de cisalhamento foi de 0,77 mm; adotando-se o critério da resisténcia a

flambagem, o valor méximo foi de 1,64 mm, que serd adotado para toda a extenséo

da longarina.

Os resultados encontrados para cada secdo da longarina sdo mostrados na

Tabela 12.
Tabela 12 - Célculos da longarina por secao
Posicdo y | Cortante | Momento fletor | Altura Esp. mesas | Esp.almas
(m) (N) (Nm) (mm) (mm) (mm)
0,03 21686,32 161890,55 140,40 8,48 1,64
0,15 21487,76 158040,34 140,37 8,26 1,62
0,37 21137,81 150748,51 140,23 7,87 1,60
0,69 20535,73 139782,61 139,80 7,29 1,56
1,11 19620,16 125435,59 138,86 6,55 1,50
1,59 18401,13 108689,95 137,20 571 1,42
2,13 16936,94 90885,32 134,60 4,84 1,33
2,71 15303,57 73337,79 130,93 3,99 1,24
3,25 13762,67 58483,11 126,53 3,28 1,15
3,75 12360,44 46345,46 121,58 2,69 1,08
4,25 10951,30 35586,26 115,68 2,17 1,00
4,75 9544,01 26242,20 108,65 1,69 0,93
5,25 8143,90 18320,52 100,26 1,28 0,86
5,75 6759,43 11826,97 90,14 0,92 0,80
6,13 5692,05 7823,72 81,01 0,67 0,75
6,38 4917,50 5530,22 73,95 0,52 0,71
6,63 4140,91 3622,05 65,80 0,38 0,67
6,88 3333,74 2082,92 56,10 0,26 0,63
7,13 2469,53 925,83 43,83 0,15 0,60
7,30 1715,97 342,85 32,19 0,07 0,57
7,40 114391 114,28 22,84 0,03 0,53
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Os calculos referentes as cargas torcionais resultaram em espessuras muito
inferiores as encontradas nas matrizes mais finas, cujas espessuras giram em torno
de 0,25 mm. Para evitar potenciais problemas de estabilidade do perfil e falha
guando submetido a outros tipos de carga, adotou-se uma espessura de 2 mm,

seguindo o que foi feito para a asa trapezoidal.

A Tabela 13 apresenta um resumo dos resultados do dimensionamento e selecao

de materiais.
Tabela 13 - Resultados do dimensionamento
Componente Material Massa/unidade de | Espessura (mm)
area (g/mz2)
Mesas da HexPly 8552 AS4 286 8,48
longarina ub
Almas da longarina Fibra de vidro 300 1,64
classe E UD
Perfis de HexPly 8552 AGP 286 2,00
revestimento 280-5H BD

5.3.2.4. Esboco da juncao asa-fuselagem

A conexdo entre asa e fuselagem se da de maneira peculiar em planadores.
Como sao geralmente transportados até os aerd6dromos em trailers, suas asas
precisam ser removiveis, de modo que a aeronave inteira possa ser transportada por
um veiculo de passeio, sem equipamentos adicionais. As asas sdo conectadas e
desconectadas pelo proprio piloto da aeronave, exigindo que a juncdo seja de
simples manuseio ao mesmo tempo em que desempenha sua fungcéo de transmitir

(O8] esforgos para a estrutura.

Um modelo comum de juncéo que atende a estes requisitos € um prolongamento
da longarina principal para além dos perfis de revestimento da asa, no qual se
encontram furos para a fixagdo da estrutura. Uma nervura localizada na raiz da asa

fornece pontos de fixacao adicionais.

O momento fletor gerado pela for¢ca de sustentacédo atuante na asa € o principal

esforco a que a juncéo deve resistir. Como explorado no trabalho de GODOY (2015),
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€ recomendavel que este momento ndo seja transmitido a fuselagem, pois tal
configuragéo pode sobrecarregar os pinos localizados na nervura da asa.

Sendo assim, adotou-se uma configuracdo em que as duas asas se conectam
diretamente, formando uma estrutura continua que passa através da fuselagem. Isto
faz com que os pinos dos prolongamentos das longarinas sejam responsaveis pela
transmissdao do momento, enquanto os pinos da nervura tém apenas a funcédo de

posicionar a asa e nao resistem a momentos.

A Figura 23 mostra um exemplo real desta configuracdo, de um kit confeccionado
pela empresa HP Aircraft (HP AIRCRAFT, 2010), e a Figura 24 mostra 0 modelo em
CAD da juncao projetada, incluindo um furo maior para acesso a parte interna da

asa.

Figura 24 - Dimens®es dos furos da raiz da asa
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A Figura 25 ilustra como se da a conexdo entre as asas. Para este projeto, foi

mantida a largura de 1000 mm da fuselagem, determinada no trabalho de

FORMIGARI (2015). As dimensdes do prolongamento sdo mostradas na Figura 26.

Figura 25 - Conexao entre as asas

Figura 26 - Vista lateral do prolongamento da longarina

5.3.2.5. Modelo em CAD

O modelo da asa no software de CAD Autodesk Inventor 2016, mostrando os

componentes dimensionados nesta secdo, € mostrado nas figuras seguintes. A
Figura 27 mostra as dimensdes das longarinas na raiz da asa, com o perfil de
revestimento colorido de azul. A longarina de apoio aos comandos foi desenhada
com base na altura do aerofélio a distancia de 675 mm do bordo de ataque
previamente determinada.
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Figura 27 - Dimens6es das longarinas
A Figura 28 mostra uma perspectiva isométrica da asa e da juncdo com a
fuselagem, a ser descrita na secdo 8. E possivel notar o enflechamento observando

a interseccao do plano XZ da peca com a superficie da asa.

Figura 28 - Perspectiva isométrica da asa
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5.4. Projeto detalhado

De posse do dimensionamento e do modelo em CAD da asa elaborados no
anteprojeto, o préximo passo é a avaliacdo da integridade estrutural da proposta
através de uma andlise computacional pelo método dos elementos finitos. Apos esta
validacéo, serdo gerados desenhos técnicos do modelo da asa de modo a servir
como referéncia para as futuras etapas do desenvolvimento da aeronave, néo

cobertas neste relatorio.
5.4.1. Célculo das cargas aerodinamicas

O modelamento dos esfor¢cos aerodinamicos foi realizado de maneira bastante
diferente dos calculos iniciais apresentados. Embora o célculo das reagBes aos
esforcos possa servir de referéncia inicial para um projeto de asa, o uso de um
solver de elementos finitos permite que sejam feitas aproximacdes melhores para a

distribuicdo dos esfor¢os ao longo da asa.

A determinacdo exata desta distribuicdo para asas fora das caracteristicas
previstas por teorias classicas como a da linha de sustentacdo (lifting line) é
extremamente complexa e fora do escopo dos livros gerais sobre estruturas
aeronauticas. O livro Analysis and Design of Airplane Structures (BRUHN, 1952)
indica uma aproximacdo computacional elaborada pela Administracdo Federal de
Aviacdo dos Estados Unidos (FAA), disponivel no manual de projeto ANC-1:
Spanwise Airload Distribution (FAA, 1938).

O manual descreve um método de céalculo do coeficiente de sustentacdo ao
longo da envergadura da asa, valido para qualquer asa simétrica a um angulo de
ataque predefinido. No caso da analise realizada neste trabalho, adotou-se um
angulo de ataque de -1,5°, correspondente a velocidade de 53,23 m/s atingida pela

asa em uma manobra com o fator de carga maximo de 5,3.

Para o célculo dos coeficientes, sédo utilizadas sete tabelas, inclusas no anexo A
deste trabalho. A Tabela A.1 é utlizada para descrever as caracteristicas
geométricas da asa, dividindo-a em 10 segmentos de comprimentos predefinidos,
sendo o maior localizado proximo a raiz da asa e o menor, proximo a ponta. Dados

como espessura maxima e corda média de cada segmento foram obtidos a partir
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dos modelos no XFLR5 e no Autodesk Inventor, enquanto o valor de dC;/da para

cada segmento foi obtido a partir da aproximacéo sugerida pelo manual:

dc, t
—Loog—a- (18)
da c
sendo t a espessura maxima e ¢ a corda média geomeétrica de cada segmento. A
Tabela A.2 é necessaria apenas para asas que apresentem tor¢cdo aerodinamica e,

portanto, néo foi utilizada.

Na Tabela A.3 sao computados coeficientes relacionados ao formato em planta
da asa (planform). Estes sdo combinados na Tabela A.4 para gerar determinadas
constantes a serem utilizadas em um sistema de equacdes cujas incognitas séo

coeficientes A,,, com n impar. Tal sistema de equacdes é dado por:

2A4,P, + AsD + AcH + A,K + AgM = 2B, (19)
AyD + 245P; + AsE + A, + AgL = 2B, (20)
AyH + AE + 2A:Ps + A, F + Ag] = 2B (21)
AyK + A3l + ASF + 24,P, + AoG = 2B, (22)
AM + AsL + As] + A,G + 2A9Py = 2B, (23)

sendo D, E,F,G,H,1,], K, L, M e P, constantes determinadas pela Tabela A.4 e B,
constantes determinadas pela Tabela A.2. No caso avaliado, B; € igual ao angulo de
ataque escolhido e os B, restantes sdo iguais a zero. A Tabela A.5 consiste em um
método de aproximacdes sucessivas para resolucdo do sistema, iniciando pelo

calculo de A; como se os outros A4, fossem iguais a zero.

Os A, calculados sé&o utilizados na Tabela A.6 para céalculo dos coeficientes de
sustentacdo e arrasto induzido globais da asa, e na Tabela A.7 para o calculo dos
coeficientes para cada segmento. Em seguida, calcula-se a sustentacéo gerada pelo
segmento em funcéo da densidade do ar, da velocidade e da area do segmento:

1
L=5pV?CS )

Foi adotada uma velocidade de 53,23 m/s, como determinado na secdo 6 e uma
densidade do ar igual a 1,225 kg/m3. A Tabela 14 mostra os valores das areas dos
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segmentos e das forcas atuantes em cada segmento de acordo com o método

adotado. A for¢a total atuante na asa é de 13914,83 N.

Tabela 14 — Areas dos segmentos e forcas aplicadas em cada segmento das superficies
sustentadoras da asa

Segmento i y; (M) S (m?) L (N)

1 1,17 2,10 2758,21
2 2,32 2,00 2646,25
3 3,41 1,80 2362,75
4 4,41 1,54 2025,96
5 5,30 1,22 1613,57
6 6,07 0,89 1165,06
7 6,68 0,58 757,17
8 7,13 0,31 409,47
9 7,41 0,12 166,37
10 7,50 0,01 10,01

5.4.2. Dimensionamento estrutural

A integridade da juncao foi avaliada por uma analise de elementos finitos linear
estética, executada pelo solver Autodesk NASTRAN In-CAD 2016. Este solver foi
escolhido por sua facilidade de integracdo a interface e aos arquivos do Autodesk
Inventor, utilizado para elabora¢cdo do modelo da asa. O solver é instalado como um
complemento do Inventor e é acessado pela propria interface do programa de CAD.
Em comparacdo com as ferramentas de simulacéo disponiveis no préprio Inventor, o
NASTRAN permite a elaboragdo de um modelo de elementos finitos muito mais
refinado, adicionando op¢des como controle de malha, modelamento de laminados

de material compdsito e um pds-processamento mais elaborado.

5.4.2.1. Definicdo dos materiais

Os materiais adotados para a andlise foram os escolhidos na sec¢éo 7.2 deste
relatério: prepreg de fibra de carbono unidimensional para as mesas da longarina e
bidimensional para os perfis de revestimento, além de fibra de vidro classe E para as

almas da longarina. Todos foram modelados como laminados ortotropicos 2D.
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Foram adotadas espessuras de 0,3 mm para cada camada do laminado de fibra

de carbono e 0,2 mm para cada camada de fibra de vidro, seguindo recomendacé&o

da fabricante Hexcel exibida na Figura 29 para compostos com 300 g/m2. (HEXCEL,

2013)

Cured ply thickness (mm)

Cured ply thickness (mm)

|  eroxvie-GLAss |

- = = pr = = 1 = = 150 % fibre volume

" 50 % fibre volume

- - - - - " - "3 - 60 % fibre volume

Fibre areal weight (a/m?)

Figura 29 - Espessura de camadas curadas (HEXCEL, 2013)

As propriedades dos materiais utilizadas no modelo foram os moddulos de

elasticidade nas dire¢bes longitudinal e transversal, o modulo de cisalhamento,

coeficiente de Poisson e densidade volumétrica, bem como as tensdes maximas

admissiveis de tracdo e compressdao em ambas as direcOes e a tensdo maxima de

cisalhamento. Os valores destas propriedades para os materiais escolhidos séo

mostrados na Tabela 15.
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Tabela 15 - Propriedades dos materiais utilizados no modelo de elementos finitos

Propriedade HexPly 8552 AGP | HexPly 8552 AS4 Fibra de vidro
280-5H BD ubD classe E UD
Densidade 1570 kg/m3 1580 kg/m3 2600 kg/m3
Moédulo de
o 67 GPa 141 GPa 20 GPa
elasticidade long.
Médulo de
. 66 GPa 10 GPa 19 GPa
elasticidade transv.
Médulo de
_ 5,5 GPa 4,4 GPa 4,2 GPa
cisalhamento
Coef. de Poisson 0,05 0,25 0,13
Tenséao longitudinal
876 MPa 2207 MPa 600 MPa
(tracéo)
Tenséo longitudinal
924 MPa 1531 MPa 554 MPa
(compressao)
Tenséo transversal
800 MPa 81 MPa 550 MPa
(tracéo)
Tenséao transversal
. 880 MPa 88 MPa 500 MPa
(compressao)
Tenséao de
_ 79 MPa 114 MPa 55 MPa
cisalhamento

O fator de seguranca em laminados compasitos € uma funcao do inverso da raiz

guadrada de um indice de falha escolhido:

FS = — (15)

Sendo assim, para atingir um fator de seguranga igual a 2,5 vezes a maxima

tensdo de Von Mises do material, o indice de falha deve ser igual a 0,16.

O critério de falha padrdo adotado pelo NASTRAN e mantido para esta andlise é
o de Tsai-Hill, cuja formulacdo para compdsitos ortotropicos é dada por
(UNIVERSITY OF CAMBRIDGE, 2004):
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01 \? 02 \* 0,0, T12 \?
Fl = (—) +(—) - +( ) (16)
O1y O2u O1y T12u
Em que g, e g, sao as tensbes aplicadas nas duas dire¢cbes do material, oy, €

0., SA0 as maximas tensdes admissiveis em cada direcdo, e analogamente para a

tensao de cisalhamento 7, € seu maximo t,,,,.

Como as tensBes maximas admissiveis dos materiais adotados sdo similares
para tracdo e compressao, é razoavel adotar o menor valor entre as duas para uma
analise conservadora. O critério de Tsai-Hill avalia somente a falha em uma camada
de laminado, desconsiderando falhas entre as camadas, que também sé&o
dependentes do adesivo escolhido para construgdo do laminado.

A Figura 30 mostra a definicdo de um laminado no programa. E possivel
especificar o material, espessura e angulo das fibras de cada camada na tabela a
esquerda da janela; a direita, o programa mostra uma representacdo esquematica
do laminado e as matrizes A, B e D utilizadas para determinar a rigidez equivalente

do laminado, conforme a equacao matricial (AUTODESK, 2015):
N) _[A B](e°
{M}_ B D {K} 17)

Em que N é a forca resultante no laminado por unidade de largura, M é o
momento resultante por unidade de largura, £° corresponde as tensdes no plano
médio do laminado e k, a curvatura no plano médio do laminado. As unidades das

matrizes A, B e D no Sl sédo kg/m, kg e kg*m, respectivamente.
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Figura 30 - Defini¢cdo de laminados no NASTRAN In-CAD 2016

5.4.2.2. Preparacdo do CAD para a analise

Para utilizar os laminados definidos na secao anterior, € necessario transformar o
modelo sélido do CAD em superficies representativas do modelo, de modo que a
determinacao das espessuras seja feita pela configuracado dos laminados e nao pelo
CAD em si. Desse modo, foram criadas superficies (cascas) a partir dos
componentes solidos, representando as faces externas dos componentes. As
superficies foram exportadas para um novo arquivo, livre de possiveis interferéncias
do modelo sélido no trabalho do solver. A asa composta por superficies € mostrada

na Figura 31.
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Figura 31 - Asa em cascas e divisdo das superficies sustentadoras em segmentos

O modelo do NASTRAN concentra as propriedades dos laminados nas
superficies definidas; portanto, ndo sdo consideradas possiveis sobreposi¢cdes de
material causadas por um espessamento dos laminados, o que significa que podem
ser necessarios pequenos ajustes para a construgdo de componentes com as

dimensodes indicadas neste trabalho.

As interacOes advindas das sobreposicoes de material foram desconsideradas,
pois seu comportamento também depende dos adesivos ou outras fixacdes
utilizadas nas regifes de contato e uma tentativa de modela-las neste trabalho traria
resultados de dificil verificagdo e possivelmente pouca relagdo com o
comportamento real.

O modelo foi dividido nas seguintes superficies: dorso e intradorso da asa (perfis
de revestimento) em segmentos proximos a raiz da asa (até 2,4 m), perfis em
segmentos distantes da raiz da asa, mesas da longarina, almas da longarina, raiz da
asa (nervura) e fechamento do prolongamento da longarina. Para o fechamento do

prolongamento, adotou-se a mesma fibra de vidro utilizada nas almas.

Como este trabalho ndo aborda detalhadamente o contato dos componentes da
asa entre si, os contatos foram modelados no NASTRAN com a opc¢do offset
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bonded, que cria uma conexdo rigida ao mesmo tempo em que determina uma
distancia limite entre os componentes em contato. Neste modelo, definiu-se uma

distancia de 10 mm.

5.4.2.3. Preparacdo da malha de elementos

A malha de elementos foi preparada com tamanhos diferentes de elementos para
superficies diferentes do modelo, de modo que possam ser utilizados elementos
menores para refinar a malha em regides de grandes tensées e geometria complexa

sem que isso acarrete em um tempo excessivo de célculo ou instabilidade do solver.

O tipo de elemento escolhido para a malha foi o triangular de ordem parabdlica.
Este elemento apresenta seis nds, sendo um em cada vértice e um no ponto médio
de cada aresta. Os nos presentes nos pontos médios permitem o calculo de
deformacBes no modelo, ao contrario do que ocorre no elemento de ordem linear e
nds apenas nos vertices. A malha global foi definida com tamanho de elemento igual
a 40 mm, taxa de crescimento de 1,1 e taxa de refinamento de 2, seguindo o
adotado no trabalho de GODOY (2015), além das opc¢bes Project Midside Nodes e
Quality Midside Adjustment, recomendadas na documentacdo do NASTRAN para
elementos parabodlicos (AUTODESK, 2013). A Figura 32 mostra parte da malha do

extradorso da asa, na regido proxima a raiz.
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Figura 32 - Malha do extradorso da asa

Para as superficies da juncdo sujeitas a maiores esforcos, foram adotados dois
controles de malha (mesh controls), que determinam tamanhos diferentes de

elementos ou um numero especificado de elementos para vértices, arestas e faces
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escolhidos no modelo. Foram definidos elementos de 1 mm em todos os furos da
raiz da asa e do prolongamento da longarina, além de elementos de 1 mm nas
arestas do prolongamento, como mostrado na Figura 33 e Figura 34. Estes valores
para os controles de malha foram definidos ap6s testes sucessivos com a simulacgéao,
gue indicaram focos de tenséo e grande descontinuidade de valores entre elementos

adjacentes.

Figura 33 - Refinamento de malha ao redor do furo do prolongamento da longarina

Figura 34 - Vista superior do prolongamento da longarina com refinamento de malha

Para assegurar a boa preparacdo da malha, o solver dispde de uma ferramenta
de verificacdo da qualidade dos elementos, avaliando a razdo de aspecto, a
51



distorcdo e o jacobiano. Utilizando os parametros padrbes do programa, foram
encontrados 120 elementos falhos de 32446, correspondendo a 0,37% da malha.
Estes elementos foram agrupados e isolados pelo programa, de modo a nao

interferirem nos resultados da analise.

5.4.2.4. Representacdo das cargas e condi¢coes de contorno

Foram aplicadas ao modelo condi¢cdes de contorno que simulam a proposta de
fixacdo das asas entre si e de cada asa a fuselagem. Nos furos da raiz da asa, foi
aplicada uma restricdo de movimento equivalente a uma rétula esférica, limitando
translacdes nos eixos transversais ao eixo longitudinal do dorso da asa (eixos X e Y,
pelo sistema de coordenadas adotado no modelo). Nos furos do prolongamento da
longarina, foram adotadas restricbes equivalentes a uma conexao com pino,
permitindo apenas translacdo e rotacdo no eixo perpendicular ao prolongamento
(eixo X). Embora a rotacdo no eixo X ndo esteja explicitamente restrita, ela

desencadearia uma translacdo em Y dos furos do prolongamento, que esta restrita.

As cargas foram aplicadas conforme descrito na secdo 5.4.1 do relatorio,

dividindo o modelo da asa em 10 segmentos ao longo da envergadura.

O modelo final, com a malha, as condi¢cbes de contorno, os segmentos e as
forcas aplicadas, é mostrado em perspectiva na Figura 35.
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Figura 35 - Modelo final no NASTRAN

5.4.3. Resultados

As simulacfes realizadas com as espessuras e materiais definidos no célculo
inicial apresentaram indices de falha superiores ao limite de 0,16 em grande parte do
prolongamento da longarina e da raiz da asa, além de deslocamentos acentuados
da ponta de asa. Apos alguns testes com adicdo de material e utilizando somente
laminados de fibra de carbono, foi possivel chegar a um indice de falha que
atendesse aos requisitos do projeto. A Figura 36 mostra o deslocamento dos
elementos sob a acdo das forcas de sustentacao; o valor maximo foi de 0,259 m na
ponta da asa.
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Figura 36 - Deslocamento da asa sob a acdo dos esfor¢cos aerodindmicos

A Figura 37 mostra a rotagdo da asa no eixo Z, que corresponde a uma variagcao
do angulo de ataque. O maior valor encontrado na ponta de asa foi de 0,036
radianos, ou 2,06°; logo, as forcas incidentes na asa a um angulo de ataque de -1,5°
colaboraréo para o retorno do angulo de ataque a aproximadamente 0,6°.

Figura 37 - Rotagdo da asa ao redor do eixo Z do modelo sob a acdo da sustentagéo
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A Figura 38 mostra a distribuicdo da tensdo de Von Mises na raiz da asa. E
possivel perceber que ha concentracdo de tensbes proximo aos furos e a interface
com o prolongamento da longarina, e ndo se encontram tensfées que poderiam levar

a falha da raiz em regides distantes. A maior tensao encontrada na raiz foi de

aproximadamente 160 MPa.

Figura 38 - Distribuicéo de tensbes ao longo da raiz da asa

A Figura 39 mostra as tensfes na interface entre o prolongamento da longarina e
a raiz da asa. A maior tensdo de Von Mises da estrutura foi de aproximadamente

365 MPa, encontrada na base do prolongamento, préximo a raiz.

Figura 39 - Tensdes na interface entre a raiz da asa e o prolongamento da longarina
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A Figura 40 mostra a distribuicdo dos indices de falha no furo do prolongamento
da longarina proximo a raiz da asa, onde foi observado o maximo indice de falha da
estrutura, com 0,1597.

Max.0.1597

Figura 40 - indice de falha no furo do prolongamento da longarina préximo a raiz da asa

As espessuras novas utilizadas para atingir estes resultados estdo mostradas na
Tabela 16.
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Tabela 16 - Espessuras utilizadas na simulacgéo final

Superficie Espessura
Mesas da longarina 12,6 mm
Almas da longarina 9,0 mm
Mesas do prolongamento da longarina 18,6 mm
Almas do prolongamento da longarina 16,2 mm
Nervura da raiz da asa 29,4 mm
Perfis de revestimento 5,4 mm

A partir destes resultados, pode-se concluir que a combinacdo do modelo de
estrutura da asa e da juncédo com a fuselagem a partir de uma longarina prolongada
para além da raiz da asa necessitou de espessuras maiores gue as previstas no
célculo inicial das reacdes. As espessuras obtidas sdo maiores que as determinadas
para a asa trapezoidal, o que se explica pela analise mais precisa da distribuicéo
das forcas na asa e, principalmente, pela area significativamente menor da asa

eliptica em comparacgédo com a trapezoidal.

As tensdes reais no futuro prototipo fisico da asa podem ser menores que as aqui
apresentadas devido ao efeito da sobreposicdo de material. Entretanto, convém
selecionar os adesivos e projetar as juncdes entre as superficies com base nestes

valores, como medida de seguranca.

Os desenhos técnicos do modelo da asa com as espessuras determinadas nesta

analise estéo inclusos no Apéndice A.
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6. CONSIDERACOES DA BANCA AVALIADORA

O trabalho descrito neste relatorio foi apresentado no dia 26 de julho de 2017 a
uma banca avaliadora composta pelo professor orientador do projeto, Marcelo
Massarani, bem como os professores convidados Ernani Vitillo Volpe e Roberto
Spinola Barbosa, todos do departamento de Engenharia Mecanica da Universidade
de Sdo Paulo. As consideracfes feitas pela banca sobre o trabalho sdo aqui
apresentadas e devem ser estudadas na proxima iteracdo do projeto antes de
prosseguir com o detalhamento e prototipagem da asa.

7

Foi apontado que é necessario realizar uma analise aerodindmica mais
aprofundada da asa antes de entrar em consideracdes sobre sua estrutura, tendo
em vista que o planador depende quase totalmente da asa para atingir um bom
desempenho. Tanto este trabalho quanto o trabalho anterior sobre a asa tiveram um
enfoque predominantemente estrutural, com analises aerodindmicas simplistas

visando apenas a determinacdo dos carregamentos aerodindmicos.

Ao conduzir esta analise, devem ser estudadas outras maneiras de conseguir
uma distribuicdo de carregamentos elipticos na asa, preferencialmente adotando
uma forma em planta trapezoidal, mais proxima da forma adotada pelos planadores
existentes. Nas referéncias de projeto de aeronaves consultadas para esse projeto,
h& muito mais informacdes sobre a otimizacdo da distribuicdo de carregamentos
para asas trapezoidais do que asas com formato em planta eliptico, em linha com as
praticas mais comuns no projeto de aeronaves leves. Pode ser possivel, desta
maneira, eliminar o enflechamento acentuado para frente, que traz consigo certas

desvantagens que encarecem 0 projeto e aumentam sua complexidade.

A maneira mais comum de atingir uma distribuicdo eliptica de carregamentos
com formas em planta trapezoidais € através da inducdo de uma torcédo na asa, seja
ela geométrica (alteragdo do angulo de ataque ao longo da envergadura) ou
aerodindmica (alteracdo do aerofdlio utilizado ao longo da envergadura). Nos
proximos estudos, € recomendado desenvolver de maneira mais elaborada os
conceitos aerodinamicos que justificam a adocdo destas ou outras decisbes de

projeto.

Além das consideracdes sobre o formato em planta da asa, outra recomendagéo

feita pela banca é a revisdo do aerofélio selecionado para o projeto. O perfil SM701
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adotado ndo é horizontalmente simétrico; desta maneira, seu centro aerodinamico
esta substancialmente deslocado da posicdo a 25% da corda que é frequentemente
adotada como base de calculo. O deslocamento do centro aerodinamico, além de
trazer maior complexidade aos calculos de estabilidade da asa e da aeronave como
um todo, desloca a distribuicdo de momentos ao redor do perfil de maneira a induzir
um angulo de arfagem acentuado no voo em cruzeiro, 0 que compromete a

estabilidade da aeronave e o conforto na pilotagem.

No dimensionamento estrutural, o fator de seguranca de 2,5 vezes a maxima
tensdo de Von Mises dos materiais utilizados na asa também foi questionado, dado
gue o fator de carga adotado a partir da norma CS-22 ja € bastante elevado, e este
fator de seguranca também é elevado para padrdes aeronauticos. A diminuicao
deste fator pode resultar em uma asa mais leve e barata sem comprometer a

seguranca da aeronave.
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7. RESUMO E CONCLUSAO

O projeto da asa eliptica iniciou-se com uma analise e adaptacdo de
metodologias estabelecidas de projeto de aeronaves ao problema especifico desta
iteracdo do projeto de asa. Apds a revisdo de aspectos gerais da aeronave,
definidas em projetos anteriores ao deste relatério, procedeu-se a uma avaliacdo do
projeto de asa existente, bem como uma comparacdo com o estado da arte desta
classe de aeronaves, na qual foi possivel observar que o desenvolvimento de uma
asa eliptica seria algo pouco usual na classe de planadores a que o avido se

destina.

Deste modo, foi realizada uma discussao sobre as vantagens e desvantagens
aerodinamicas deste formato de asa quando comparado com os outros formatos
comumente utilizados em planadores da classe standard. A asa eliptica mostrou
clara vantagem na eficiéncia aerodindmica, com um coeficiente de arrasto induzido
muito menos do que as variagbes do formato trapezoidal, entretanto, o
comportamento em estol mostrou-se inadequado para o proposito do planador, que

€ de ser uma aeronave monoplace para pilotos iniciantes.

Por isso, foi necessario adotar medidas que mitigassem o estol repentino exibido
pelo formato eliptico. Baseando-se em manuais consagrados de projeto e, como
referéncia construtiva, no planador P1 construido pelo prof. Schubert, do Instituto
Tecnologico de Aeronautica, que apresenta uma asa eliptica, foi adotado como
primeira medida um enflechamento de -8° a 25% da corda por toda a envergadura
da asa; tal medida, aléem de melhorar o comportamento em estol, aumentando
significativamente o coeficiente de sustentacédo na ponta da asa, também diminuiu o
coeficiente de arrasto induzido na ponta, proporcionando maior eficiéncia

aerodinamica.

Como a asa foi desenhada para se aproximar da razdo de aspecto encontrada
em planadores comerciais, 0s calculos dos esforcos aerodindmicos resultaram em
cargas consideravelmente mais altas do que as obtidas para a asa trapezoidal.
Como consequéncia, alguns dos materiais selecionados anteriormente para a asa se
mostraram pouco capazes de sustentar as tensdes incidentes na nova asa; foram
selecionados novos compostos de resina epéxi e fibra de carbono unidimensional,

para as mesas da longarina, e bidimensional, para os perfis de revestimento.
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Os novos materiais e espessuras obtidos neste trabalho sinalizaram a
necessidade de um novo dimensionamento da jun¢do asa-fuselagem. O método de
projeto da juncdo da asa trapezoidal foi mantido para a asa eliptica; no entanto, a
raiz da asa passou a utilizar material compdsito no lugar de aluminio e foi submetida
a cargas consideravelmente maiores que as exercidas pela asa trapezoidal. A partir
do modelo em CAD da juncgéo, desenvolveu-se um modelo de elementos finitos no
solver Nastran In-CAD, e o célculo das forcas atuantes na asa foi completamente
revisto, utilizando uma aproximacgéo para o calculo das forcas sustentadoras no lugar
do calculo das reacfes feito no modelamento preliminar. A carga total imposta na
asa para a analise foi de 13915 N, ligeiramente maior que a carga a qual a asa
trapezoidal foi submetida.

A analise mostrou a necessidade da utilizacdo de espessuras maiores que as
encontradas nos calculos iniciais, em especial nas almas da longarina e de seu
prolongamento, embora todas as espessuras ainda estejam em um limite aceitavel
para que se construa a estrutura com este projeto. O prolongamento da longarina,
por concentrar os momentos exercidos sobre a asa, mostrou-se a parte mais critica
da juncdo e exigiu espessuras consideravelmente maiores que as encontradas no
restante da longarina. Para o prototipo fisico, € conveniente que a transicdo de
espessuras nao seja tdo abrupta de modo a evitar concentragbes de tensdo, o que

também contribuiria para reduzir ainda mais o indice de falha da asa.

Depois de estudadas as correcbes e consideracdes apontadas pela banca
avaliadora do trabalho, um possivel proximo passo no projeto da asa € o
aprofundamento nas técnicas de fabricacdo a serem utilizadas para a prototipagem,
além da selecdo de componentes como adesivos, pinos e roétulas que serao
utilizados no prototipo. Além deste refinamento de projeto, um possivel novo
desenvolvimento é a elaboracdo de extensores de asa, substituindo a ponta de asa
fixa por uma removivel, que pode ser trocada por winglets ou um prolongamento de

asa, de modo a permitir que o planador seja utilizado na classe de competicdo 18m.
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APENDICE A: DESENHOS TECNICOS

Os desenhos apresentados neste apéndice ilustram o projeto da asa eliptica com
suas dimensbes gerais e a disposicdo dos componentes. Nao estdo inclusas
informacdes detalhadas para a fabricacdo do protétipo da asa. Os desenhos

inclusos neste relatorio sdo, em ordem:

e Figura A.1: Desenho de conjunto da asa em vista isométrica

e Figura A.2: Desenho em trés vistas do perfil de revestimento

e Figura A.3: Desenho em trés vistas da longarina principal

e Figura A.4: Desenho em trés vistas da longarina para apoio dos comandos
e Figura A.5: Desenho em trés vistas da nervura da raiz

e Figura A.6: Desenho em trés vistas do prolongamento da longarina principal
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ANEXO B: TABELAS PARA O CALCULO DA FORCA DE SUSTENTACAO

Todas as tabelas foram retiradas de FAA (1938) e seu funcionamento esta

explicado na sec¢éo 5.4.1 do relatério.

Tabela B.1 - Caracteristicas geométricas da asa
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Tabela B.2 - Calculo dos coeficientes angulares B,

TABLE I.
COMPUTATION OF ANGLE COEFFICIENTS, By
TABLE I.]9./2]9. | 5z | s [ Y+ | Us [ Yo | Yo [ da da
LINE 7 i i I | | |
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73



Tabela B.3 - Calculo dos coeficientes de formato C,,
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Tabela B.4 - Constantes necessarias para a solucao dos coeficientes A,

TABLE IW
CONSTANTS REQUIRED IN SOLUTION OF A, COEFFICIENTS
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Tabela B.5 - Solucédo dos coeficientes A,

TABLE ¥.
SOLUTION OF A COEFFICIENTS
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Tabela B.6 - Célculo dos coeficientes de sustentacao e arrasto da asa

TEBLE M
COMPUTATION OF WING LIFT AND DRAG COEFFICIENTS
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Tabela B.7 - Célculo das distribuic6es de esforgos
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