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Resumo. A necessidade de monitoramento interno de processos, dentro de empresas de grande porte, estimula o
desenvolvimento de uma nova categoria de aeronave, 0 Micro VANT. Essa aeronave possui dimensdes maximas
aproximadas de 200 milimetros e ndo excedem 0,2 kg em sua condicdo de maximo carregamento. Em virtude da
necessidade, optou-se por desenvolver uma aeronave desta categoria. Para isso, foi dimensionado o avido buscando a
maxima area das superficies sustentadoras e foram determinados os carregamentos em cada componente da aeronave
e, através da utilizacio de um software denominado Elementos finitos, analisou-se o comportamento de cada elemento
estrutural, quando sujeito aos carregamentos criticos. Ao fim do estudo obteve-se uma aeronave dentro das
especificacbes geométricas e uma estrutura com fator de seguranca de 9,9, tornando-a adequada para o uso.

Palavras chave: Monitoramento. Aeronaves. Micro VANT. Carregamentos. Elementos Finitos.
1. INTRODUCAO

Micro Veiculo Aéreo N&o Tripulado (Micro VANT) é definido como uma aeronave semiautdbnoma medindo até 20
cm em qualquer direcdo e pesando pouco mais de 100g, a qual pode ser aplicada a missdes de monitoramento, vistoria,
topografia, entre outras (Mohd, 2006).

Projetar esse tipo de aeronave é mais complexo do que projetar uma aeronave convencional, pois a aerodindmica
desses protétipos difere dos demais devido as suas pequenas dimensdes e baixas velocidades, dessa forma elas operam
em baixos nimeros de Reynolds (10000 a 200000) durante todo seu envelope de voo. O escoamento nesse regime causa
efeitos que sdo dificeis de modelar, j& que pequenas variagcdes nas condi¢gdes ambientes (como temperatura, presséo ou
umidade) variam consideravelmente os resultados aerodinamicos obtidos. Uma forma de se trabalhar nesses casos, é fazer
uma analise estatistica das variacdes obtidas, ou ainda considerar valores inferiores aos esperados (maior coeficiente de
arrasto e menor valor de coeficiente de sustentagdo maximo), superdimensionando a aeronave (Gillis, et al., 2005).

Para a aeronave em questdo, a configuragdo geometricamente foi definida objetivando obter a maior area de asa
possivel e que, ao mesmo tempo, fosse possivel o dimensionamento de uma empenagem que permitisse um
comportamento estivel e controlavel. Outros pardmetros levados em consideracdo foram a eficiéncia estrutural da
aeronave, a qual buscou-se maximizar, ja que a aeronave possuira um sistema embarcado e necessita de capacidade de
carga disponivel, e a eficiéncia do sistema moto- propulsor, para o qual buscou-se um sistema leve e que a0 mesmo tempo
atendesse as necessidades do projeto.

Ao longo deste trabalho foi determinado, também, os carregamentos atuantes na aeronave, aplicando as normas de
aviagdo e alguns métodos propostos por pesquisadores da area. A analise estrutural foi realizada via Modelo de Elementos
Finitos (MEF), podendo assim determinar os fatores de seguranca da aeronave.

2. METODOLOGIA

Com o desenvolvimento e aprimoramento da engenharia estrutural, diversos problemas com importancia para
engenharia podem ser descritos a partir de equacdes com derivadas parciais. Com excec¢do de alguns casos, ndo é possivel
obter solugdes exatas analiticamente. Para solucionar esses problemas de forma mais exata, 0 método de Modelo de
Elementos Finitos (MEF) é o mais adequado. Este método apresenta, além da exatiddo nos resultados, uma forma mais
pratica e rapida de se obter os resultados em uma analise estrutural (Pereira, 2005).

No método MEF montam-se funcgdes de interpolagdo para reduzir o comportamento de um campo infinito de pontos
para um namero finito de pontos. A interconectividade desses pontos é definida por elementos finitos que preenchem a


mailto:vibezerra@hotmail.com
mailto:anderson.souza@ufob.edu.br

Luiz Henrique F. Silva, Filipi M. de Souza, Virginia B. O. Campos, Anderson B. Souza e Miguel Angelo de O. Shaw
Definicdo de um micro vant, determinagdo dos carregamentos atuantes e analise estrutural via MEF

geometria do componente a ser estudado. A ponto principal do método consiste no fato de que possibilita a solucéo
sistematica de problemas com boa aproximacéo das solugdes analiticas e dos resultados experimentalmente observados.

Para analises estruturais via MEF de aeronaves é construido um modelo a fim de gerar as cargas de interface, para
isso modela-se apenas os elementos estruturais.

2.1 DEFINICAO DA AERONAVE

A definicdo da aeronave deu-se a partir das limitagdes geométricas da mesma. Para isso, foi desenvolvida uma planilha
eletrdnica interativa, a qual calcula, com a variacdo da area de asa, um profundor que atenda as condi¢Ges de comando e
estabilidade. Essa planilha calculou 256 aeronaves, dentre elas apenas 77 atendiam as restricbes geométricas. Outros dois
critérios foram adotados para selecionar a aeronave, sao esses:

e Aaeronave deve ter a maior area de asa possivel;

e Deve possuir a maior comprimento de cauda possivel.

A partir da analise das aeronaves calculadas e dos critérios adotados, dimensionou-se a asa a ser utilizada, que pode
ser visto na Tab. 1.

Tabela 1. Dados da asa selecionada

Envergadura Envergadura - Corda - Raio - parte :
total parte reta parte reta semicircular ~ Areade Asa  Unidade
0,2 0,1 0,1 0,05 0,0179 m2

Para selecionar a geometria tentou-se aproximar ao maximo de uma asa eliptica. Levando em consideracdo as
dificuldades de construgdo de uma asa eliptica optou-se por uma asa mista com 50% de asa reta e 50% semicircular.

A asa da aeronave ndo possui perfil definido, é apenas levemente cdncava para aumentar a sustentacgéo.

Ap0s a determinagdo da area e da geometria da asa, iniciou-se a definicdo da configuracdo da empenagem. Desta
forma optou-se por uma empenagem em T invertido (convencional) com o estabilizador horizontal 100% mdével e o
vertical 100% mdvel. Os parametros levados em consideragdo para defini¢do da configuragdo da empenagem foram o
peso e facilidade construtiva, além da boa eficiéncia apresentada pela mesma.

O dimensionamento das areas do estabilizador horizontal e vertical se deu a partir da Eq. 1 e Eq. 2. Os coeficientes de
volume foram determinados a partir das faixas definidas por (PAZMANY, 1963), e (RAYMER, 1989). Com o intuito de
tornar a aeronave mais estavel e ao mesmo tempo obter boas areas de superficie de controle, optou-se por utilizar os
valores maximos para os coeficientes de Volume, com tudo, a dimensdo do leme excedia a limita¢cbes geométricas da
aeronave. Sendo assim, definiu-se um novo coeficiente de volume para a empenagem vertical, ainda dentro da faixa.

Vi Syc
Sy = EHI—W = Sy = 0,052m? (1)
t
ViySyb
Spy = EVliw = Sgy = 0,008m? Q)
t

Para o trem de pouso optou-se por um composto por duas rodas e localizado a frente do centro de gravidade, impedindo
que a hélice da aeronave toque o solo no momento do pouso.

Na selecdo do motor, algumas considera¢Bes iniciais foram feitas, elas sdo: a velocidade de langamento é
aproximadamente 10 m/s; o peso sistema moto-propulsor ndo pode exceder 30g; a bateria necessaria para o sistema nao
deve possuir potencial maior que 3,7V.

Apobs pesquisas, 0 motor encontrado que possuia a relagdo empuxo/massa mais adequado para o projeto, atendendo
as consideracOes feitas, foi o motor GPS-7 Micro Brushed Power System, do qual, foram utilizados dois. Juntos, 0s
motores geram um empuxo de 0,072 kg e possuindo uma massa de 20 g.

Com o intuito de determinar as forcas de sustentacdo e arrasto atuantes na aeronave, foram realizadas simulagdes
aerodindmicas, no software comercial ANSYS. Para isso, foi desenvolvido um modelo em AutoCAD da aeronave, Fig.
1. A partir desse modelo foi criado a malha de volumes finitos para os angulos de ataque de 0°, 5°, 10° e 15°, e em seguida
simulou-se o0 comportamento aerodindmico da aeronave variando em 10, 12, 15 e 17 m/s. Com os resultados obtidos para
esses valores de velocidade, pdde-se determinar os valores intermediarios por meio de interpolagao.
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Figura 1. Simulagdo da distribui¢do de sustentagdo ao longo do eixo longitudinal da aeronave

Para a definicdo da capacidade maxima de carga da aeronave, tragcou-se a curva de empuxo requerido versus
velocidade, determinada pelos valores de arrasto em funcdo da velocidade e a curva de empuxo disponivel determinada
a partir do software comercial PropSelector. A intercessdo dessas curvas permite determinar o valor de velocidade
maxima, como pode ser observado na Fig. 2.

Figura 2. Gréafico de empuxo disponivel e empuxo requerido
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A partir do valor de velocidade méxima e dos resultados obtidos nas simulagdes pdde-se determinar que a carga a ser
transportada pela aeronave ndo pode exceder 100g.

2.2 CARGAS NA AERONAVE

As cargas atuantes numa aeronave, quando calculadas para fins de analise estrutural, devem ser calculadas para as
situacfes mais criticas de voo. Desta forma, construiu-se o diagrama que relaciona as velocidades principais da aeronave
com 0s seus respectivos fatores de carga (Rosa, 2006; Oliveira, 2010).

Primeiramente devem-se calcular as velocidades de atuagéo da aeronave:

A velocidade de estol teve como valor obtido 7,86 m/s, e foi determinada segundo a Eq. 3.

P 3
s p'CL'Sw ( )

A velocidade méxima da aeronave foi definida através da interse¢do das curvas de empuxo requerido € empuxo
disponivel com a velocidade, Fig. 2. O valor obtido foi de 10 m/s.

Segundo o paragrafo 335(a) do FAR PART 23, a velocidade de cruzeiro ndo deve exceder 90% da velocidade maxima
nivelada da aeronave. Desta forma, obteve-se uma velocidade de 9 m/s.

Para velocidade nunca excedida em mergulho utilizou-se o paragrafo 335(b) da FAR PART 23, no qual a velocidade
ndo pode exceder 125% da velocidade maxima. O valor de velocidade obtido foi de 12,50 m/s.

De acordo com o paragrafo 335(c) da FAR PART 23, a velocidade de manobra é igual ao produto da velocidade de
estol pela raiz do fator de carga maximo (de acordo com a norma é igual a 2,5). Aplicando para esta aeronave, obteve-se
uma velocidade igual a 12,4 m/s.

De acordo com a norma 14CRF FAR-PART 23, os valores de velocidade de rajada de 15,24 m/s para cruzeiro e de
7,62m/s para mergulho. Esses valores foram adotados.

Apos os célculos das velocidades, pode-se calcular os fatores de carga para cada velocidade.
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Na construcdo do diagrama de rajada utilizou-se a Eq. 4. Para encontrar os fatores de carga para cruzeiro, utilizando
a velocidade de cruzeiro, e para mergulho, utilizando a velocidade de mergulho.

, 050 Vay K, UsS,

n=1 7 4)
Onde,
0,88~,ug
Kg - 5’3+1ug (5)
2:(W/S
_2(W/Sw) ©

& pcayg

Na construcédo do diagrama de manobra utilizou-se a Eq. 7 para calcular os fatores de carga, aplicando cada velocidade
de atuagdo da aeronave.

n= ]/2 'p’VZOSW'CZ max
w

(7
A partir dos valores de fatores de carga calculados, pdde-se construir os graficos de manobra e rajada, Fig. 3.

Figura 3. Diagrama V-N da aeronave
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A determinacdo das cargas atuantes na empenagem deu-se segundo a norma 14CRF PART 23 e a carga atuante na
asa foi determinada a partir de software de analise de volumes finitos.

A escolha do método a ser utilizado para a determinacéao da distribuigdo de sustentacdo das superficies sustentadoras
deu-se a partir da analise dos métodos de Schrenk, Stender e Prandtl (Oliveira, 2010; Rodrigues, 2009).

O método de Schrenk é aplicavel a superficies sustentadoras de baixo afilamento e alta relagdo de aspecto. Desta
forma, ndo foi adotado esse método para nenhuma superficie sustentadora dessa aeronave.

O método da linha sustentadora de Prandtl é aplicado apenas para geometrias elipticas, sendo ele selecionado para a
determinacdo da distribuicdo de sustentacdo da empenagem horizontal.

O método de Stender é o mais adequado para superficies com geometrias ndo elipticas, pois a distribuicdo de
sustentacdo € determinada a partir de uma asa imaginaria formada pela média geométrica da asa real com uma asa eliptica
de mesma area e mesma envergadura. Sendo assim, torna-se mais fidedigno, em relacdo aos outros métodos analisados,
para aplicagdo na asa e empenagem vertical da aeronave em questéo.

Conforme definido o método adotado para a determinagdo de distribuicdo de sustentagdo na asa foi o de Stender.
Iniciando através da determinagdo da asa imaginaria. Para isso, utilizando a equagdo da elipse, Eq. 8, descreveu-se a
equacdo da semi-corda em relacdo a semi-envergadura.

xZ yZ

i ®

O valor de B pode ser determinado pela Eq. 9.
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Aelipse =mAB (9)
Onde,

Aclipse é a érea da elipse;

A é a semi-envergadura;

B é a semi-corda.

Deste modo:
BiAelipse . 70,018 - B=0.057
= A A —”.0)] L b=0, m

Logo, a relacdo da corda da elipse equivalente com a envergadura pode ser descrita pela Eq. 10. Como a equacéo
determinada anteriormente é a da semi-corda, multiplicou-se por dois para obter o valor da corda.

C, = 23/(1-x2/0,01)-0,0032 (10)

Em seguida, determinou-se equacgéo que descreve a corda em relacdo a semi-envergadura da asa real. Essa foi dividida
em duas partes, a parte reta, a qual a corda é constante em rea¢do a envergadura e tem o valor de 0,1, e a parte semi-
circular que pode ser descrita a partir da Eq. 11.

R'=y? 4 (11

Isolando o valor de y e multiplicando por dois para obter o valor total da corda, péde-se obter 0 a Eq. 12, a qual
descreve o comportamento da corda em funcéo da envergadura da parte semicircular da asa real.

C, =23 R>-x2 (12)

O passo seguinte foi encontrar a asa imaginaria através da média geométrica entre as duas asas, descrita pela Eq. 13.

C=/C.C, (13)

Pelo método proposto por Stender, pode-se encontrar resultante da forca para cada parte de area ao longo da
envergadura, e essa pode ser descrita pela Eq. 14.

) (14)
s

Para o trabalho, optou-se por uma distribui¢do em N/m, ja que para andlise estrutural aplica-se distribuigdo nessa
unidade. Desta forma, substituiu-se o AS; pelo valor da corda a cada 0,01 m de envergadura, obtendo a distribuicdo em
N/m, Fig. 4.

Figura 4. Distribuicdo de sustentacdo ao logo da semi-envergadura da asa

20,00
15,00 ~

10,00 ~

(N/m)

5,00 4

0,00 T T T T 1
0,000 0,020 0,040 0,060 0,080 0,100 0,120

Semi-envergadura (m)

Forga de Sustentagéo

A empenagem vertical pode estar sujeita a duas situagdes, cargas de manobra e cargas de rajada. Estas foram
calculadas de acordo com o paragrafo 425 da norma FAR-PART23, a partir da Eq. 15 e Eq. 16, para manobra e rajada,
respectivamente.
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— w
W=0,534-n-

asa

(15)

O valor do carregamento de manobra encontrado na equacdo foi multiplicado pela area da empenagem vertical,
obtendo-se o valor de 0,14 N.

_ Ke'Usge'VaagySev de

ap,= 163 (I-da) (16)

O valor obtido para o carregamento de rajada foi de 0,0047 N. Sendo que para andlise estrutural utilizou-se o
carregamento de manobra por apresentar valor superior ao de rajada.

A distribuicdo de sustentacdo ao longo do leme foi determinada de maneira similar a da asa. O resultado obtido esta
apresentado na Fig. 5.

Figura 5. Distribuigdo de sustentacdo ao longo da empenagem vertical
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Para analise do carregamento atuante na empenagem horizontal pode-se considerar duas situa¢fes: a soma da carga
num voo reto e nivelado, com fator de carga igual a 1 mais a carga devido a manobras e a soma da carga hum voo
equilibrado, com fator de carga méaximo igual a 2,5 com a adicdo da carga devido a manobras.

Calculou-se o carregamento em ambas as situacdes e verificou-se que o maior ocorre com o fator de carga maximo e,
portanto, serd considerado.

A carga durante o voo equilibrado e com fator de carga limite é dada pela Eq. 17.

1 CmOJrCL'(h'h())
P= 3 pViSay [ a7)
2 Vey

O acréscimo de carga devido a manobras é calculado, de acordo com o pardgrafo 423 da norma 14CRF PART23, pela
Eq. 18.

Xee Semapn ( dg) P /SEH'aEH'lx )/
AP=An-W-[ —- fl-— )= ——— 18
" / L, S,a, do/ 2 m (18)

Assim, somando-se os dois resultados e multiplicando-se pela area total da empenagem horizontal, obteve-se carga

total de 0,30 N.
A distribuicdo de sustentacdo foi determinada a partir da linha sustentadora de Prandtl, a qual é descrita pela Eq. 19.

(7) (7) - 09

Onde T’y é dado pela Eq. 20.

4-L

Iy= 2
Vb (20)

Para determinar os valores do carregamento aplicou-se o teorema de Kutta- Joukowski, dado pela Eq. 21.

LO)=p Vil () €2y
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Desta forma pdde-se obter a distribui¢do de sustentacdo, como representada na Fig. 6.

Figura 6. Distribuicdo de sustentacdo ao longo da empenagem vertical
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As cargas atuantes no trem de pouso foram calculadas de acordo com a norma 14CRF FAR-PART 23. Para este
calculo foram considerados dois tipos de carregamentos, o devido as forcas inerciais, adotando o n; =2,67, € 0
carregamento devido a interagdo com o solo, adotando um ng = 2,00. Também foi considerado a situacéo critica de um
Voo com capacidade maxima de peso em um pouso com apenas uma roda (FAR23.483).

No carregamento devido as forcas inerciais utilizou-se a Eq. 22, para forca vertical, e Eq. 23 para forca horizontal. Os
valores de forcas obtidos foram: Fv = 2,61 N e Fy = 0,65 N.

Fy=n;W (22)
Fy=025n-Ww (23)
2.3 ANALISE ESTRUTURAL

Diante de situagdes mais complexas ou que necessitem de um maior conhecimento do comportamento estrutural do
sistema em estudo, surge a necessidade de tornar discreto o continuo, ou seja, dividir toda a estrutura em diversas partes
distintas, conectadas entre si em pontos discretos denominados n6s do modelo. Essas partes distintas sdo conhecidas como
elementos finitos, que, quando interconectados, conseguem reproduzir com boa aproximacéo a geometria original da
estrutura. Sendo assim, para o trabalho em questdo se utilizou da seguinte descri¢do para o modelo.

e  Um modelo de elementos finitos (MEF), Fig. 7, é desenvolvido com o propoésito de gerar as cargas de interface
(reagBes) para analise estrutural.

e Para as andlises apenas o0s elementos estruturais sdo representados, desprezando os acabamentos por
apresentarem influencia minima e dificultarem o desenvolvimento do modelo.

e  Os elementos estruturais sdo representados através de laminas por serem de materiais compostos.

e Uma vez que o modelo é representado de acordo com a estrutura da geometria original, a resisténcia estrutural é

bem definida e consistente, permitindo que as cargas internas e deslocamentos atribuidos sejam representativos da
estrutura original.

e  Todas as varetas sdo modeladas como elementos de barra. Eles séo capazes de transmitir cargas axiais no plano
e fora do plano.

e A carga estrutural é aplicada especificando a aceleragdo da aeronave no MEF.

Figura 7. MEF da aeronave
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3. RESULTADOS

Apo6s o dimensionamento da aeronave apresentado na metodologia pode-se obter as configuragdes apresentadas na
Tab. 2.
Tabela 2. Dados da Aeronave

Envergadura  Corda-  Raio-parte Area da Area da Motores
Envergadura - partereta partereta semicircular Areade  empenagem empenagem (2 unidades)
total (m) (m) (m) (m) Asa (m?) Horizontal (m?) Vertical (m?)
0.2 01 0.1 0,05 0,0179 0,052 0,008 GPS-7 Micro

Apos o calculo dos carregamentos apresentados na metodologia aplicou-se na estrutura via MEF. Para a analise em
questdo foi considerado o carregamento mais critico de 2,5G como fator de carga.

A Figura 8 mostra o resultado das tensdes obtidas pelo método Tsai-Hill para toda a aeronave. Dividindo a tensao
Gltima do material pela tensdo maxima obtida na simulagéo, obteve-se o fator de seguranca, que para este caso foi de 9,9.

Figura 8. Simulacdo da aeronave — tensdes resultantes

'} :

Apos simulagdo e obtengdo do valor de fator de seguranca, pode-se observar que a aeronave suporta 0s carregamentos
criticos com seguranca e confiabilidade.

4. CONCLUSAO

Apo6s a conclusdo do dimensionamento e analise estrutural, foi possivel concluir que:

e  Aaeronave atende as especificagdes geométricas da categoria;

e  Tem capacidade de carga total de 100g;

e  As superficies de controle garantem a estabilidade e o controle da aeronave, uma vez que foram utilizados os
valores de coeficiente de volume dentro das margens especificadas na literatura;

e  Aaeronave é capaz de realizar voos em situagdes criticas, de acordo com os requisitos da norma FAR-PART23,
apresentando um fator de seguranca de 9,9.

Diante disto, ao término do trabalho, os resultados encontrados atingiram os objetivos iniciais pretendidos.
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