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Resumo

Na competicdo SAE Brasil Aerodesign, as aeronaves mais leves sao geralmente
as mais competitivas. Consequentemente, efeitos aeroelasticos acabam ganhando grande
importancia na performance e na seguranca, uma analise precisa destes efeitos entao se
faz necessaria. No presente trabalho, sao feitas andlises de cargas e aeroelasticidade da
aeronave de 2020 da equipe Draco Volans Aerodesign, buscando avaliar os aspectos esta-
bilidade estrutural estatica e dindmica. Para isso, inicia-se o trabalho fazendo uma analise
de cargas para identificacao dos casos criticos e cdlculo das distribui¢oes de sustentacao
desses casos, esses dados sao utilizados para o dimensionamento da estrutura (fora do
escopo deste trabalho). Com a estrutura definida, é criado um modelo CAD simplificado
apropriado para analise em elementos finitos. A andlise MEF é divida em 2 etapas. A pri-
meira, trata-se da andlise aeroelastica estatica, cujos focos sdo a avaliagdo do desempenho
aerodinamico da estrutura deformada e a verificagao das tensoes da estrutura, aferindo
se todos os componentes resistem aos esforcos. A segunda, é uma andlise dinamica para
calcular a velocidade de flutter. Na velocidade maxima da aeronave (29m/s) a queda no
CL, foi de 2,7%, a queda na CLs foi de 13,2%, as tensoes criticas nas estruturas foram
um esforco cisalhante 1,5 MPa na madeira balsa, resultando em fator de seguranca de
1,4 e o esforco cisalhante de 12,8 MPa em um dos tubos de carbono resultando num
fator de seguranca de 3,23. A velocidade de flutter encontrada foi de aproximadamente
160m/s. Vale ressaltar que nao foi possivel aplicar uma corre¢ao aerodindmica necessaria
para melhor precisdo da analise. Apesar disso, as distribui¢oes aerodinamicas nao corri-
gidas e corrigidas sdo proximas o suficiente para que se possa tirar conclusoes relevantes.

Concluiu-se que a aeronave é segura nas condigoes criticas.

Palavras-chaves: Aeroelasticidade. Flutter. Aerodesign. NASTRAN.
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Abstract

In the SAE Brasil Aerodesign competition, the lightest planes are usualy the most
competitive. Hence aeroelastic effects end up having great importance on the performance
and safety, a precise analysis of these effects is then necessary. In this work, the 2020
plane of the Draco Volans Aerodesign team is analyzed aiming to evaluate the static and
dynamic structural stability. The work begins with a loads analysis to identify the critical
cases and the lift distribution of those cases, those informations are then used to size
the structures(outside the scope of this work). Based on this structure, a simplified CAD
model, adapted to FEM analysis, is made. The FEM analysis is split in two phases. The
first is a static aeroelastic analysis which focuses on the evaluation of performance of the
defformed structure and verification of structural stresses, checking if all components resist
to the loads. The second, is a dynamic analysis to compute flutter speed. At maximum
speed the reduction of C'L, was 2,7%, the reduction of C'Ls was 13,2%, the critical
stresses were a shear stress of 1,5 MPa on the balsa wood, resulting on a safety factor of
1,4 and a shear stress of 12,8 MPa on one of the carbon tubes, resulting on a safety factor
of 3,23. The flutter speed calculated was about 160 m/s. It’s worth mentioning that it
was not possible to apply an aerodynamic correction required to improve the analysis’s
precision, despite that, the corrected and uncorrect aerodynamic distributions were close
enough to warrant relevant conclusions. It was concluded that the aircraft is safe in critical

conditions.

Key-words: Aeroelasticity. Flutter. Aerodesign. NASTRAN.
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1 Introducao

1.1 Motivacao e contextualizacao

A SAE Brasil aerodesign se destaca no cenario nacional como uma das competigoes
universitarias mais antigas e tradicionais do Brasil, tendo sua primeira edi¢ao no ano de
1999. Em 2020, sua XXII edicao ocorreu de forma diferente pela primeira vez devido as

dificuldades e restri¢oes impostas pela pandemia do COVID-19.

Renomadas instituigoes de ensino superior brasileiras participam da competicao e
a UnB é representada pela Draco Volans Aerodesign desde 2003 na classe regular e mais

recentemente, também ¢é representada pela Mamutes do Cerrado na classe micro.

Figura 1 - DVXFW-I, aeronave de 2018 da Draco Volans decolando na competicao de
aerodesign. Foto de Pedro Esteban

O objetivo da classe regular na competicao desde 2017 tem sido desenvolver uma
aeronave que carregue a maior carga paga possivel seguindo uma série de restrigoes geo-

métricas e operacionais.

Na competicao SAE do ano de 2020 uma das restri¢goes impostas era relacionada a
soma da envergadura e comprimento da aeronave, que nao poderiam ultrapassar o valor
equivalente a 3,2 m, e a aeronave deve decolar em no maximo 50 m. Essas restri¢oes con-
dicionam o projeto aerodinamico, que influencia fortemente o peso maximo de decolagem
(MTOW - Maximum take Off Weight) da aeronave, que é dividido entre peso vazio e
carga paga, usada para calculo da pontuagao. Tudo isso exige uma estrutura compacta e

de peso reduzido.

A busca pela diminuicao do peso da aeronave acaba gerando diversos problemas.



Os principais desses sao estruturais e aeroelasticos. Previamente, a equipe Draco utilizava
altos fatores de seguranca para garantir a integridade da aeronave, o que resultava em
um peso vazio alto que nao competia com os de equipes de topo. Em 2019 focou-se na
reducao de peso e os fatores de seguranca foram reduzidos, porém isso acabou afetando
a integridade estrutural de maneiras imprevisiveis e a aeronave falhou catastroficamente

em varias ocasioes.

Nesse contexto, a equipe Draco Volans observou a necessidade e a oportunidade de
desenvolver estudos relacionados a aeroelasticidade, estabelecendo um processo numérico
de analise aeroelastica que auxiliasse a equipe a tomar as melhores decisdes para o de-
senvolvimento de uma aeronave segura e competitiva. O procedimento numérico deve ser
detalhado e associado a softwares apropriados, para que se assemelhe ao maximo as pra-
ticas industriais de andlise aeroelastica. Para tanto, faz-se necessario o desenvolvimento
de um processo que leva em conta o estabelecimento de modelo estrutural e aerodindmico
adequados a essas analises, bem como um gerenciamento dos dados pés-processados e

estabelecimento de velocidades criticas e envelopes de voo.

1.2 Objetivos

Este projeto tem por objetivo principal modelar e analisar numericamente o com-
portamento aeroeldstico da asa voadora projetada pela equipe Draco Volans Aerodesign,
fazendo uma andlise dos esforgos aerodindmicos atuantes e nas tensoes da estrutura e

estudando os modos de falha aeroelasticos dindmicos.
Como objetivos especificos, sao destacados:

Indicar praticas que guiem o processo construtivo de um modelo CAD que fa-
cilite a geracao de malha estrutural e aerodindmica visando a analise aeroelastica, com

consideracoes que agilizem o processo de integracao dessas duas malhas;

Desenvolver programas em Python que facam o tratamento dos dados de aerodina-
mica obtidos em XFLR5 e, baseados neles, montem as matrizes de correcao da distribuicao

de sustentagao para a andlise em NASTRAN.

Elaborar um fluxo de trabalho agil que fornega andlises aeroeldsticas em poucas
semanas, o que permitira a identificagdo de problemas mais cedo e levara a um projeto

mais otimizado.

1.3 Revisdo Bibliografica

O processo de design aerondutico é descrito detalhadamente por Raymer (2012) e
Gudmundsson (2013). Ambos apresentam um passo a passo do projeto, porém Raymer

da grande enfoque a avides militares, enquanto Gudmundson foca em aviacao geral. Por



concentrar-se em projetos de menor porte e ter uma linguagem mais moderna e didatica,

Gudmundson é mais adequado a este trabalho.

O célculo de cargas é um passo fundamental em um projeto aeronautico. Essa é
a ponte que liga as areas de aerodinamica e estruturas, e sua execugao correta garante
uma aeronave bem dimensionada. Wright e Cooper (2008) apresentam alguns aspectos
do calculo de cargas de maneira superficial. Iscold (2002) faz uma andlise de cargas deta-
lhada de uma aeronave desenvolvida pela UFMG, abordando os aspectos normativos que
devem ser adaptados (devido as diferengas em ordem de grandeza do tamanho e peso das

aeronaves) ao projeto de aerodesign.

Por ser uma &area de interface entre duas disciplinas, aerodindmica e estruturas, o
projetista de cargas e aeroelasticidade deve entender os conceitos basais de ambas para
ser capaz de criticar os préprios resultados e comunica-los de forma clara nos dois campos.
Por isso a maioria dos autores do campo iniciam seus trabalhos com uma breve introducao
a aerodinamica e mais especificamente em trabalhos sobre aeroelasticidade, apresentam

também uma introducdo a dindmica de estruturas e vibragoes mecanicas.

Caso se queira aprofundar nos conceitos de aerodindmica um livro classico é An-
derson (2010). Em métodos numéricos para célculos aerodinamicos, Drela (2014) aplica o
Vortex Lattice Method (VLM) em perfis aerodindmicos e em aeronaves completas. Albano
e Rodden (1969) aplicam o Doublet Lattice Method (DLM) em asas em escoamento nao

permanente.

Para uma abordagem detalhada de sistemas dindmicos e vibragoes mecanicas al-
guns livros notaveis sdo Meriam e Kraige (2012) (dindmica); Inman e Singh (1994) e
Singiresu et al. (1995) (vibragoes mecanicas). Esses livros também abordam de forma

breve conceitos do método de elementos finitos.

A literatura classica de aeroelasticidade faz amplo uso de modelos analiticos de
fendmenos aeroelasticos. Alguns com énfase em aplica¢oes praticas, como Bisplinghoff,
Ashley e Halfman (2013), que utilizam esses modelos no processo de design da aeronave.
Outros mais recentes, como Wright e Cooper (2008) e Dowell et al. (1989), que utilizam
esses modelos para fins didaticos e indicam que, atualmente, no projeto de aeronaves,
ferramentas de calculo numérico sao utilizadas. Todos enfatizam que testes experimentais
sao importantes e muitas vezes fundamentais para a analise de flutter e para a certifica-
cao da aeronave, os testes envolvem GVT (Ground Vibration Testing, experimentos de

vibragao em que a aeronave é excitada em solo), tiinel de vento e ensaios em voo.

Devido a alta competitividade entre as equipes de Aerodesign se faz necessaria
uma analise cada vez mais detalhada da aeronave. Eventualmente o uso de MEF para
analises estruturais e CFD para analises aerodinamicas se tornard lugar comum, o que
consequentemente inspira e influencia trabalhos relacionados a esses temas e ao Aerode-
sign em geral. Na UnB, Gasparetto, Machado e Carneiro (2020) fizeram a analise modal

numérica e experimental da aeronave de 2017 da Draco Volans. Souza (2017) fez um estudo



de otimizacao da longarina da mesma aeronave. Fora do escopo do aerodesign, Martins
(2020) fez o estudo de um sistema aeroeldstico controlado por um sistema hibrido, com

um controle ativo (PD) e controle passivo (viscoelastico).

1.4 Metodologia

O trabalho é um estudo de caso em que se acompanhard o processo de projeto
estrutural da equipe. Para alcancgar o terceiro objetivo especifico o processo sera observado
e serdo notados seus pontos de gargalo, suas ineficiéncias e suas deficiéncias. Serdao entao

apontadas possiveis solugoes para esses problemas.

1.4.1 Fluxograma de trabalho

E importante notar que este trabalho se encaixa diretamente no fluxo de projeto da
equipe Draco Volans, tendo informacgoes obtidas por outras areas da equipe. O fluxograma
mostrado nas figuras 2 e 3 apresenta a sequéncia de atividades executadas pela equipe,

as etapas de projeto pertinentes a area de gargas e aeroelasticidade estao expandidas.

Requisitos de
projeto
\
— ] o Andlise de
Andlise conceitual I Otimizacao Resultados

Testes no
simulador

Y

Realimentagao

A

Sim

Possibilidade de
melhorias

Testese | Construgao do
validagdo | protétipo

_ [ Configuragéo
N&o o Final

Figura 2 — Fluxograma geral de projeto, incluindo fases de otimizagao, anélise e constru-
cao

Como é possivel notar, o projeto nao anda de forma linear, havendo diversas etapas
de reprojeto e realimentacdo. Apesar de nao explicitado no fluxograma de andlise de
resultados, essa nao linearidade serve também para as etapas dele, ja que cada componente

pode passar por diversas pequenas revisoes.



Este trabalho é focado na area de cargas e aeroelasticidade, porém nao apresenta
todos as atividades dessa area, concentrando nos passos necessarios para a execucao da
analise aeroeldstica, inclusive apresentando conceitos de fora da area, como aerodinamica

e layout estrutural.

Andlise de resultados

Aerodinamica |—| FEStabilidadee | ot | ayout Estrutural
controle
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3| Diagrama Vn —»| Manobras p-| Hinge Moments
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contorno componentes

Aeroelasticidade

Estruturas —>| Divergéncia | —| Eletrénica

'

Reverséao de
comando

l

| Flutter |—

Figura 3 — Fluxograma de andlise de resultados da otimizacao

O trabalho se inicia com uma andlise de cargas, os dados provém da area de aero-
dindmica e sdo usados para geracao do diagrama Vn, e dele sdo obtidos os casos de carre-
gamento aerodinamico criticos. As distribui¢oes de carga sao calculadas numericamente
utilizando XFLR5, dentro do fluxo de projeto da Draco Volans esses carregamentos sao
passados para a area de estruturas para layout e dimensionamento das estruturas. Entao
a area de desenhos técnicos gera os CADs de fabricagao. Esses desenhos nao sao usados
para analise aeroelastica numérica pois sao compostos por componentes volumétricos,
que durante a geracdo de malha seriam transformados em elementos tridimensionais, o
que aumenta consideravelmente o custo computacional e a complexidade de analise, além
disso, esse CAD também apresenta diversos problemas de conexao entre componentes,
pois nao é pensado para analise com elementos finitos. Por isso esses desenhos devem ser

simplificados para analise aeroeldstica numeérica.

Com o CAD preparado, sao geradas malhas estruturais e aerodinamicas, que pas-
sam por um processo de refino até a convergéncia. As malhas "convergidas'com menos

elementos sao utilizada nas analises subsequentes. Sao feitas entao as analises aeroelasticas



estaticas, focando nas alteracoes de coeficientes aerodinamicos e nas tensdes nos compo-

nentes da longarina. Depois ¢ feita a analise dinamica, focando no flutter, aferindo se a

Vitutter €std dentro do envelope de voo. O processo ¢ ilustrado no fluxograma mostrado

na imagem 4.
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Figura 4 — Fluxograma das atividades realizadas neste trabalho.

1.4.2 Softwares utilizados

Para execucdo do presente trabalho foram utilizados softwares, alguns ja foram

citados, como o XFLR5, o otimizador e o software de CAD (SolidWorks), além desses,

o software de andlise em elementos finitos (NASTRAN) e o pré e pds-processador se-

lecionado para acompanha-lo (Femap) e também a linguagem de programagao Python,

utilizada para tratamento de dados, leitura e escrita de arquivos de texto e plotagem de

graficos. Destes os principais, que serao detalhados a seguir, sao o XFLR5, o NASTRAN

e o Femap.

XFLR5

NASTRAN

Software de andlise aerodinamica. Nele é possivel fazer tanto analises de aerofdlios
quanto de aeronaves completas. Uma de suas principais caracteristicas é a utiliza-
¢ao de informagoes das analises 2D, como angulo de estol e arrasto parasita, para
alimentacao da analise 3D. Para analise de asas podem ser usados 3 métodos, Lif-
ting Line Theory ou LLT, Vortex Lattice Method ou VLM e método dos painéis.
Apenas o VLM é relevante para o presente trabalho. Suas caracteristicas sao melhor

apresentadas na segao 2.1.1.

A sigla significa Nasa Structural Analysis, ¢ primariamente um solver de elemen-
tos finitos, ou seja, o programa apenas 1é o arquivo de input e realiza os célculos,
nao possuindo interface de usuario. Seu principal diferencial se comparado a ou-
tros softwares é a integracao com métodos de célculo aerodindmico, o de particular
interesse para esse trabalho é o Doublet Lattice Method ou DLM, o capitulo 2.1.1
apresenta as principais caracteristicas desse método. Com isso é possivel calcular

os esforgos aerodindmicos e transferi-los diretamente para a estrutura para isso o



Femap

NASTRAN utiliza uma entidade chamada spline, que projeta nés da estrutura no
plano da malha aerodinamica e transfere as forgas dos painéis aerodinamicos para

0s nos mais proximos, e entao dos nos para estrutura.

Como dito anteriormente, o NASTRAN nao possui interface de usuario, também nao
possui recursos para criagao de malhas ou para pés-processamento dos dados obtidos
em analise. Logo necessita-se de uma ou mais ferramentas que desempenhem esses
papéis. O Femap (Finite Element Modeling and Postprocessing desempenha ambas
as fungoes, contendo ferramentas robustas que permitem a criagdo das malhas, o

setup da andlise e o pos-processamento dos dados obtidos em NASTRAN.



2 Fundamentacao Tedrica

2.1 Aerodinamica basica

Para o projeto de cargas e aeroelasticidade é necessario o célculo das forcas (R) e
momentos (M) aerodindmicos sobre as asas da aeronave. A figura 5 apresenta um esque-

matico dessas forcas em um aerofélio.

R

Voo

Figura 5 — Representagao das forgas e momentos em um aerofélio. Fonte: Anderson (2010)

Anderson (2010) mostra por meio de anélise dimensional que R é fungao da velo-
cidade do escoamento V., da massa especifica do ar p,, da viscosidade (i, do tamanho
do corpo, representado por alguma medida de referéncia como a corda c ou a area alar S e
pela compressibilidade do fluido, que pode ser representada pelo niimero de mach (Ma).

Entao, é possivel se estabelecer a seguinte relacao funcional para R:

R:f(pooavooyuooacaMa) (21)

Utilizando o nimero de Reynolds (Re), é possivel reduzir a relagdo a uma fungao
de duas varidveis adimensionais. Para o escoamento em torno de um aerofélio, o Re é

dado pela seguinte equacao:

Re = P¥xC (2.2)
oo
Entao:
R = f(Re, Ma) (2.3)



Para este trabalho os escoamentos podem ser considerados incompressiveis e o

numero de Mach pode ser desconsiderado.

R pode entdo ser representada em componentes L ¢ D. E conveniente represen-
tar essas forcas e o momento M por meio de coeficientes adimensionais. Isso facilita a
compilacao e comparacao de dados experimentais e numéricos de diversos aerofélios pois
une dados do escoamento, como velocidade e massa especifica do ar e dados geométricos

em um Uunico valor. Os coeficientes aerodindmicos para um aerofélio dados nas equacgoes

(2.4), (2.5) e (2.6).

L/

C = PoaC (24)
D/

Cqg — pic (25)
M/

Cm = P (2.6)

Onde L’; D’ e M’ sdo forgas por unidade de comprimento (de envergadura) e ps,

¢é a pressao dinamica, dada por:

P = 2oV 2.7)

2
Esses coeficientes podem ser usados também para representar as forcas em torno
de uma asa tridimensional ou de uma aeronave inteira, nesses casos eles sao escritos com
letras maitsculas, as forcas sdo integradas por toda a superficie do objeto de interesse e
a dimensao de referéncia é uma area, como a area da asa (S,,) por exemplo. As equagoes

(2.8), (2.9) e (2.10) sao usadas para calcular os coeficientes aerodindmicos de asas finitas.

L
O — 2.8
b pas (28)
D
O — 2.9
P pes (2:9)
M
Cry — 2.10
M DeeSuc (2.10)

Esses coeficientes podem ser obtidos de diversas formas. Utilizando métodos ana-
liticos como a distribui¢do de sustentagao de Schrenk (SCHRENK, 1940), que utiliza a
média entre uma distribui¢do de sustentacao ideal e uma que depende da forma plana
da asa (figura 6). Também podem ser usados métodos numéricos, os utilizados por esse

trabalho serao apresentados no capitulo 2.1.1.
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Figura 6 — Aproximagao de Schrenk. Fonte: Raymer (2012)

2.1.1 Métodos numéricos

Neste trabalho serao usados dois métodos computacionais para estimativa dos
esforgos aerodinamicos. O primeiro, utilizado no pré-projeto, é o Vortex Lattice Method
ou VLM. O segundo, utilizado na anélise aeroelastica em NASTRAN, é o Doublet Lattice
Method ou DLM. Eles tem aspectos comuns entre si, como utilizar escoamento potencial,

usar superficies finas(sem espessura) e dividir a superficie em painéis.

O VLM usa uma distribuicdo de filamentos de vortice nos painéis para gerar os
esforcos aerodinamicos, pode ser uma distribuicao de horse shoe vortices no caso do VLM,
ou de ring vortices no caso do VLM2, os métodos produzem resultados equivalentes e
neste trabalho foi utilizado o VLM1, que é detalhado em Drela (2014), a implementagcao
utilizada foi a do XFLRS, que distribui os painéis na linha de arqueamento dos perfis
(podendo assim simular perfis arqueados) e também estima o arrasto por meio de uma
aproximacao que utiliza os dados de arrasto viscoso obtidos em XFOIL como mostrado na
documentagao do XFLR5 (<http://www.xflr5.tech/xflr5.htm>). Este método é utilizado

para andlises estaticas ou quase estaticas.

Para analises dinamicas é utilizado o DLM, que em vez de filamentos de vortices
usa uma linha de doublets em cada painel e pode ser usado em escoamentos nao estacio-
narios, como no caso de flutter. A implementacao usada é a do NASTRAN, que nao faz
estimativa de arrasto e distribui os painéis em um plano, sendo necessarias corre¢oes por
meio de matrizes que modulam a pressao calculada em cada painel, sem essas corre¢oes o
comportamento aerodindamico é de um perfil simétrico. A figura 7 ilustra os dois métodos.
A figura 8 apresenta exemplos das malhas geradas em XFLR5 e NASTRAN respectiva-
mente, nota-se que a malha em XFLR5 nao ¢é plana, ela segue a linha de arqueamento dos
perfis aerodinamicos, enquanto a malha gerada em NASTRAN ¢ plana. Neste trabalho as
matrizes de correcao foram utilizadas para incluir esses efeitos arqueamento na andalise em
NASTRAN. A equagao (2.11), retirada do McCormick (1970), apresenta a implementagao

das matrizes de correcao no modelo DLM.
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(a) Esquema de implementacao do VLM (b) Esquema de implementagdo do DLM.
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Figura 7 — Ilustra¢des mostrando a distribuicao de painéis e de voértices e doublets res-
pectivamente.

(b) Malha gerada em NASTRAN, nota-se a planicidade da malha.

Figura 8 — Malhas aerodindmicas geradas em XFLR5 e NASTRAN respectivamente.

{P:} = Wil[Sk {5} + alSk;1{f; /a} (2.11)

Onde {P;} sao as forgas em cada elemento da malha, [Wy,] é a matriz de corregao
atua em cada elemento ajustando a pressao com base em variagoes angulo de ataque,
ou seja o efeito principal dessa matriz se d4 na curva de Cp_, ajustando-a caso haja
discrepancia entre o que é obtido em NASTRAN e o que é obtido em XFLR5 (ou outro
método utilizado para obter o Cp,,, como experimento em tinel de vento), [Sy;] é a matriz

de integracao, que armazena a informacao de drea dos elementos, {f;} sao as pressoes em

11



cada elemento ¢ é a pressio dinamica do escoamento e {f;/q} é a matriz de pressdes
iniciais (« = 0), em cada elemento, neste trabalho utilizada para incluir os efeitos de

arqueamento da asa, essas pressoes foram obtidas em XFLR5.

2.1.2 Curvas aerodinamicas

Feitas as andlises para um intervalo de angulos de ataque é possivel plotar as curvas
de coeficientes aerodinamicos, tanto para um aerofélio quanto para uma asa ou um aviao.
As curvas de coef. de sustentacao e angulo de ataque para um aerofélio clark Y e para

uma asa reta com esse aerofélio sio mostradas na figura 9.
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Figura 9 — Comparativo entre curvas de C'p x o de perfis aerodinamicos e de asas finitas,
ambas as curvas foram obtidas em XFLR5, a curva da asa finita utlizou VLM]1.

E possivel notar diferencas entre as curvas do perfil (2D) e da asa (3D), algumas
se devem ao método utilizado, ja que o método para andlise 2D é capaz de prever desco-
lamento de camada lime por exemplo, enquanto o 3D nao. Mas o principal responsavel
por essa diferenca, que causa uma reducao na inclinacao da curva de C'y, da asa finita se
comparada a do perfil, é o vortice de ponta de asa. Quando se observa o campo de pressao
em torno de um perfil, nota-se que a pressao no extradorso é, em geral, menor que no
intradorso. Uma das caracteristicas do campo de pressao de um escoamento subsonico é
que ele é continuo, para manter essa continuidade em uma asa tridimensional a diferenca
de pressao entre intra e extradorso fica cada vez menor ao longo da semi envergadura até
que termina em um vortice. Essa reducao na diferenca de pressao causa uma queda do

Cp, local ao longo da envergadura, além disso, a geragao do vortice é um efeito irreversivel
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que retira energia do sistema, no caso a aeronave, por isso ha um aumento do arrasto, a
parcela de arrasto devido a esse vértice é chamada de arrasto induzido. Os efeitos, tanto
de reducao do (', quando de aumento de C'p sdo influenciados pela razao de aspecto da
asa (AR), quando menor o AR, mais intensos sao esses efeitos. E possivel ver esse vértice

na figura 10.

Figura 10 — Vértices de ponta de asa em um Airbus A340. Fonte: <https://i.imgur.com/
siXhYOLjpg>, acessado em 21/08/2021

2.1.3 Superficies de controle

Superficies de controle sao dispositivos de que alteram as caracteristicas aerodina-
micas, como Cf, e o C)y, permitindo o controle da aeronave. Os tipos mais comuns sao
superficies flapeadas, que como o nome indica, utilizam flaps, que sao superficies rigidas
que rotacionam em uma junta pinada. Um aileron, por exemplo, funciona aumentando a
sustentacao em um lado da asa e reduzindo no outro, causando um momento de rolagem.
Essa modificacao na sustentagdo acontece pois a superficie muda o arqueamento do perfil,
assim modulando os coeficientes de sustentacao locais. O profundor de um aviao mono-
plano (o tipo mais comum) funciona da mesma forma, porém o eixo controlado ¢é o eixo
lateral, paralelo & asa no caso de um aviao de asa reta, e esse controle se da pois o C, do
estabilizador horizontal é alterado. No ano de 2020, a Draco Volans utilizou um tipo de
superficie que combina as fungoes de aileron e profundor em um tnico conjunto com dois

flaps, uma aeronave com esse tipo de superficie de controle é mostrada na figura 11.
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Figura 11 — Lockheed F-117 com seus elevons destacados. Fonte: <https:
//www.flight-mechanic.com/flight-control-surfaces-part-two/>,  acessado
em 21/08/2021

Existem outros tipos de superficies de controle, como slats por exemplo, que nao
rotacionam, apenas criam gaps no aerofélio que permitem a passagem de ar, que reenergiza
a camada limite e permite que ela permaneca colada por mais tempo em angulos de ataque

maiores, reduzindo o risco de estol.

2.2 Layout Estrutural

Todo projeto aeronautico comega com a definicdo de uma missao para a aeronave.
Seja ela um passeio no fim de semana, combate aéreo ou competir, a missao vai guiar e
limitar todas as caracteristicas da aeronave. Um caga de superioridade aérea moderno nao
pode ter longas e eficientes asas retas pois seu desempenho em manobras e em velocidades
supersonicas seria severamente limitado e ele ndo poderia cumprir sua missao. Assim, é
interessante iniciar o processo de design olhando para o passado, observando quais aerona-
ves cumpriram aquela missao com sucesso e tomando inspiracao em suas caracteristicas.
A figura 12 mostra um exemplo de dados histéricos que relacionam caracteristicas geo-
métricas (razao de aspecto) com caracteristicas de desempenho (eficiéncia aerodinamica)
para diversos tipos de aeronaves. Exitem relagoes desse tipo para diversas caracteristicas,
como tempo de voo e consumo de combustivel. As equipes de competicdo normalmente

tentam criar bancos de dados desse tipo para guiar desenvolvimentos futuros.

Avalia-se, entdo, as ferramentas, materiais e técnicas disponiveis, como processos
de fabricacao, softwares. Analisando também a necessidade ou possibilidade do desenvol-

vimento de novas.
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Figura 12 — Exemplo de dados histéricos utilizados nas fases iniciais do processo de design.
Fonte: Raymer (2012)

Tendo as bases do projeto esbocadas, iniciam-se alguns célculos preliminares de
aerodinamica e desempenho e estabilidade. Se o design se mostrar promissor inicia-se o
processo de layout estrutural, que é um esbogo das estruturas internas da aeronave. Para
isso, o desenho aerodinamico deve estar também esbogado com uma forma plana quase

finalizada e com as espessuras dos perfis estimadas. A figura 13 mostra um exemplo.
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Figura 13 — Exemplo de layout inicial, os principais componentes, assim como as posi¢oes
das principais estruturas sao esbocados, mas nao detalhados. Fonte: Raymer
(2012)

Pode-se, entao, definir os modelos que serao usados nas analises da aeronave. Inici-
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almente modelos de viga para a longarina e de trelicas para a fuselagem, com o progresso
do projeto é possivel modelar a estrutura da aeronave utilizando métodos mais complexos

como elementos finitos.

Os componentes de interesse para a analise aeroelastica sao os que recebem o
esfor¢o aerodinamico de forma mais direta, como longarinas e tubo de cauda, mas é
interessante ter alguma ideia das massas dos demais elementos pois elas influenciam nos

modos de vibrar da aeronave completa.

2.3 Cargas

Definido o layout das estruturas e calculados os esforgos aerodinamicos, o passo
seguinte é entender e calcular como esses dois elementos interagem, objetivando o dimen-

sionamento final das estruturas.

2.3.1 Diagrama Vn

O diagrama Vn, diagrama de manobras ou envelope de voo é um grafico que

)
relaciona a aceleracdo no eixo Z fixo na aeronave e a velocidade de voo. Essa aceleragao
(n) é popularmente conhecida como a "forga G'sentida pelos passageiros da aeronave. A

expressao matemética para representar essa forca é dada pela equagao (2.12).

L
= — 2.12
"= (212

Onde W ¢é o peso da aeronave e L a forca de sustentagao agindo na mesma. O gréafico
¢ uma forma de visualizar os limites operacionais da aeronave. Esses limites podem ser
definidos de varias formas. A mais comum é a utilizacdo de normas aeronauticas como
a FAR (2021), nesse caso a estrutura é dimensionada com base nesses limites. A Draco
Volans utiliza um processo similar a esse, porém os fatores de carga limite sao definidos
de acordo com resultados de anos anteriores e podem ser ajustados ao longo do projeto.
Também pode-se fazer o processo contrario, dada uma estrutura o fator de carga maximo
¢é definido de acordo com os limites de falha estrutural, podendo ter zonas de escoamento
permanente e de falha. As velocidades nao seguem uma norma rigida, normalmente uma
velocidade de projeto, como a maxima ou a de cruzeiro, ¢ calculada utilizando dados
aerodinamicos e de motorizagdo e as outras sao calculadas com base nessa, na Draco
Volans a velocidade cruzeiro é calculada primeiro. Um exemplo de diagrama Vn é mostrado

na figura 14.
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Figura 14 — Diagrama manobras da aeronave CEA-308. Fonte: Iscold (2002)

2.3.2 Cargas estaticas e analise de manobras

Com o diagrama de manobras pronto é possivel entao definir as condig¢oes criticas.
Nesse trabalho foram considerados os pontos com fator de carga maxima nas velocidades
de manobra e maxima. Esses dois pontos sao considerados pois apesar de terem o mesmo
fator de carga, tem distribui¢oes de sustentacao diferentes. E possivel calcular o C, em

cada ponto com a equagao (2.13).

W
o, ="

- (2.13)

O «a pode entao ser estimado pela curva de Cp, por « ou calculado pela equacao
(2.14).

_ CL - CLU

. (2.14)

(07

onde Cr, ¢ 0 C, em a = 0 e a é o coeficiente angular da parte linear da curva de

C}, por a.

O a e a velocidade de cada ponto critico podem entao ser inseridos em um software
como o XLFR5 e os esforcos distribuidos ao longo da envergadura podem ser extraidos.
Essas distribuicoes sao aplicadas em um modelo de viga engastada, que representa a

longarina, para calculo dos esforgos internos.

2.3.3 Analise de manobras

O diagrama de manobra é gerado com base em dados preliminares e nao prevé
o comportamento do aviao em situacoes transientes. Por isso, deve-se fazer uma analise
mais profunda de manobras, que considera outros aspectos de projeto, o principal desses
sdo as superficies de controle da aeronave. Ao considera-las pode-se constatar que o aviao
¢é incapaz de alcancar os pontos criticos, ou que ele pode exceder os limites estabelecidos

em algumas condigoes de deflexdo de controle. O primeiro caso ndo é muito importante,
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e no caso do aerodesign é até positivo. O segundo, no entanto, deve ser cuidadosamente
considerado pois implica as estruturas estao subdimensionadas, e que o diagrama deve

ser expandido.

2.4 Vibracoes mecanicas

Um sistema mecénico tradicionalmente pode ser expresso conforme Eq.(2.15)

[M{z} + [C{a#} + [K[{z} = {f} (2.15)

onde [M] é a matriz de massa, [C] de amortecimento, [K| de rigidez e { f} as forgas

atuantes no sistema.

Utilizando a solucao de autovalores é possivel obter as frequéncias naturais e os

modos de vibrar da estrutura.

Pode-se também analisar a resposta no tempo desse sistema. Uma massa de um
sistema qualquer com 2 graus de liberdade nao amortecido tem a reposta mostrada na

figura 15.

Deslocamento
o

0 2 4 6 8 10
Tempo(t)

Figura 15 — Sistema massa mola amortecido. Fonte: Wright e Cooper (2008)

Todavia essa analise acaba se tornando inconveniente quando um for¢amento varia-
vel(em frequéncia) é imposto, pois teriam que ser analisadas diversas respostas no tempo.
Uma forma mais interessante de fazer isso ¢é utilizando a resposta em frequéncia por meio
de uma fungao reposta em frequéncia (FRF). Com ela é possivel analisar a resposta ma-
xima de um dado ponto para uma faixa de frequéncias. A figura 16 mostra as FRFs para

as duas massas de 2 GDL.
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Figura 16 — FRFs de um sistema com 2 graus de liberdade. Fonte: Wright e Cooper (2008)

E possivel ver que o sistema entra em ressonancia em torno dos 3,5 e 7 Hz, essas sao
as frequéncias naturais do sistema. Se esse fosse um sistema real seria interessante operar

longe dessas frequéncias (exceto nos casos mais raros em que a ressonancia é desejada).

2.4.1 Sistemas continuos

Nas se¢oes anteriores foram apresentados apenas sistemas discretos. Entretanto,em
relacao ao objeto de estudo deste trabalho, a asa de um aviao, existem formas de representa-
la por meio de um sistema discreto com dois graus de liberdade, mas esse modelo nao é
capaz de representar fielmente o comportamento da estrutura e da informacoes vagas de-
mais para guiar o projeto. Nesse sentido, ¢ interessante utilizar um modelo que represente

a natureza continua da estrutura.

Um sistema continuo possui um nimero infinito de pontos de massa, logo possui um
numero infinito de graus de liberdade. Alguns corpos mais simples, como uma viga, podem
ser modelados analiticamente, como uma viga como uma viga em flexao e torao(Inman
e Singh (1994)). Outro método que pode ser usado para aproximar sistemas continuos
¢ o Rayleight-Ritz, que representa o sistema como a combinacao linear de um conjunto

3 x1), essa abordagem é melhor explicada por Singiresu et al. (1995). A

de funcoes (2% x
figura 17 mostra um exemplo em que uma aeronave é representada por 3 fungoes, uma
representa o modo de corpo rigido e as outras duas representam 2 modos flexiveis do

primeiro e segundo modos de flexao.

Rigid body

Figura 17 — Fungdes ou formas assumidas para representar o movimento oscilatorio da
aeronave. Fonte: Wright e Cooper (2008)
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Este trabalho utilizard o método de elementos finitos (MEF) para analisar um
modelo estrutural. O corpo continuo é entao discretizado em elementos de massa, rigi-
dez e amortecimento.. Esses elementos formam uma malha que representa as principais
caracteristicas do sistema que se quer evidenciar. Quanto mais detalhada e fiel for a re-
presentacao maior o custo computacional. Esse método entao é melhor utilizado quando
se tem uma ideia clara do que se se almeja como resultado. Um exemplo de modelo de

elementos finitos é mostrado na figura 18.

Figura 18 — Modelo estrutural discretizado de uma asa para andlise com MEF. Fonte:
Wright e Cooper (2008)

Além de uma andlise de vibragoes, esse modelo também serve para andlises es-
taticas. Por isso, ¢ interessante detalhar o modelo de modo que sejam obtidos dados de

tensoes e deformagoes nos membros mais importantes da estrutura.

A FRF de um modelo de estrutura analisado com MEF é obtida com o calculo
da resposta a um forcamento que varia em intervalos discretos de frequéncia. O custo
computacional da andlise é proporcional ao nimero de passos de frequéncia que se quer

calcular. Um exemplo de FRF desse tipo é apresentado em 19.

2,5774e4

4,0011e.5
6,2113e6
9,6423e7
B 149607

2,3237e8

3,6073e0
5,6e-10
8,6934e-11

1 40, 80, 120, 160, 205,59

Amplitude (m)

Frequency (Hz)

Figura 19 — FRF de um modelo de elementos finitos

2.5 Aeroelasticidade

Aeroelasticidade é o ramo da engenharia que estuda a interagao entre forcas ae-
rodindmicas, inerciais e eldsticas em uma estrutura. Atualmente é utilizada para estudar
fené6menos como a interacao entre o vento e estruturas civis esbeltas, como pontes e pré-
dios altos e a deformacao de pas em turbinas. Mas seu primeiro objeto de estudo, também
o principal, ¢ a interagao entre o escoamento aerodinamico e acronaves, especialmente suas
asas (Dowell et al. (1989), Bisplinghoff, Ashley e Halfman (2013)). Os fenémenos que sur-
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gem da interagao entre duas ou mais dessas forgas é didaticamente mostrado no diagrama
de Collar.

INERCIA

Mecanica de voo Vibragdes Mecdnicas

Flutter
Buffeting

Resposta Dindamica

AERODINAMICA s e m ELASTICIDADE
Distribuigédo de Cargas

Efetividade de Controle
Divergéncia
Reverséio de Controle

Figura 20 — Diagrama de Collar. Fonte: Martins (2020)

Os fenomenos de interesse para o presente trabalho sdo: distribui¢do de cargas,

divergéncia, reversao de controle, flutter, e em menor grau, efetividade de controle.

A distribui¢do de carga é abordada na se¢ao 2.3. Inicialmente, ela é calculada e
aplicada na estrutura utilizando métodos analiticos, ndo sao feitas iteragoes para incluir
nos calculos as deformagoes da estrutura nessa etapa. Posteriormente, ela é calculada e
aplicada na estrutura utilizando métodos numéricos computacionais que iteram que se
chegue num estado permanente, dando assim um resultado aerodinamico e de esforcos

mais representativo.

A divergéncia ocorre quando o momento aerodindmico excede o momento restau-
rador da estrutura, o que causa um aumento indeterminado dos angulos de ataque locais
que eventualmente leva a falha estrutural por torcao. Nem toda falha estrutural estatica
acontece por causa da divergéncia, em alguns casos a asa pode falhar por flexao. Falhas

estaticas sdo as mais comuns (em voo) em aeronaves de aerodesign.

A reversao de controle e a efetividade de controle sao regidas pelo mesmo fenémeno,
que ¢ a variacdo do momento aerodinamico causada pela deflexdo da superficie de controle
torce a estrutura de tal modo que « varia na direcdo oposta do d, dessa forma, quando o
0 varia de forma a aumentar o CL, o a varia de modo a diminui-lo, tornando o controle
menos efetivo. Esse efeito pode se tornar tdo severo que o controle é de fato revertido
a partir da velocidade critica de reversao de comando. Esse efeito é sempre ruim pois
torna a resposta da aeronave menos previsivel, e se a velocidade de reversao de comando

estiver préoxima do envelope de voo, a aeronave pode ser incapaz de sair de situacoes de
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emergéncia em altas velocidades.

Flutter é um fendmeno oscilatério auto excitado. No caso relevante ao presente
trabalho, essa auto excitagdo vem do acoplamento de dois ou mais modos de vibracao,
e da subsequente reducdo do amortecimento até que esse se torne negativo, efetivamente
passando a injetar energia na vibragao. A figura 21 mostra um diagrama Vgf, que plota as
frequéncias e amortecimentos de cada modo versus a velocidade do escoamento, mostrando

um comportamento tipico de flutter com os dois primeiros modos se acoplando.

5

S BN S S —
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Figura 21 — Exemplo de diagrama Vgf. Fonte: Wright e Cooper (2008).
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3 Definicao das Cargas Criticas

3.1 Layout Estrutural

A configuragao de aeronave escolhida foi asa voadora. A forma plana, as superficies
de controle e os perfis foram dimensionados e selecionados por meio de otimizagao genética,
o otimizador é um software comercial e usa um algoritmo desenvolvido pela Draco Volans,
com participacao do autor, e adaptado para asas voadoras. Os resultados gerados possuem
medidas com precisoes na casa dos milimetros e por isso sdo levemente modificados (com
arredondamentos) para garantir manufaturabilidade. Os parametros determinados pela

otimizagado sao mostrados na figura 22.

X(6)
x(7)

x(4)
x(5)

l x(2) ‘ x(3)
x(1)

Perfil 4' Perfil 3' Perfil 2! Perfil 1

Figura 22 — Pardmetros variados pelo algoritmo genético (genes).

Mais modificagoes sao entao feitas ao longo do projeto, as mais notaveis foram
o deslocamento do profundor em direcdo ao centro, de modo a liberar espaco para o
Drag Rudder. E interessante notar que os perfis aerodindmicos passam também por uma
otimizagao, em que se fixa a forma plana (obtida nos passos anteriores) e se altera a

geometria dos perfis buscando pequenos ganhos de desempenho.

Com a forma plana e os perfis tém-se o volume interno da aeronave definido,
e com isso as limitacdes de tamanho maximo dos componentes. Nessa perspectiva, e
levando em consideracao experiéncias de anos anteriores sao entao definidas as principais

caracteristicas estruturais da aeronave, sendo elas:

« Estrutura trelicada central (referida a partir de agora como fuselagem), com altura

limitada pela espessura dos perfis centrais;
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o Carga inserida na fuselagem;

« longarinas com secao retangular vazada e tubos de fibra de carbono nos vértices,
também com altura limitada pela espessura dos perfis, e com posi¢ao préxima do
quarto de corda. Ficando, assim, com um formato enflechado e tendo um afilamento

partindo do quinto perfil até a ponta da asa;
« fixagdo do motor em uma placa (mesa do motor);
e trem de pouso principal em formato de arco e trem de pouso do nariz em formato

de garfo.

A estrutura é mostrada na figura 23, vale notar que essa figura apresenta a aeronave
em seu ultimo estagio de desenvolvimento, mas todas as caracteristicas mencionadas foram

definidas no inicio do projeto e permaneceram até o fim.

Figura 23 — As 3 vistas da aeronave.

3.2 Diagrama Vn

Inicia-se a andlise de cargas com o diagrama Vn para identificacao das condigoes
criticas que serao usadas para dimensionamento dos componentes da aeronave. Os dados

de input para o diagrama sao mostrados na tabela 1.
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Tabela 1 — Input para o diagrama de manobras.

Sw 1,45 m?
Cr, 0,066 /grau
Qp 0, 8°
CLous 1,27
C'Lpin -0,59
Vinae 29 m /s
‘/cruzez‘ro 23 m/52
MTOW 13,6 Kg
Nomaz 2,5

O diagrama preliminar é mostrado na figura 24.
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Figura 24 — Envelope de manobra preliminar.

A condicao critica se encontra na ponto (Vi =~ 29m/s, Npar = 2,5), desse ponto,
utilizando a equacdo (2.12), é possivel calcular a sustentagdo da aeronave, com a equagao
(2.13) é calculado o C'f, e com a equagao (2.14) é calculado o dngulo de ataque da aeronave,

que neste caso é 6,5 graus.

As analises de estabilidade e controle exigem que as superficies de comando da ae-
ronave tenham deflexdes de +15° no modo aileron. Devido as superficies de comando serem
do tipo elevon, o modo profundor acaba também tendo plena autoridade de comando na
condicao previamente considerada critica. Levando isso em consideragao, expandiu-se o di-
agrama para que essas novas condi¢oes também fossem consideradas no dimensionamento

dos componentes. O envelope final é apresentado na figura 25.
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Figura 25 — Envelope de manobra final.

As condigoes criticas ainda consideram a atitude no fator de carga 2,5 e em V45,

mas agora também consideram as deflexdes de profundor como mostrado na tabela 2.

Tabela 2 — Tabelas de condigoes criticas para dimensionamento da longarina.

V(m/s) « (graus) o (graus)

Caso 1 29 6,5 0
Caso 2 29 6,5 +15
Caso 3 29 6,5 -15

3.3 Esforcos Internos na Condicao Rigida

Afim de criar um caso base para comparacao, a geometria foi analisada em XLFR5
utilizando o método VLM. Cada caso deve ter uma malha prépria por motivos operaci-
onais do software, entao foram feitas 3 andlises com os modelos apresentados na figura
26.

Figura 26 — Modelos em XFLR5

Os 3 casos mostrados na figura 26 tiveram sua malha convergida. O parametro
de convergéncia utilizado foi o C. A figura 27 apresenta as analises de refino de malha

utilizadas.
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Figura 27 — Convergéncia das malhas em XFLR5.

As malhas utilizadas nas analises seguintes foram as mais refinadas. Foram entao
feitos os célculos de esforgos internos utilizando um programa em Python. Para o cédlculo
a longarina foi considerada uma viga engastada na raiz segundo o modelo mostrado na
figura 28.Todos os esforcos aerodinamicos sao calculados em torno do quarto de corda pois
o XFLR5 d4 o momento aerodindmico calculado nessa posicao, a longarina é posicionada
um pouco atras do quarto de corda para reduzir um pouco esse momento, ela nao fica

mais atras devido ao posicionamento do CG, ja que a carga fica inserida na longarina.
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Posicdes da Longarina e do Quarto de Corda

0.0 A
0.2 A
0.4 A
—— Longarina
0.6 —— 1/4 corda

00 02 04 06 08 1.0 1.2

Figura 28 — Modelo de asa utilizado para andlise de esforgos internos.

Os gréficos de esforcos internos sdo mostrados nas figuras 29 e 30. E interessante
notar que o caso 2 é critico para flexao e o caso 3 é critico para tor¢ao. Os valores que
serao utilizados para comparacao sao o momento fletor e o esfor¢o cortante na raiz. Esses
valores foram escolhidos por motivos operacionais, ja que em NASTRAN a obtencao deles

nao requer tratamento de dados nos arquivos de saida.
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Figura 29 — Esfor¢os internos com o = 6,5° ¢ § = +15°.
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Figura 30 — Esforcos internos com o = 6,5° e § = —15°.

Esses dados também sao passados para a area de estruturas, que os usa para o
dimensionamento analitico da longarina. Esse é um dos processos que podem ser agilizados
pois o desenvolvimento de uma metodologia analitica pode ser demorado, como foi nos
anos de 2019 e 2020, em virtude de requerer estudos sobre compésitos e métodos de
energia. Como estudos analiticos s@o bem vistos pela comissao técnica, eles ainda sao
necessarios, mas ¢ possivel fazer paralelamente um modelo para andlise em elementos
finitos que pode ser executado rapidamente e que indicara os pontos em que se deve focar

os esfor¢os de dimensionamento analitico.
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4 Preparacao do modelo CAD

Essa secao é importante pois um bom modelo CAD facilita a criacdo da malha
numérica e em condicoes ideais, elimina a necessidade de ajustes manuais de elementos,
permitindo o foco na convergéncia da malha e na analise dos resultados. Existem alguns

caminhos a serem seguidos na construcao dessa malha.

O primeiro é um modelo simplificado que condensa varios elementos em um s, um
exemplo disso é condensar a longarina, que tem tubos de carbono nos vértices e paredes de
balsa, em um elemento de viga com propriedades estimadas, ou representar os perfis como
elementos de viga com secao retangular. Este tipo de modelo é interessante pois reduz o
tempo de desenho em CAD, facilita o pré-processamento e a convergéncia de malha. As
principais desvantagens sao a perda de informagdes em estruturas especificas, como os
tubos transversais da longarina ou a tor¢ao dos perfis e a necessidade de se comparar os
resultados numéricos com experimentais para o ajuste de parametros. Esses ensaios, por
sua, vez requerem recursos financeiros e humanos, ambos normalmente bastante limitados.
Um exemplo desse tipo de modelo é mostrado na figura 31 reproduzido com base em
Gasparetto (2019).

OSESTs—
< /\7 ~ >
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& /\// &
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(a) Modelo solido de construgao (b) Modelo simplificado plano

Figura 31 — Modelo simplificado plano reproduzido com base em Gasparetto (2019).

O segundo ¢ utilizar o minimo de simplificacoes possiveis. Idealmente o modelo
seria composto apenas por corpos sélidos, esse tipo de modelo permitiria a observagao de
fendmenos interessantes, como o amassamento de tubos por exemplo. Todavia presumiu-
se que um modelo desse tipo tomaria um tempo demasiadamente longo para o preparo
do CAD e também apresentaria grandes problemas no preparo da malha, dificultado a

convergéncia e inviabilizando ajustes manuais nos nés e elementos.
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Por isso decidiu-se fazer uma simplificacao que ainda representa todos os elemen-
tos de maneira individualizada. Conseguiu-se isso representando tubos como elementos
de viga e a madeira balsa com elementos de placa. Dessa forma, os efeitos que se perdiam
na analise mais simples sao recuperados, possibilitando fazer mudancas, adi¢des ou sub-
tragoes de elementos sem precisar alterar as propriedades dos materiais, assume-se que os
resultados serao mais proximos dos reais e a analise nao requerera um experimento para
fornecer dados que podem ser usados no processo de iteracao de designs. As desvanta-
gens sao um tempo de criagdo do CAD maior que o da primeira opgdo, o CAD deve ser
criado com mais atencdo para facilitar a geragdo automatica da malha e o subsequente
refino, e a possibilidade de problemas de conexdo é muito maior, exigindo algum tempo

de pré-processamento. Um modelo desse tipo é mostrado na figura 32.

(b) Modelo simplificado com elementos de
(a) Modelo sélido de construcao viga e placa

Figura 32 — Modelo inicial utilizado nas primeiras anélises da asa completa. Contém al-
guns aspectos de dificultaram a geracao da malha.

O modelo apresentado na figura 32 é um modelo inicial e possui alguns detalhes
que dificultam a geracao da malha. Foram feitas diversas andlises preliminares utilizando
esse modelo, porém quando todos os testes foram feitos e necessitou-se de uma conver-
géncia de malha o modelo foi modificado de modo a tornar a geragao de malha rapida
e simplificada, para que as conexoes sejam feitas por meio de nés compartilhados entre
elementos, o que torna a malha muito mais coesa e simples de modificar. Como os modelos
sao quase idénticos visualmente, a figura 33 mostra apenas um detalhe que mostra uma
dessas modificacoes, em que os perfis nao sao mais uma placa inteirica mas sim divididos
onde encontram os bordos de ataque e fuga, também é mostrado um pouco de como é

representada a fuselagem.
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Figura 33 — Detalhe do modelo final, atentar ao perfil e ao bordo de ataque divididos de
modo a facilitar a conexdo dos componentes utilizando nés compartilhados.
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5 Analise em NASTRAN

5.1 Analises preliminares

Iniciaram-se as analises com modelos extremamente simplificados para entender o
funcionamento e os limites do software e das simplificacoes adotadas. A primeira foi uma
andlise de asa reta (figura 34) em XFLR5, que testou o quao grosseira uma malha de

painéis pode ser de modo a ainda dar bons resultados.

(a) Asa reta (b) 80 elementos (c) 320 elementos (d) 5120 elementos

Figura 34 — Modelo de asa inicialmente analisado.

Constatou-se que para uma asa com perfis pouco arqueados, a malha converge com
poucos painéis, enquanto que para uma asa com arqueamento alto o niimero de painéis
para uma convergéncia satisfatéria é elevado. A figura 35 mostra as convergéncias de malha
de duas asas retas com mesma forma plana, uma com perfil simétrico NACA 0009 e outra
com perfil arqueado SELIG 1223, ambas em « = 10. Um ponto interessante de ressaltar
é que esse refino tem propésito diferente do anterior, esse serve para se verificar o quao
refinada serd a malha utilizada em NASTRAN. Além do mais, uma caracteristica dessa
malha é que os elementos sao uniformes, enquanto em uma malha comum de XFLR5 eles

seguem algum padrao que refina a malha nas bordas dos perfis e em mudancas de secao.
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Esse tltimo tipo converge mais rapido, mas seria dificil de reproduzir em NASTRAN. A

diferenca é mostrada na figura 36.
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Figura 35 — Refino de malha de duas asas retas, uma com perfil simétrico(NACA 0009) e
outra com perfil arqueado(SELIG 1223) em « = 0.
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TRAN XFLR5

Figura 36 — Detalhes de malhas de NASTRAN e XFLR5.

A aeronave de 2020 possui perfis com pouco arqueamento pois é uma asa voadora.
Por isso pode usar malhas com menos elementos, como foi mostrado na secao 3.3. Isso
também facilita o uso de uma malha com elementos uniformes. O NASTRAN ao gerar uma
malha aerodindmica cria uma superficie 2D sem arqueamento, que se analisada resulta

em uma asa com perfis simétricos. Para simular perfis arqueados é necessario a aplicacao
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de matrizes de correcaio WKK e W2GJ. A primeira faz correcoes nas pressoes iniciais da
asa, ajustando o (', a segunda ajusta a inclinacao da curva de C},, ambas podem ser
geradas com base em dados experimentais ou obtidos por meio de outros softwares, neste
trabalho as distribuig¢oes de pressao obtidas em XFLR5 foram utilizadas para geracao das
matrizes. Os resultados sao apresentados na figura 37, comparando as analises em XFLR5
com perfis simétricos e arqueados e em NASTRAN, com e sem a matriz de correcao W2GJ.
E possivel observar que o C}, é subestimado em angulos de ataque menores que 10 graus,
e superestimado em angulos mais altos. Também ¢é possivel observar que a curva de C'p,
nao ¢ retilinea no XFLR5, isso acontece devido as corregoes feitas por XFLRS5, utilizando
dados da andlise 2d performada pelo programa. J& o NASTRAN nao aplica corregoes

além das disponibilizadas pelo usuario, logo a andlise é totalmente linear.

1.0 —— Wing with cambered profiles »
: —— Wing with symetric profiles f
—-—- Asa com matriz de correcdo W2GJ, NASTRAN 4
0.8 —-= Asa sem matriz de corregdao, NASTRAN
0.6 -
0.4
-
(@]
0.2 A
0.0 A
_02 4

-5.0 -2.5 0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0
Alpha(°)

Figura 37 — Graficos de CL por @ em XFLR5 e NASTRAN.

E importante notar que para o projeto de 2020, os resultados utilizados foram
obtidos sem a aplicagdo de matrizes de correcao, pois o procedimento de obtencao delas
ainda nao estava finalizado. Por isso, os resultados nao corrigidos serao mostrados, sendo
sempre comparados com os corrigidos, para que seja possivel mensurar a magnitude do
erro na andlise, e tentar tirar conclusoes a respeito do impacto desse erro na seguranca

estrutural da aeronave.

5.2 Malhas

A malha de elementos finitos é apresentada na figura 38 e tem como base o modelo

mostrado em 32b. Essa é a malha utilizada em todas as andlises subsequentes, o processo
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Figura 39 — Convergéncia de malha. Sao apresentados os valores dos 3 primeiros modos.

A malha com 13 mil elementos apresenta valores convergidos, nao apresenta lenti-
does na interface e os arquivos de saida tém tamanho reduzido, por isso serd usada para
analises subsequentes. Essa malha teve o tamanho global de elementos definido como 1
cm e representa com bom detalhamento todos os elementos da estrutura. Vale ressaltar
que os tempos de processamento nao foram um fator determinante na escolha da malha,
a malha com 48 mil elementos foi analisada em 14 segundos, porém causa algumas lenti-
does na interface, a titulo de comparacao, a malha de 13 mil elementos foi analisada em

3 segundos.

A malha aerodindmica usada em NASTRAN tem 1440 elementos na meia asa
distribuidos conforme a figura 36. Esse ntimero de elementos foi escolhido por permitir
um menor erro na caracterizagao do elevon, devido ao afilamento da asa, nao foi possivel
caracterizar essa superficie de maneira mais acurada. Um ntimero menor de painéis pode
ser usado em analises sem deflexdao de superficies de comando. A malha é apresentada na
figura 40, nela é possivel ver o elevon em laranja, é possivel notar que ele afila na malha,

enquanto no modelo de construgao ele é reto.

Em NASTRAN ¢é possivel se setorizar a malha de tal modo que ela capture de
maneira mais acurada as superficies de comando, assim seria possivel se representar o
elevon de maneira geometricamente exata. Porém nao neste trabalho isso nao foi feito
pois a geracao das matrizes de correcao seria dificultada. Isso porque as matrizes sao
geradas com base em uma malha, com mesmo ntmero e disposicao de elementos, gerada
em XFLRS5, e nesse programa nao ¢ possivel se setorizar a malha de maneira tao livre
quanto em NASTRAN, o que acabaria gerando incongruéncias. Por isso, para representar
o elevon, ou qualquer outra superficie de controle que por ventura se venha a utilizar,

com exatidao, é preciso modificar o processo de geracao de matrizes de corre¢ao de modo
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que nao seja necessaria uma malha idéntica em XFLR5.

1 123456

123456

Figura 40 — Malha aerodinamica utilizada em NASTRAN, elevon colorido em laranja.

5.3 Andlises estaticas

As condigoes criticas apresentadas na tabela 2 foram analisadas estaticamente,
com os carregamentos aerodinamicos calculados na malha apresentada na figura 40 sendo
transferidos para a malha apresentada na figura 38. As andlises iniciais sdao estaticas,
logo, o escoamento é estacionario. A simulagao foi configurada para que apresentasse os
carregamentos aerodinamicos em dois estagios, o primeiro com as malhas nao deformadas
(ou seja, a primeira iteracdo da simulagao) e o segundo com as malhas deformadas em
equilibrio (deformagao maxima da estrutura nas condigoes de pressao dindmica, angulo de
ataque e de deflexdo de profundor), o primeiro estagio pode ser facilmente comparado com
os resultados em XFLR5. O segundo permite uma analise de desempenho aerodinamico
e propensao a fendmenos aeroelasticos. Além disso, a simulagdo também d& resultados
de tensoes e deformagoes nas estruturas, que sao apresentadas apenas na condicao de

equilibrio.

Alguns resultados do caso 1 sdo mostrados na tabela 3, ja é possivel notar os efeitos
da elasticidade da estrutura na aerodindmica pois o Cp, cai. No caso sem corregdes a
queda é de 1,34%, no corrigido é de 1,61%. Esses valores sao baixos e indicam alta
rigidez estrutural, o que é benéfico para as caracteristicas de desempenho mais relevantes

da aeronave, como a carga paga.

Tabela 3 — Resultados da analise com a = 6,5° e § = 0°.

Rigido Elastico Rigido Eléstico
Simétrico Simétrico W2GJ W2GJ

CL. (Jrad) 3,73 3,68 373 3,67

Cy, (/rad) 0 0 0,05 0,05
F.(N) 144 142 162 162

BM,(N.m) 76 75 82 82
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Os casos 2 e 3 sao os mais importantes e serao tratados com mais detalhes pois
envolvem deflexao de elevon. As tabelas 4 e 5 mostram os resultados desses casos, respec-

tivamente. Nelas sao também incluidos os valores obtidos em analises de XFLRS5.

Tabela 4 — Resultados do caso 2, com comparagoes entre XFLR5 e NASTRAN com e sem
a matriz de correcao W2GJ

Rigido Elastico  Rigido Elastico

XFLRS o étrico  Simétrico W2GJ  W2GJ

Cr (Jrad) 3.7 ERE 568 373 3.67
Cr. (Jrad) 0,063 0 0 0052 0,059
Cr, (Jrad) 1,13 1.36 118 136 111
BM,(N.om) 114 143 134 150 137
F.(N) 439 528 492 566 520

Tabela 5 — Resultados do caso 3, com comparagoes entre XFLR5 e NASTRAN com e sem
a matriz de correcao W2GJ

Rigido Elastico Rigido Elastico

XFLR5 Simétrico Simétrico W2GJ W2GJ

Cr. (/rad) 3,72 3,73 3,68 3,73 3,67
Cr, (Jrad) 0,063 0 0 0,052 0,059
Cp, (frad) 1,13 1,36 1,18 1,36 1,11
BM,(N.m) 5,9 7.3 16 13,9 27,6
F,(N) 46,9 447 73,1 82 127.5

O principal resultado dessa andlise é a magnitude da redugao do Cp,, de 13,2%
no caso nao corrigido e 18,4% no corrigido. Isso indica uma redugao do impacto da
superficie de controle no caso eldstico. Também é possivel notar grande discrepancia
entre os resultados entre XFLR5, principalmente quando comparado aos casos rigidos do
NASTRAN. Verificou-se que essa diferenca existe pois em NASTRAN, a forga pode ser
calculada como uma combinagao linear de C,, e Cp,, como mostrado na equacao 5.1. O
resultado de XFLRS nao respeita essa funcao. Suspeita-se que as corregoes aplicadas pelo

software causam esse fenémeno em angulos e/ou deflexdes altas (maiores que 10 graus).

1
L= §PV2(CL0 +OLaOé+CL55) (51)

Para ter um ponto de comparagao adicional, pediu-se para a equipe de aerodi-
namica da Draco Volans uma analise do caso 2 utilizando o software SU2, que utiliza o
método de volumes finitos (Eymard, Gallouét e Herbin (2000) é uma referéncia no tema).
A tabela 6 apresenta a comparacio entre as 3 analises. E possivel notar que o resultado

da analise de CFD também segue a combinacao linear, indicando que nessa situagao os
resultados de NASTRAN sao confiaveis.
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Tabela 6 — Comparativo entre resultados, Caso para célculo de BM e FZ: Caso critico 2

XFLR5 CFD NASTRAN

CL. 372 3,78 3,73
CL, 0,063 0,058 0
Cy, 1,13 1,21 1,36
BM(N.m) 114 - 143
FZ(N) 432 529 528

Os resultados apresentados a seguir mostram o esforco cisalhante no plano XY dos
elementos de placa de balsa e os esforcos maximos na estrutura de fibra de carbono. Nas
imagens também é possivel notar a deformacao da asa, que no caso esta exagerada. Os
comparativos entre os casos corrigidos e nao corrigidos sao apresentados nas figuras 41 e
42, e na tabela 7.
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Figura 41 — Esforgo cisalhante no plano XY (sistema de coordenadas do elemento), as
deformagoes estao exageradas para facilitar a visualizacao da tor¢ao causada
pelas deflexoes elevon.
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Figura 42 — Esforgo cisalhante no plano XY (sistema de coordenadas do elemento), as
deformacgoes estao exageradas para facilitar a visualizacao da tor¢ao causada
pelas deflexoes elevon.

40



Em razao da configuracao estrutural da longarina, com tubos nas arestas e ma-
deira nas paredes, servindo como espagadores, o esfor¢o principal sofrido pela madeira
¢ cisalhante no plano, e suas maiores intensidades sao alcancadas com a longarina sob
torcao. Logo, a atuagdo do elevon é responsavel pelos maiores forcamentos na balsa. Por
isso, 0 caso 2 é o mais critico, apresentando a maior tensao cisalhante no plano XY com
magnitude de 1,50 MPa, com fator de seguranca de 1,4. O caso corrigido apresenta uma
reducao nas tensoes cisalhantes, para 1,49 MPa, que ¢ explicada pelo menor Cp,, que

implica em menor impacto do elevon.

As maiores tensoes nos tubos de carbono assim como a comparagao entre os casos
com e sem corregoes, sao apresentados na tabela 7. A maior tensao normal é de 148,71
MPa (FS =~ 11,1), como esperado, no caso 2 corrigido, e a maior tensdo cisalhante é no
caso 2, porém no caso nao corrigido, com magnitude de 14,02 (FS ~ 2,95 ). Mais uma vez
isso acontece por causa do Cr, mais alto nos casos nao corrigidos, pois o esforco cisalhante

¢é causado principalmente pela tor¢ao no tubo.

Tabela 7 — Esfor¢o cisalhante no plano XY (sistema de coordenadas do elemento), as de-
formacoes estdo exageradas para facilitar a visualizacao da torcao causada
pelas deflexoes elevon.

end A max end A min end Bmax end B min Combined
comb stress comb stress comb stress comb stress Shear Stress

(MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa)
Caso2 145,78 -128,71 145,77 -128,71 14,02
nao corrigido
Caso 2 148,71 ~131,49 148,71 ~131,49 13,71
corrigido
Caso 3 70,84 70,85 70,84 70,85 7,78
nao corrigido
Caso 3 75,92 75,93 75,92 75,93 8,65
corrigido

Um resultado interessante é que a diferenca de tensoes antes e depois da aplicacao
das matrizes de corregao sao relativamente pequenos (aproximadamente 2% nos resultados
do caso 2 e 11% no caso 3). O que levanta questionamentos a respeito da necessidade de
utilizacao das matrizes de corre¢do no projeto. Porém existem fortes motivos para a sua

utilizacao:

1. O angulo de ataque nos casos criticos é 6,5 graus. Nesse angulo a diferenca de Cp,

entre os casos corrigidos e nao corrigidos é de 7%;

2. O efeito das correcoes sobre a Cr, nao era previsto, e pode depender do arquea-
mento o perfil aerodindmico, logo, em perfis convencionais (lembrando que os perfis
utilizados na aeronave estudada nesse projeto sao especificos para asas voadoras) a

Cr, pode aumentar;
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3. Os procedimentos apresentados neste trabalho podem servir de referéncia para pro-
jetos futuros da Draco Volans. Por isso deve conter algumas generalidades, perfis
aerodinamicos de alta sustentacao sao largamente utilizados pela equipe, esses perfis
apresentam um alto U, tornando a utilizacao das matrizes de corre¢cao mandatoria

para uma analise confidvel;

4. Um trabalho com andlises mais detalhadas tende a ter um maior desempenho nas

avaliagoes técnicas da competicao SAE Aerodesign.

O fator de seguranga minimo aceitavel pela equipe Draco Volans, no ano de 2019,
¢ 1,2, entretanto a meta era 1,5. Na balsa conseguiu-se um fator de seguranca aceitavel.
Nos tubos de carbono, o FS foi considerado alto pela equipe, ficando claro que existem
otimizagoes a serem feitas visando a reducdo do peso. Algumas dessas sdo conhecidas, e
poderiam ser teoricamente implementadas, porém nao gerariam um projeto com manufa-

tura viavel, tanto por questoes financeiras quanto técnicas. Algumas sao:

1. Disponibilidade dos tubos de carbono, que tém tamanhos predeterminados para

venda a pronta entrega, e nem todos os tamanhos listados tém estoque.

2. Capacidade financeira da equipe, afinal, uma diversidade maior de didmetros pode-
ria ser utilizada, porém isso aumentaria o preco da compra, visto que um nimero
maior de volumes seria transportado, também aumentaria o desperdicio de material,
pois os tubos sao vendidos com comprimentos predeterminados, e a utilizacao de

didmetros especificos em pequenas se¢oes deixaria muitas sobras.

3. Aumento da complexidade de construgdo e niimero de pontos de vulnerabilidade.
Os tubos da estrutura sao unidos por 'nés de carbono"(dois tubos sao fixados com
cola instantanea e entao um fio de carbono encharcado de resina epoxi é enrolado na
junta), esse método de unido gera uma descontinuidade geométrica extremamente
complexa de simular e gera possiveis vulnerabilidades na estrutura. Esse efeito é
amplificado quando tubos de didmetros muito desiguais sao unidos por esse método,
logo, reduzir o ntimero de juncgoes e a disparidade de diametros gera uma estrutura

mais previsivel.

5.4 Analise aeroelastica dinamica

5.4.1 Consideracdes sobre as especifidades da aeronave analisada

Para aeronaves convencionais (monoplanos com fuselagem cilindrica e empena-
gem), a fuselagem possui inércia grande o suficiente para considerar a asa engastada.

Wright e Cooper (2008) utiliza essa modelagem nos exemplos apresentados no livro, como
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pode ser visto na figura 18. No entanto, essa modelagem nao é compativel com a aero-
nave analisada nesse trabalho pois a estrutura da asa é totalmente integrada com a secao
considerada como fuselagem, por isso foi feita uma andlise utilizando um modelo mais
completo da aeronave, incluindo massas de garga paga (10 kg) e grupo motopropulsor
(0,7 kg), que foram conectadas a fuselagem por meio de elementos rigidos, a condigao de
contorno livre-livre foi utilizada. A figura 43 mostra a malha. Wright e Cooper (2008)
também diz que nesse tipo de analise, a relagdo entre a massa da fuselagem e a massa da
asa afeta a velocidade de flutter, uma fuselagem com massa muito maior que a massa da
asa, na ordem de 100x maior, apresenta praticamente os mesmos resultadas de uma asa

engastada, a medida que essa relacao diminui, a velocidade de flutter também diminui.
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Figura 43 — Malha utilizada para andlise de flutter, igual as das analises estaticas, porém
com uma das metades espelhada. Esquema de cores alterado para facilitar a
visualizacao da massa representando a mesa do motor e as conexoes rigidas
utilizadas.

5.4.2 Resultados

A analise dindmica contempla apenas o flutter. Nao foram aplicadas as matrizes
de correcao, a W2GJ nao altera o resultado da analise, e a WKK é utilizada para corrigir
a inclinacao da curva de C7, porém como é possivel notar na tabela 6, a diferenga entre
as Cp, obtidas em NASTRAN e CFD é menor 1,5%, e entre NASTRAN e XFLR5 é
desprezivel, eliminando a necessidade dessa matriz. O principal objetivo é identificar o
risco de flutter e sua velocidade, mas outras informacoes podem ser obtidas, como os

modos de vibrar mais propensos a instabilidade, quais modos se acoplam e se a aeronave
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tem propensao a divergéncia, que acontece quando o primeiro modo de tor¢ao atinge

frequéncia zero. O diagrama Vgf é apresentado na figura 45.

Anteriormente essa anélise foi feita com meia asa engastada no centro (condigoes

de contorno das andlises estéticas), os resultados sdao apresentados na figura 44.
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Figura 44 — Diagrama Vgf de meia asa.

E possivel notar nesse diagrama que ocorre o acoplamento de dois modos (os dois
primeiros), e o segundo modo se torna instavel em uma velocidade de aproximadamente

160 m/s, indicando flutter. Nao sdo encontrados indicios de divergéncia nesse grafico.
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Figura 45 — Diagrama Vgf de asa completa.

Pode-se ver que no caso da estrutura completa o comportamento é diferente da
meia asa engastada. Verifica-se que no intervalo analisado, nao existem dois modos que se
acoplem, porém ainda é possivel observar a existéncia de modos que se tornam instaveis,
3 modos nesse caso. O mais critico tem frequéncia de 62,4 Hz e instabiliza em uma
velocidade de aproximadamente 120m/s, sua forma modal é mostrada na figura 46, vale
ressaltar que esse modo combina flexao e tor¢ao, de fato, devido ao formato levemente
enflechado da longarina, todos os modos apresentam essa combinagao. Como esperado, a
velocidade de flutter reduz, a relagdo entre a massa da fuselagem e a massa da asa pode

ser definida como:

cargar/aga Tupoiviotor 10 077
Razio =" gpgﬂjmg polotor 1+03 ~ 10,4 (5.2)

A reducao na velocidade de flutter foi aproximadamente 25%, porém ela ainda é

muito superior a velocidade méxima da aeronave (29m/s).
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Figura 46 — Diagrama.

E importante salientar que a malha usada para a andlise de flutter, apesar de
possuir mais componentes representados que a da analise estatica, nao é completa, pois
nao tem todas as massas e detalhes, como massas representados servos, baterias, trens de
pouso etc, logo, espera-se que caso um modelo de fato completo seja analisado, a Vijyser
reduza ainda mais, porém a aeronave ainda serd considerada segura para flutter, pois a

Vitutter encontrada na andlise mais critica é 4 vezes superior a V4, da aeronave.
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6 Conclusoes

Visando aumentar o desempenho, a seguranga e, consequentemente, a competi-
tividade da equipe Draco Volans Aerodesign, decidiu-se seguir uma metodologia mais
alinhada as préticas industriais. Utilizando ferramentas de andlise estrutural numérica,
mas especificamente o NASTRAN. Aliando a isso as ferramentas ja utilizadas tradicio-

nalmente pela equipe, como andalises em XFLR5 e CFD, e desenhos em SolidWorks.

O fluxo de projeto classico foi seguido, nele sendo incluidos os processos relacio-
nados as andlises aeroelasticas. Na analise de cargas, o diagrama Vn foi gerado e entao
refeito devido a requisitos da area de estabilidade e controle, apds a revisao foram en-
contradas trés situagoes que foram consideradas criticas, posteriormente verificou-se que

apenas uma dessas, o caso 2, traz todos os esforcos de fato criticos.

Partindo para a preparacao do CAD, constatou-se a necessidade de simplificagoes.
Apébs ponderacoes a respeito de como realizé-las, decidiu-se, principalmente por causa
da auséncia de um modelo fisico da asa na época, utilizar simplificacbes menos drésticas,
substituindo elementos tridimensionais por uni e bidimensionais, mas mantendo o aspecto

3D da estrutura como um todo.

As primeiras analises numéricas foram reservadas a estudar as caracteristicas, limi-
tagoes e possibilidades de interagao entre os softwares utilizados, concluiu-se que o XLFR5
de fato seria uma ferramenta viavel para criacdo das matrizes de corre¢ao utilizadas em
NASTRAN, principalmente por causa da similaridade entre os métodos numéricos e entre

as malhas aerodinamicas criadas por ambos os programas.

O processo de criagao de malhas foi facilitado por causa dos procedimentos de
setorizagao utilizados no CAD, automatizando os procedimentos de convergéncia. Um
pondo que deixou a desejar nessa etapa foi a se¢cao da malha aerodinamica utilizada para

representar o elevon, que o fez da maneira mais acurada possivel.

Nas analises estaticas estudou-se como interagao entre a estrutura elastica e o es-
coamento afetam os coeficientes aerodinamicos e, consequentemente, as forcas atuantes
sobre a aeronave. Nota-se que o resultado dessa interacao nao ¢ 6bvio, no caso 2 por exem-
plo, os esforcos normais nos tubos de carbono aumentaram, como esperado, mas o esforgo
cisalhante reduziu. Concluiu-se que o motivo para isso é que C_ e Cp, foram afetados em

proporg¢oes diferentes apds a aplicacao das correcoes, e que a principal responsavel pelo
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esforco cisalhante nos tubos de carbono é a atuagao do profundor.

O resultado mais importante dessas analises, no entanto, é que a aeronave é de fato
segura nos casos estudados, atestando os dimensionamentos feitos pela area de estruturas
estavam de fato corretos, e que o equipamento estd apto a ser manufaturado. Porém,
é importante lembrar que os coeficientes de seguranca encontrados foram considerados
elevados (F'S &~ 3), o que indica espago para otimizagao estrutural e reducdo do peso

vazio da aeronave.

Nas analises dinamicas foram feitas duas analises em diferentes etapas do projeto,
a primeira utilizou uma asa engastada na se¢ao central, esse tipo de condi¢ao de contorno
¢ comumente mostrado na literatura. Verificou-se que a aeronave era segura com relagao
a flutter (Viuer = 160m/s). Decidiu-se refazer a andlise com a asa inteiriga e condi¢oes
de contorno livre-livre, verificou-se que Ve, reduziu para aproximadamente 120m/s,
e que o aspecto do diagrama Vgf é consideravelmente diferente do anterior, ambos os
resultados seguiram o que estava previsto na literatura utilizada. Apesar dessa reducao
em Vipuer, €la ainda é 4 vezes superior a V,,,,, entao pode-se concluir que a aeronave é

segura também para flutter.

Este trabalho é a primeira tentativa bem sucedida da equipe Draco Volans em uti-
lizar as andlises aeroelasticas do NASTRAN em projeto. O objetivo de reduzir o tempo
de analise para poucas semanas nao foi atingido, mas nao foram encontradas limitagoes
tecnologicas para isso, sendo necessario um fluxo de andlise mais polido para o alcance
dessa meta. Também nao foi possivel utilizar métodos experimentais para validacao dos
métodos e resultados obtidos, é de suma importancia que um procedimento experimen-
tal otimizado para integragao no projeto de aerodesign seja introduzido futuramente. Os
softwares utilizados nesse trabalho nao foram utilizados na plenitude de suas capacida-
des, logo existem amplas oportunidades de se melhorar os procedimentos aqui utilizados,
um exemplo claro é a caracterizacao do elevon, que poderia ser melhorada utilizando os
robustos mecanismos de seccionamento de malha aerodindmica do NASTRAN. Também
existem ferramentas e métodos para utilizagdo de resultados de CFD na construcao das

matrizes de correcao, o que ofereceria maior robustez a elas.
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A Aeronave de 2017

O modelo mostrado na imagem 47 foi baseado no modelo feito por (GASPA-
RETTO, 2019). Suas principal caracteristica é ser um modelo confinado ao plano. A as
longarinas, os perfis e o bordo de ataque sao modelados por elementos de viga, os bordo

de ataque e de fuga sao modelados por elementos de placa.

Figura 47 — Modelo simplificado da asa de 2017

A asa de 2017 também foi analisada em laboratério, em um ensaio de excitagao
forgada e teve suas frequéncias naturais medidas. Os resultados se mostraram promissores
no trabalho de (GASPARETTO, 2019), porém foi necessaria a implementagao de corre-
¢oes no modelo para que as frequéncias naturais numéricas e experimentais tivessem boa
correlagao. Observando os dados de propriedades dos materiais utilizados, observa-se que
densidade atribuida ao isopor foi de 1050kg/m?3, porém a densidade real do isopor em
questio é de 32kg/m?>. Nao se sabe o motivo dessa discrepancia mas na andlise feita em
NASTRAN utilizou-se a densidade dada pelo fabricante. Os resultados sao mostrados na
tabela 8.
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Tabela 8 — Comparacao entre modos e frequéncias naturais da asa do aviao de 2017 ob-
tidas experimentalmente, em ANSYS e em NASTRAN.

Modo  Experimental ANSYS - inicial ANSYS - corrigido NASTRAN

Flexio 1 25,928 25,928 20,6389 22,1
Torcdo 1 31,716 38,81 32,0999 36,1
Flexdo 2 46,545 57,379 50,1264 47,8
Torcdo 2 55,462 63,987 54,5 61,1
Flexdo 3 67,222 79,98 67,01264 67,9
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B Aeronave de 2019

Em 2019 fez-se a primeira tentativa de utilizar MEF (e NASTRAM) na andlise
de cargas. Naquele ano s6 se foi possivel fazer uma andlise modal da aeronave. Também
teve-se a oportunidade de utilizar o laboratorio do Grupo de Dindmica de Sistemas da
UnB para realizar uma analise modal experimental, por esse motivo o modelo numérico

utilizado foi da asa inteira, e a analise modal numérica foi do tipo livre-livre.

O ensaio teve os mesmos procedimentos usados no apéndice 1. Fortuitamente,
conseguiu-se realizar o ensaio em uma fase da construcao da aeronave em que foi possivel
replicar o modelo numérico de maneira muito fiel, isso porque nao haviam sido instala-
dos nenhum tipo de componente extra, como motor ou servos, e também nao havia sido
colocada a tela de plastico que cobre toda a asa. Entao foi possivel fazer uma boa compa-
ragao com os resultados experimentais. Esses resultados porém nao forma analisados com
o mesmo cuidado com que foram os da se¢do anterior, nessa andlise apenas identificou-se
as frequéncias naturais localizando-se picos na FRF e comparou-se essas frequéncias com
as da andlise numérica. A figura 48 mostra a montagem experimental. A figura 49 mostra

o resultado da andalise modal em NASTRAN com os modos naturais e suas frequéncias.

Figura 48 — Montagem do GVT da asa de 2019
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(c) 73,6Hz (d) 129,1Hz

Figura 49 — Resultados da analise modal em NASTRAN

A tabela 9 mostra os resultados das duas andlises.

Tabela 9 — Frequencias(Hz)

Experimental NASTRAN

Modo 1 42,45 44,6
Modo 2 - 64,2
Modo 3 74,43 73,6
Modo 4 134,12 129,1

O experimento parece nao ter capturado o segundo modo. Nota-se que o maior
erro dessa andlise (3,7%) foi menor que o maior erro da andlise anterior (comparando
NASTRAN com experimental, 14,7%), indicando que a simplificagdo escolhida para o
presente projeto é mais promissora. Apesar disso ainda nota-se que para uma melhor

analise de flutter ainda deve-se ajustar o modelo com dados experimentais.
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