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RESUMO

Neste trabalho foi desenvolvido um método de otimizacdo multidisciplinar da forma
aerodinamica de uma aeronave destinada a participar da competicdo SAE Brasil Aerodesign,
devido a necessidade de se maximizar a aptiddo de pontuacdo de voo para as restricGes de
projeto determinadas. Para isso foram consideradas as analises de aerodinamica, desempenho
e estabilidade que sdo afetadas diretamente pela configuracdo da aeronave. O método de
otimizacdo aplicado foi o algoritmo genético, ja integrado como funcéo do software Matlab,
que foi a ferramenta utilizada para programacdo e modelamento matematico. Utilizou-se
também o solver Xfoil, integrado ao Matlab para analise dos perfis aerodindmicos gerados
pela curva de Bézier. Foram definidas as restricdes de projeto, as variaveis de controle e a
funcdo multiobjectivos do problema de otimizacdo analisado que, ap6s o modelamento
matematico, passou a ter como objetivo a maximizacdo da carga paga. Por fim, os resultados
obtidos foram analisados e comparados com o método utilizado atualmente pela equipe da
instituicdo. Obteve-se uma aeronave otimizada capaz de transportar 12,29 kg de carga paga,
20% superior a obtida pela desenvolvida em 2019. Também foi verificada a existéncia de um
6timo local e global para uma das variaveis de controle, porém o método desenvolvido
encontrou como resultado o 6timo global de cada variavel. Concluiu-se que o método
aplicado se demonstrou eficaz para otimizacdo da forma aerodindmica da aeronave estudada.

Palavras-chave: Otimizacdo  multidisciplinar. ~ Algoritmo  genético.  Aerodesign.
Aerodinamica.



ABSTRACT

In this work, a method of multidisciplinary optimization of the aerodynamic shape of an
aircraft intended to participate in the SAE Brasil Aerodesign competition was developed, due
to the need to maximize flight fitness score for the given design constraints. The aerodynamic,
performance and stability analyze that are directly affected by the aircraft configuration were
considered. The optimization method applied was the genetic algorithm, already integrated as
a function of Matlab software, which was the tool used for programming and mathematical
modeling. The Xfoil solver integrated with Matlab was also used to analyze the aerodynamic
profiles generated by the Bezier curve. The design constraints, the control variables and the
multi-objective function of the optimization problem analyzed were defined and, after
mathematical modeling, the objective was to maximize the paid load. Finally, the results
obtained were analyzed and compared with the method currently used by the institution's
team. An optimized aircraft capable of carrying 12,29 kg of the paid load was obtained, 20%
higher than the one developed in 2019. It was also verified the existence of a local and global
optimum for one of the control variables, but the developed method found the global optimum
of each variable. It was concluded that the applied method proved to be effective to optimize
the aerodynamic shape of the studied aircraft.

Keywords: Multidisciplinary optimization. Genetic algorithm. Aerodesign.
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1 INTRODUCAO

A competicdo anual SAE Brasil Aerodesign € uma disputa entre equipes de
instituicGes de ensino superior de todo o Brasil, que devem projetar e construir aeronaves
radio controladas seguindo restricdes impostas pelo regulamento redigido por uma comissao
técnica que, posteriormente avalia os projetos desenvolvidos. A pontuacdo final consiste na
soma das avalia¢Ges de projeto (relatérios técnicos) e da competigdo de voo.

A Universidade de Caxias do Sul participa da competicdo desde 2009. Nos altimos
anos a equipe da UCS participou do torneio de acesso em 2016 e da competi¢do da classe
regular em 2017 e 2018, tendo obtido, respectivamente, a 27° e 22° colocagdes finais.

Ao se desenvolver uma aeronave destinada a participar dessa competicdo, as equipes
devem ler e compreender o regulamento elaborado pela comissao técnica. Em seguida, com as
restricdes conhecidas, os projetos conceitual e preliminar da aeronave sdao desenvolvidos. O
principal objetivo da competicdo, para se atingir uma maior pontuacdo, é a maximizacao da
carga paga. Para isso deve-se configurar uma aeronave capaz de decolar com maior peso total
€ possuir 0 menor peso vazio possivel.

Porém ¢é comum, principalmente em equipes iniciantes, que caracteristicas
aerodindmicas da aeronave sejam definidas isoladamente, e a partir disto as analises de
desempenho e de estabilidade sejam executadas. Por outro lado, existem inimeras possiveis
configuracdes aerodindmicas para uma aeronave, 0 que torna impraticavel realizar analises
completas de desempenho e estabilidade para cada uma delas. Assim, a menos que seja usado
um algoritmo capaz de diminuir os tempos de analise, 0 projeto ndo necessariamente

contemplaré a configuracdo ideal da aeronave.
1.1 JUSTIFICATIVA

Atualmente, a metodologia usada pela equipe da Universidade de Caxias do Sul
consiste no desenvolvimento dos perfis aerodindmicos para um objetivo pré-determinado e da
geometria da asa e estabilizadores a partir dos perfis ja desenvolvidos, ndo garantindo que a
forma aerodindmica final realmente seja a que maximiza a pontuacdo final da equipe.
Portanto, a maximizacdo da pontuacdo final s6 pode ser obtida a partir de uma metodologia

gue analise todas as variaveis do projeto simultaneamente.
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1.2 OBJETIVOS
1.2.1 Objetivo geral

Desenvolver um método numérico multidisciplinar, para a otimizacdo da

configuracdo aerodindmica de uma aeronave destinada a competicdo SAE Brasil Aerodesign.
1.2.2 Objetivos especificos

Do objetivo geral derivam-se os especificos como sendo:

a) compreender os efeitos e parametros envolvidos na aerodindmica, desempenho e
estabilidades longitudinal e direcional estaticas de aeronaves;

b) definir as varidveis de projeto a serem contempladas na otimizacéo;

c) entender a influéncia das variaveis do projeto na pontuacao final na competicéo;

d) elaborar o modelo matematico e as rotinas numéricas necessarias;

e) aplicar método de otimizacédo por algoritmo genético.
1.3 ABORDAGEME DELIMITAQAO DO TRABALHO

O presente trabalho sera desenvolvido para aeronaves destinadas a participar da
classe regular da competicdio SAE Brasil Aerodesign com configuracdo convencional
(monoplano com estabilizadores horizontal e vertical), que operam em faixas de velocidades
subsonicas. Portanto, para aeronaves em regime transnicos e supersénicos sdo necessarios

ajustes, considerando o arrasto de onda para otimizagao da aeronave.



2 FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1 ANATOMIA DE UM AVIAO
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Conforme Anderson (2012), os principais componentes de um avido sdo ilustrados

na Figura 1. A fuselagem € responsavel por carregar pessoas, cargas, combustivel,

instrumentos, etc., de acordo com a necessidade do avido. As asas Sa0 responsaveis por gerar

a sustentacdo necessaria para manter o avido em voo. Os estabilizadores horizontal e vertical

sdo projetados para garantir as estabilidades longitudinal e direcional em voo. O motor gera a

forca necessaria para impulsionar o avido em movimento horizontal.

Figura 1 — llustracdo das principais partes de uma aeronave.

Asa
direita

Asa
Fuselagem Motor esquerda

Estabilizador
vertical

Estabilizador
horizontal

Fonte: adaptado de Anderson (2012)

2.2 PROJETO AERONAUTICO

Raymer (1992) considera que o projeto de uma aeronave deve ser um pProcesso

iterativo, levando em consideracdo requisitos do projeto, conceito,

dimensionamento inicial de forma repetitiva, conforme mostrado na Figura 2, até que se atinja

um resultado esperado.

analises

e

Para Raymer (1992), um projeto aeronautico deve ser divido em 3 grandes fases:

projeto conceitual; projeto preliminar; projeto detalhado.
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Figura 2 — IteragGes de um projeto aeronautico

ESTUDOS
DIMENSIONAILS
E COMERCIAIS

ANALISE DE
PROJETO

CONCEITO
DE PROJETO

Fonte: adaptado de Raymer (1992)

2.2.1 Projeto conceitual

No projeto conceitual, devem ser definidos os requisitos a serem atendidos pela
aeronave, em termos de peso, custos e desempenho. Nesta fase também devem ser previstas
as trade-offs do projeto, ou seja, os parametros penalizados para obtencdo de outros. A fase de
projeto conceitual deve ser um processo em que as analises fluam com rapidez, para isso
muitas analises sdo feitas de forma mais grosseira. Além disso, novas ideias e problemas do
projeto aparecem nessa fase e devem ser rapidamente analisadas. A Figura 3 mostra 0
detalhamento do processo de projeto conceitual.

Nota-se na Figura 3 que, para o desenvolvimento da aeronave na fase de projeto
conceitual, Raymer (1992) realiza iteragcOes a partir do layout da aeronave e defini¢Oes
aerodindmicas, chegando na otimizacdo dimensional e de desempenho da aeronave,
finalizando com o projeto preliminar.

Essa otimizacdo dimensional na fase de projeto conceitual deve ocorrer de forma
multidisciplinar para que, ao se chegar no projeto preliminar, sejam feitos apenas pequenos
ajustes. Portanto, analises aerodindmicas, de desempenho e estabilidade sdo necessarias nesta

fase.



Figura 3 — Processo de projeto conceitual
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Requisi Ideias de —
4 . nowas —* Layowt inicial + :
2 projeto Conceitos iterativo
‘ | Aerodindmica
l Pesos H
Disponibilidade de
novas tecnologias Propulsfa |
Esbogo do
conceito
¥ L J
Primeira Otimizagdo
astimativa — dimensional e de
dimensicnal desempenho

>| Layout revisado |Q7
iterativo

F  Asrodindmica —

Rl Pasos —

=  Propulsic

Bl Custos —

Bl Estruturs —

Trens de
pouso, etc.

L

CtimizagEo dimensional

e de desempenho
refinadas

¥

Projeta preliminar

Fonte: adaptado de Raymer (1992)

2.3 AERODINAMICA

Conforme Anderson (2001), as for¢as e momentos aerodindmicos séo gerados pela

diferenca de pressdo causada pelo escoamento de um fluido gasoso por um corpo, conforme

Figura 4.

Figura 4 — Escoamento de um fluido por um corpo

Fonte: Anderson (2001)
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A forga e 0 momento resultantes desse escoamento séo apresentados na Figura 5. A
Figura 6 mostra as duas formas de decompor a resultante R: L e D, respectivamente
perpendicular e alinhada a velocidade de deslocamento, V,,; € N e A, respectivamente
perpendicular e alinhada a corda, c. As forcas L e D, além do momento M sdo o0s trés
principais parametros que devem ser consideradas nos estudos de aerodinamica. Ja as forcas

A e N s&o utilizadas para dimensionamento estrutural da asa e ndo serdo consideradas neste

trabalho.

Figura 5 — Forcas e momentos resultantes devido ao escoamento de um fluido
R

M

Fonte: Anderson (2001)

Figura 6 — Decomposicao das forcgas resultantes do escoamento de um fluido

Fonte: Anderson (2001)

A partir da definicdo das forcas resultantes, sdo calculados os coeficientes
aerodindmicos, de acordo Anderson (2001), pelas Equacbes 1 a 5, sendo S a area em planta da

superficie exposta ao escoamento do fluido.



onde:

L
CL:@
D
CDzﬁ
N
CNzﬁ
A
CA:qo.T
M
CM:qooSc

C,, é o coeficiente de sustentacdo;
Cp € o coeficiente de arrasto;

Cy é o coeficiente da forca normal,
C, é o coeficiente da forga axial;

Cy € o coeficiente de momento;
1 , . A .
qoo = 3 pV,% éapressio dinAmica devido ao escoamento;

p é adensidade do fluido;

V., € a velocidade do fluido sobre o corpo.

(01)

(02)

(03)

(04)

(05)
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As forcas e momentos aerodindmicos podem ser obtidos experimentalmente ou

numericamente. Porém, isso requer tempo e investimento e ndao é viavel quando o que se

busca é a otimizacdo desses coeficientes para se atingir um determinado objetivo. Portanto, se

fazem necessarios métodos analiticos para obtencdo desses coeficientes.

Sendo assim, para se obter os coeficientes C., Cp e Cu de forma analitica, deve-se

estudar a geometria global da superficie aerodinamica.

2.3.1 Perfis aerodindmicos

De acordo com Anderson (2001), um perfil aerodindmico é o formato da secéo

transversal de uma superficie aerodindmica, conforme Figura 7, considerando o fluxo do

escoamento do fluido de forma paralela a ele. Ou seja, considerando a velocidade do vento

relativo (V,,) na dire¢do do eixo Xx.
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Figura 7 — llustragdo de um perfil aerodindmico

L

Segio do perfil

Fonte: adaptado de Anderson (2001)

A Figura 8 mostra a nomenclatura de um perfil aerodindmico. Os pontos localizados
nas extremidades frontal e traseira sdo denominados, respectivamente, de bordo de ataque e
bordo de fuga, unidos pela corda do perfil. A linha média do arqueamento é o lugar
geométrico das posi¢cdes médias entre as superficies superior e inferior do perfil, medidas de

forma perpendicular a corda (espessura).

Figura 8 - Nomenclatura de perfis aerodindmicos

Bordo de ataque Arqueamento Linha média do
Espessura

arqueamento

da corda |
—— - Bordo
Corda ¢ !

de fuga

Fonte: adaptado de Anderson (2001)
2.3.2 Caracteristicas aerodinamicas

Segundo Roskam e Lan (1997), quando um perfil aerodindmico é colocado em
movimento, fazendo com que o ar escoe sobre ele, tem-se um efeito aerodindmico que
depende das seis variaveis a seguir:

e velocidade em relacdo ao ar;

e densidade do ar;

e viscosidade do ar;

e velocidade do som no ar;
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e tamanho caracteristico do perfil (corda);

e angulo entre a corda e a velocidade do vento relativo (chamado de angulo de
ataque do perfil).

Para simplificar essas variaveis, Roskam e Lan (1997) mostram que os coeficientes
de sustentacgdo (ci), arrasto (cq) e momento do perfil (cm) dependem dos nimeros de Mach e de

Reynolds, calculados pelas Equacbes 7 e 8, respectivamente, e do angulo de ataque («) do
perfil em relacéo ao vento relativo.

Voo

. (o7)
Va
VeocC

Re — Pu (08)

onde: V€ avelocidade relativa da aeronave;

Va é a velocidade do som;

p é adensidade do ar;

c é a corda do perfil;

Mo € a viscosidade dindmica do ar.

Anderson (2012) sugere que os coeficientes ci, c4 € cm Sejam obtidos através de
experimentos em tunel de vento para determinados M., e Re. Com a variacdo de ¢, em funcgéo
de a, obtém-se 0 angulo de estol do perfil, quando ocorre a separagdo do fluxo sobre a sua
superficie superior, conforme mostrado na Figura 9.

Outro parametro importante mostrado na Figura 9 é o coeficiente angular da curva c
X a , apresentado novamente na Equacdo 009.

_ dCl (09)

%o = da

As curvas cq € cm também podem ser obtidas experimentalmente, conforme Figura
10, que mostra os dados do perfil NACA 2412.



Figura 9 — Curva ¢ X o € 0 mecanismo de fluxo associado ao estol
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Fonte: adaptado de Anderson (2001)

Figura 10 — Curvas cd X o € cm x a do perfil NACA 2412
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Fonte: adaptado de Anderson (2001)




2.3.3 Asas finitas

As asas finitas tém sua nomenclatura mostrada na Figura 11.

Figura 11 — Nomenclatura de uma asa finita

Fluxo na parte
superior

Vista
superior

5

Vea

Fluxo na parte inferior

Cordana raiz

Area da asa, S

Cordana
ponta

|

—

I}

Envergadura, b

T

Fonte: adaptado de Anderson (2001)
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De acordo com Roskam e Lan (1997), outros dois parametros importantes sdo

obtidos a partir da geometria da asa e servirdo para as analises aerodindmicas: o alongamento

e o afilamento, determinados a partir das Equacdes 10 e 11, respectivamente.

b2
AR = —
S
c
A==t
CT

2.3.4 Caracteristicas aerodinamicas

(10)

(11)

Conforme Anderson (2012), os coeficientes de sustentacdo e de arrasto de uma asa

finita ndo séo os mesmos do perfil. 1sso ocorre devido aos vortices de pontas de asa que séo

gerados pela tendéncia das pressdes da parte inferior e superior se equalizarem, conforme é

mostrado na Figura 12.



25

Figura 12 — Origem dos vortices de ponta de asa

Vartices

Baixa pressio

Vista frontal Alia pressao

Vortices de
\E)

ponta de aza
Fonte: adaptado de Anderson (2012)

Ainda segundo Anderson (2012), os vortices de ponta de asa induzem uma
componente de velocidade na direcdo descendente da asa, chamada downwash, gerando,

assim, o arrasto induzido (Cp,i), que pode ser obtido a partir da Equacédo 12.

C LZ (12)
CD,i =
meAR

onde: Cy. é o coeficiente de sustentacdo da asa finita;

AR ¢ o0 alongamento da asa finita;

e= 7 s ¢ o fator de eficiéncia de envergadura;

o € o fator de arrasto induzido, obtido a partir da Figura 13.



26

Figura 13 — Fator de arrasto induzido

.16

012

N

Fonte: adaptado de Anderson (1999)

Segundo Anderson (1999) a inclinacdo da curva de sustentacdo também é reduzida
devido ao efeito do downwash. O coeficiente de inclinacdo da curva CL X « da asa finita, a,
pode ser determinado pela Equacdo 13, para AR > 4, e pela 14, para AR < 4. Em ambas ao € 0
coeficiente de inclinagéo da curva ¢ X a , do perfil.

fe W (13)
1+ ay/meAR

a4 = %o (14)
V1 + [ap/TAR)? + ay/TAR

2.3.5 Polar de arrasto

De acordo com Roskam e Lan (1997), para se determinar a polar de arrasto completa
de um avido, deve-se somar a contribuicdo do arrasto individual de cada componente. Neste
trabalho sera considerado o arrasto da asa e dos estabilizadores horizontal e vertical, pois séo
0s componentes de maior influéncia em uma aeronave da competicdo SAE Brasil Aerodesign,

como pode ser visto na Figura 14. Além disso, o arrasto do conjunto motor/fuselagem ja sera
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considerado como reducdo da tracdo do grupo moto propulsores, no somatorio das forgas
apresentadas na secéo 2.4.

Figura 14 — Aeronave Aerosul 2019

Fonte: Aerosul (2019)

Portanto o arrasto completo da aeronave pode ser escrito pela Equacéo 15.

CD = CDiW + CDih + CDO (15)
2
onde: Cp, = —=— ¢o arrasto induzido da asa;
lw mew ARy
s,

Cp. = — ¢ o arrasto induzido do estabilizador horizontal;
th T[ehAR h SW

Cp, € 0 arrasto parasita da aeronave completa.

O arrasto parasita das superficies sustentadoras pode ser determinado de acordo com
a Equacdo 16, apresentada por Roskam e Lan (1997).

t t\*) S 16
Cp, = Ry Ry1sCy {1 + L (E) + 100 (Z) } “5”,‘” (16)

onde: té aespessurado perfil;
c é a corda do perfil;
Swet € & area molhada da superficie sustentadora;
S é a area projetada da superficie sustentadora;

e Cs e coeficiente de atrito da superficie.
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Os coeficientes Ruf, € RLs s@0 obtidos, respectivamente, por meio das Figura 15, em
funcdo do nimero de Reynolds (Re) e de Mach (M,,) e da Figura 16, em funcdo do angulo de

diedro da asa (A) .

Figura 15 — Fator de interferéncia asa - fuselagem

I
Ry MmrL.zs A= T =~d
—
* MGD’“A'—--——--"#J{./“:" M,k 6=y
I‘ -
1.0 ——— - - —
M 4 0.6 | N __/// g n “_'_"'_"—'Mmfr!hl
..--"""f/z .
LTI || [TF - [tk obs
ﬂg '-._F.__...-l!"l
. n-u-ﬂ""""f
e t—"1"
0.8 ||
1 - 3 4 5 67891 2 1 456789 2 3 45 6789
10% 107 Re 10% -

Fonte: Roskam e Lan (1997)

Figura 16 — Fator de correcéo de asa finita

1.4
Res Mo=09 [ —
* / M. =08 __—_______...n
f/Mm‘n‘ﬁ
— / M= 0.25
1.0 f"/#ﬁrf#—_—_
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Fonte: Roskam e Lan (1997)

O coeficiente L’ depende da posi¢do da espessura maxima do perfil aerodindmico
(tmax) em relacdo a corda (c), conforme Figura 17. Sendo L’ = 1,2 para x> 0,3c e L’ = 2 para

Xt < 0,3c.
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Figura 17 — Pardmetro de localizagdo de espessura

c T

Kt

Urax

Fonte: adaptado de Roskam e Lan (1997)

O coeficiente Cr é calculado de acordo com a Equagdo 17, onde Re e M. séo,

respectivamente o nimero de Reynolds e de Mach.

C. = 0,455 (17)
T (log1oR,)%58 X (1 + 0,144 x M,,2)058

Para definicdo do arrasto parasita total da aeronave, as Equagdes 16 e 17 devem ser
aplicadas para cada superficie sustentadora, asa e estabilizadores horizontal e vertical, e

somados os coeficientes de arrasto parasita de cada uma.

2.4 DESEMPENHO

Segundo Anderson (2012), ao se projetar um avido, alguns aspectos relacionados ao
seu desempenho devem ser considerados afim de se atingir os objetivos requeridos. Ao se
considerar a classe regular da competicdo SAE Brasil Aerodesign, o principal objetivo é a
maximizacdo da carga paga da aeronave, respeitando limites de comprimento de pista para
decolagem e dimensional da aeronave. Para isso, 0 desempenho de decolagem e de subida
logo apo6s a decolagem, quando a aeronave estd em seu limite operacional, devem ser

analisados.

2.4.1 Desempenho de decolagem

O processo de decolagem de um avido, segundo Anderson (1999), ocorre conforme

apresentado na Figura 18.
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Figura 18 — Processo de decolagem de um aviéo
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Fonte: adaptado de Anderson (1999)

Segundo Anderson (1999), a velocidade de decolagem (Vi) deve ser
aproximadamente 10% maior que a de estol (Vesto), definida pela Equacéo 18.

W (18)

onde: W é o peso total da aeronave carregada;
p € a densidade do ar;

S é a area da asa;

e CLmax € 0 coeficiente de sustentagdo maximo da asa.

Portanto, é necessario determinar a distancia percorrida pela aeronave para se atingir
Vio. Pela Figura 19, a forga resultante pode ser escrita conforme Equacéo 19.

F=T-D—-R=T—-D—p(W—1L) (19)
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Figura 19 — Forgas envolvidas durante a decolagem
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Fonte: Anderson (2012)

Analisando essas forcas, observa-se que a tragdo (T), o arrasto (D) e a sustentacao (L)
variam com a V.. A Figura 20 ilustra a curva T X V. tipica de um propulsor usado em
aeronaves da competicdo Aerodesign, enquanto as Equacdes 20 e 21, apresentadas por

Anderson (2012), mostram as relacdes entre L e D e V.., respectivamente.

Figura 20 — Forga de tragdo em fungéo da velocidade
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Fonte: adaptado de Aerosul (2019)

L = 0,5pSC, V2 (20)

D= 05pS(Cy, + @ N V2 1)
= 0,505(Cp, neAR)°°
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1/b)?
onde: @ = (161/b)

= 1+(161/b)? € o coeficiente de efeito solo;

| é a altura da asa em relagédo ao solo;

b é a envergadura da asa.

A andlise do movimento da aeronave na corrida de decolagem é feita isolando-se a

aceleracdo na Segunda Lei de Newton, conforme Equacéo 22.

_T—D—pW—-1L) (22)
B W /9,807

a;

Porém, a Equacdo 22 apenas pode ser utilizada considerando que todas as forcas sao
constantes. Portanto, se faz necessaria a utilizacdo de um método numeérico iterativo em
intervalos de tempo muito pequenos, no qual a velocidade e as forcas sdo corrigidas a cada
iteracdo. Nessa condicdo, as Equacdes 23 e 24 podem ser utilizadas para se determinar Vi e S;,

conforme apresentado por Gudmundsson (2014).

N (23)
V; = Z(Vi—l +a; (6 —ti—1))
i=0

N ) (24)
s = 2 (51—1 + Vit —timg) + Eai(ti - ti—1)2>
=0

l

2.4.2 Desempenho de Subida

Apds a aeronave decolar, € importante que tenha reserva de poténcia para obter razao
de subida (R/C) necessaria para ganhar altitude e sair do efeito solo. Anderson (2012)
apresenta a Equacdo 25 para célculo de R/C.

Pdisponivel - Prequerida (25)
w

R/C =

onde:  Pgisponiver = T Vo € @ poténcia disponivel;

€ Prequeriaa = D Vo € @ poténcia requerida.

2.5 ESTABILIDADE

Ao se projetar uma aeronave, é necessario, j& na fase conceitual, levar em

consideracdo as condicdes minimas para se garantir que ela seja estavel durante o voo. A
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seguir sdo abordadas as estabilidades estaticas longitudinal e direcional. A Figura 21 mostra o

sistema de coordenadas de um avido e 0s movimentos de cabragem, rolagem e guinada.

Figura 21 — Sistema de coordenadas e movimentos de um avido
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Fonte: adaptado de Anderson (2012)

2.5.1 Estabilidade Estatica longitudinal

A Figura 22 mostra quais séo as contribui¢cdes de cada componente de um avido na

estabilidade estatica longitudinal.

Figura 22 — Contribuicdo do momento no centro de gravidade do avido

L

~“wing

Fonte: adaptado de Anderson (2012)

Segundo Anderson (2012), o coeficiente de momento sobre o centro de gravidade

pode ser calculado pela Equacdo 26, sendo que, quando Cmcg = O, a aeronave esta em

equilibrio estatico, condicdo essa chamada de trimagem.
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(26)

A Figura 23 mostra como deve ser o comportamento de uma aeronave estaticamente
estavel no sentido longitudinal. Nota-se que, com a aeronave inicialmente no ponto de
trimagem, com um aumento do angulo de ataque, «, Cwm,g poSsui valores negativos, ja com
uma diminuicdo de o, Cwm,cq possui valores positivos, fazendo com que a aeronave tenha uma
tendéncia natural de voltar para a condigdo inicial.

Portanto, a inclinagdo da reta Cwu,cg em funcdo de o deve ser negativa. Para se chegar
aos valores utilizados para plotar o grafico mostrado na Figura 23, deve-se analisar

separadamente a contribuicdo de cada componente do avido.

Figura 23 — Condicdo para estabilidade estatica longitudinal
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Fonte: adaptado de Anderson (2012)

Conforme Nelson (1989), a contribuicdo da asa para a estabilidade longitudinal
estatica pode ser calculada pelas Equacdes 27 e 28.

Xc _Xca 2
g—_) (27)

Cmo, = Cmca, t+ Cro,(

Xeg ~ Xca) (28)

Cc
onde: Cyy, € a contribuicdo da asa para o coeficiente de momento ao redor do centro de
gravidade para a = 0%
Cum,ca, € 0 coeficiente de momento ao redor do centro aerodinamico da asa para o «

de interesse;
a é o coeficiente angular da curva de sustentagdo da asa;

Cyo,, € 0 coeficiente de sustentagdo da asa para a = 0°;
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X4 € adistancia do centro de gravidade da aeronave para um ponto de referéncia;

X, € a distdncia do centro aerodindmico da asa para um ponto de referéncia;

2 (1+/1+A2

c=36r 1+

3 ) ¢ a corda média aerodinamica da asa

Ja a contribuicdo do estabilizador horizontal pode ser calculada pelas Equacgdes 29 e

30.
Cmo, = nVya(& + iy — i) (29)
de 30
CM,at = _r]VHCLat(]- - %) (30)

onde: 1 € um valor, segundo Nelson (1989) que varia de 0,8 a 1,2 dependendo da

localizacdo do estabilizador em relacdo a asa;

LntSh _
Vy = < é 0 volume de cauda da aeronave;

I+ € a disténcia entre o centro de gravidade da aeronave e o centro aerodinamico do
estabilizador horizontal;
a; € o coeficiente angular da curva C. em funcéo de « do estabilizador horizontal;

2C

Ly , 4 . ) o
g = ﬂAR" é 0 angulo de ataque induzido para uma condigdo de o = 0°
w
de ZCL
- = W ¢ a variacdo do angulo de ataque induzido em funcéo de a.
da  mARy

Além disso, deve ser considerada a contribuicdo da fuselagem, conforme Equagdes

3le32.
x=if
Cmo, = 36_5.51’(1 Z Wf (aow + if)Ax (31)
x=if
Cra; = %555 Z sz %Ax (32)
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k, — k, é o fator de correcdo da forma da fuselagem, obtido pela Figura 24, em
funcdo de I/dmax;

I/dmax € a relagdo entre o comprimento e a largura maxima da fuselagem;
6ﬂ
Ja
25;

wy € a largura media da fuselagem;

é a variacdo do angulo do fluxo local ao longo da fuselagem, obtida da Figura

ay, € 0 angulo de ataque da asa para C. = 0;
ir € 0 angulo de incidéncia da fuselagem em relagdo a linha horizontal;
Ax comprimento de cada secéo.

Figura 24 — Fator de correcdo da forma da fuselagem
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Fonte: Nelson (1989)

Figura 25 — Variacdo do angulo do fluxo local ao longo da fuselagem

4
aEu i
v
3 da s
dey
do {b)
21 JE
(a) Vs X|
\ d
i T
0 1 2
T =

Fonte: Nelson (1989)
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A partir da contribuicdo individual da asa, fuselagem e estabilizador horizontal, é

possivel se determinar os coeficientes da aeronave por meio das Equagdes 33 e 34.

Cumo = Cumo, * Cmo, + Cuo;, (33)
CM,a = CM,aW + CM,at + CM,af (34)

Outros pardmetros que devem ser considerados ao se analisar a estabilidade estatica
longitudinal de um avido sdo o ponto neutro e a margem estatica, mostrados na Figura 26. O
ponto neutro é a localizacdo da forca resultante, considerando a aeronave inteira (sustentacao
do conjunto asa, fuselagem e estabilizador horizontal) e corresponde a posicdo mais traseira
admissivel para o CG do avido, mantendo a estabilidade estatica longitudinal. Margem
estatica € a distancia entre o ponto neutro e a posicdo de referéncia do CG. Ambos 0s
parametros sdo dados como um percentual da corda média aerodinamica da asa.
(ANDERSON, 2012)

Figura 26 — Representacdo da margem estatica e ponto neutro de um avido
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ct
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Fonte: adaptado de Anderson (2012)

O ponto neutro e a margem estatica podem ser obtidos, respectivamente, pelas

Equacdes 35 e 36.

1-= (35)
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ME =-P2_"¢<9 (36)

o
p]]

2.5.2 Estabilidade Estatica direcional

Conforme Nelson (1989), uma aeronave, para ter estabilidade direcional, deve
possuir o coeficiente angular da curva de coeficiente de momento de guinada em funcéo do

angulo de derrapagem (Cnﬁ) maior do que 0, essa condi¢cdo & mostrada na Figura 27.

Figura 27 — Condigao para estabilidade direcional estatica de um aviéo

Aeronave

¢ estavel

nﬂ:“'u

Bi+)

c"ﬁ = ':I'
Aeronave
() instavel

Fonte: adaptado de Nelson (1989)

A Equacdo 37 ¢ utilizada para calcular C, g

stlf do
= —knkg Sw—b + anvCLav (1 + @)

onde: kg, é o fator de correcdo empirico para Re da fuselagem, obtido da Figura 28;

(37)
Cng

k,, é o fator de interferéncia asa-fuselagem, obtido da Figura 29;



Sgs € a area da fuselagem em projecéo lateral;

e I € o comprimento da fuselagem.

Figura 28 — Fator de correcdo empirico em funcdo de Re da fuselagem
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Fonte: adaptado de Nelson (1989)

Figura 29 — Fator de interferéncia asa-fuselagem
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Fonte: adaptado de Nelson (1989)
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2.6 OTIMIZACAO

Segundo Bhatti (2000), um problema de otimizagdo envolve a selecdo das variaveis,

a definicdo da funcéo objetivo e a identificacdo do conjunto de restricdes do problema.

2.6.1 Algoritmo genético

O método consiste em encontrar o valor minimo da funcdo objetivo requerida, neste

caso, -CP,

considerando as varidveis de entrada e as restricGes do problema. Para isso, de

acordo com Mathworks (2019), o algoritmo segue a sequéncia abaixo:

cria uma populacéo inicial aleatoriamente, dentro do intervalo definido para cada
variavel,

para cada membro da populacdo é atribuida uma pontuacéo de aptiddo, conforme
valor obtido na funcéo objetivo;

gera uma faixa de valores mais utilizados, chamados de valores de expectativa, a
partir das pontuac@es de aptiddo dos membros;

seleciona os membros, chamados pais, baseado nas expectativas;

os individuos que possuirem menor pontuacdo de aptiddo sdo escolhidos como
elite e passam para a proxima populacao;

produz filhos a partir dos pais;

substitui a populacdo atual pela nova populacdo formada pelas filhos e pelos
membros da elite. A Figura 30 mostra como sdo gerados 0s membros da nova

populacéo.

Observa-se que a nova populacdo é formada por individuos da elite da geracdo

anterior, do cruzamento entre a elite e 0os novos individuos e, ainda por mutagdes da geracédo

anterior.
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Figura 30 — Tipos da geracao de novos individuos
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Fonte: Mathworks (2019)

2.6.2 Parametrizagdo de forma pela curva de Bézier

Para parametrizacdo dos perfis aerodinamicos, Sousa (2008) sugere a utilizacdo da
curva de Bézier, que pode ser expressa pelas Equacdes 38 e 39 para as coordenadas X e,
respectivamente, sendo t um pardmetro ao longo da curva desejada, definido no intervalo de 0
al, e XieY;, as coordenadas dos pontos de controle da curva.

- L . (38)
x(t) = Z ﬁt‘(l _ iy,
i=0
- L . (39)
y(®) = ) Gt -0,
i=0

A Figura 31 mostra como a curva de Bézier é tracada a partir do poligono de
controle. Observa-se que 0s Unicos pontos que obrigatoriamente fazem parte da curva sdo 0s
pontos (Xo,Yo) = (X(0), y(0)) e (Xn, Yn) = (x(1), y(1)), sendo n=3 neste exemplo. Portanto
sempre ha n+1 pontos para as coordenadas de controle X e Yi. Observa-se ainda que, a partir
do poligono de controle definido pelas coordenadas Xi e Yi, com n+1 pontos, a curva de

Bézier gerada é um polinémio de grau n em fungdo do parametro t, que variade O a 1.
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Figura 31 — Representacdo de uma curva de Bézier
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Fonte: Sousa (2008)

2.7 TRABALHOS CORRELATOS

Simon (2017) estudou técnicas de otimizacdo com o propdsito de desenvolver uma
estrutura trelicada da asa de uma aeronave da competicdo SAE Brasil Aerodesign. Em seu
trabalho foram desenvolvidos os métodos metaheuristicos de otimizacdo de enxame de
particulas e o operador de busca caotica, sendo que em ambos ele aplicou fungdes de
penalidade para transformar um problema de otimizagdo restritivo em um problema
semelhante sem restri¢oes.

Thomes, Santos e Santos (2018) desenvolveram um método de otimizacdo de perfis
aerodinamicos por algoritmo genético, sendo a fun¢éo objetivo a maximizacdo de Cimax para o
perfil da asa e a minimizacao de ao para o perfil do estabilizador horizontal. Com a aplicacéo
desse método, os autores chegaram a perfis com resultados satisfatérios, comparados aos ja
existentes na industria aeronautica.

Ainda sobre desenvolvimento de perfis aerodinamicos, Sousa (2008) utilizou a curva
de Bézier como forma de parametrizacdo por meio de pontos de controle. Ele utilizou o
cédigo XFoil como solver para obtencdo dos coeficientes aerodindmicos, desativando sub-
rotinas desnecessarias para seu objetivo para reduzir o tempo de processamento.

Lépez et al. (2013) desenvolveram um método de otimizacdo de perfis
aerodinamicos usando algoritmo genético, objetivando a maximizacdo da eficiéncia
aerodinamica e a minimizacdo do arrasto de uma aeronave. Utilizaram a curva de Bézier
como parametrizacdo de controle e o solver Fluent para analise em CFD de cada modelo
gerado. Os autores ressaltam ainda a importancia da definicdo correta dos pardmetros
utilizados para solucdo do algoritmo genético (tamanho da populacéo e taxas de mutacdo e de

cruzamentos).



43

Jé& Jahangirian et al. (2011) desenvolveram técnicas para tornar mais eficiente a busca
pelos valores que otimizem os perfis aerodindmicos por algoritmos genéticos em termos de
tempo de processamento computacional, utilizando a distribuicdo normal dos resultados
obtidos de cada geracdo anterior. Com isso 0s autores reduziram em até 60% o tempo de
processamento.

Miyadaira et al. (2018) desenvolveram um método de otimizacdo multidisciplinar,
considerando geometria, aerodinamica, desempenho, estabilidade e estruturas da aeronave.
Neste trabalho as variaveis de otimizacdo definidas foram as caracteristicas geométricas da
asa para perfis aerodinamicos previamente definidos e sua altura em relacéo ao solo, pois uma
das restricdes do projeto era que a aeronave deveria caber dentro de um hangar conico
estipulado pela 192 Competicdo SAE Brasil Aerodesign. J& a funcdo objetivo foi a pontuagédo
final de voo na competicédo, considerando a carga paga e 0 peso vazio da aeronave. O método
de otimizacdo aplicado neste caso foi a evolugéo diferencial acelerada, que se assemelha ao
algoritmo genético.

Holst (2005) explica que o algoritmo genético se assemelha a teoria da evolucéo para
gerar uma configuracdo otimizada da forma aerodinamica de uma aeronave, na qual as que
possuirem maiores valores de aptiddo, sdo as que passaram seus genes para as geragdes
seguintes. O autor trabalha com func¢des multi-objetivos aplicados ao desenvolvimento de
formas aerodindmicas otimizadas e mostra como lidar em casos desses objetivos serem
considerados conflitantes como, por exemplo, minimizar arrasto e maximizar volume de uma
fuselagem que deve ser otimizada, utilizando a fronteira de Pareto, que € a curva com as
melhores solugdes para cada objetivo.

Nascimento (2015) detalha como o algoritmo genético funciona, de forma
semelhante a teoria da evolucéo, proposta por Charles Darwin em 1858. O autor utilizou esse
método para desenvolver uma configuracdo otimizada de uma aeronave, envolvendo as
disciplinas de Aerodinamica, Peso e Balanceamento, Desempenho, Mecénica de Voo e
Analise Financeira. Para isso demonstrou como a industria aeronautica faz uso da otimizagéo
multidisciplinar (MDO) para desenvolver aeronaves que atendam a expectativa do projeto.
Nesse trabalho foram comparados os resultados obtidos de uma otimizagdo monoobjetivo, na
qual buscou-se maximizar o ganho financeiro, com uma multiobjetivos, minimizando também
0 tempo de voo em uma distancia pré-determinada. O autor concluiu que, a partir dos valores
obtidos da fronteira de Pareto, a reducdo de tempo de viajem foi insignificante em relagdo ao

ganho financeiro obtido da otimiza¢do monobjetivo.
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3 METODO

Atualmente a equipe Aerosul, que representa a Universidade de Caxias do Sul na
competicdlo SAE Brasil Aerodesign desenvolve perfis aerodindmicos, buscando a
maximizacdo do coeficiente de sustentacdo maximo e do coeficiente angular da curva de
coeficiente de sustentagdo em fungdo do angulo de ataque, respectivamente para a asa e
estabilizadores. Porém, o aumento do coeficiente de sustentacdo méximo da asa implica em
uma tendéncia de aumento do coeficiente angular da curva de sustentacdo da asa, fazendo
com que haja a necessidade de aumento da area do estabilizador horizontal para manter uma
aeronave longitudinalmente e estaticamente estavel. Além disso, o método atual ndo leva em
consideracdo a espessura dos perfis desenvolvidos, 0 que pode gerar 0 aumento do arrasto
parasita. Ou seja, a maximizacao desses parametros podem ndo necessariamente maximizar
CP.

Ainda no contexto atual, apds o desenvolvimento dos perfis, é gerada a configuracdo
ideal da aeronave com um algoritmo que testa todas as possibilidades de configuracdo, o que
torna o processo lento e inviabiliza o desenvolvimento simultaneo dos perfis aerodinamicos.

Este trabalho se propde a desenvolver um método de otimizacdo multidisciplinar que
envolva simultaneamente a configuracdo aerodindmica da aeronave e os perfis da asa e dos
estabilizadores.

As etapas de trabalho para chegar ao objetivo séo apresentadas na Figura 32.

Conhecidas as constantes da aeronave, algumas ja impostas por SAE Brasil (2019),
como comprimento de pista para decolagem e dimensional da aeronave, e outras de acordo
com dados experimentais, como a for¢a de tracdo do grupo moto-propulsor e o coeficiente de
atrito de rolamento.

O método de otimizagdo aplicado € o algoritmo genético, por estar disponivel como
funcdo do software Matlab e ser amplamente utilizado para solugdo de problemas de
otimizacdo ndo lineares e restritivos, que varia os parametros de entrada para buscar a
maximizacdo ou minimizagdo de uma funcéo objetivo, atendendo as restricdes do problema.

Em seguida foi desenvolvido um método numérico para gerar o perfil aerodinamico
a partir dos pontos de controle da curva de Bézier, utilizando o software Matlab que também
possui codigo XFoil, utilizado como solver para obtencdo dos dados aerodinamicos dos perfis

gerados.



Figura 32 — Fluxograma de atividades
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O modelamento matematico para obten¢do da carga paga a partir dos parametros de

entrada foi desenvolvido de acordo com as equagdes apresentadas no capitulo 2. O peso vazio

da aeronave foi estimado em fungdo das razbes de massa pela envergadura para asa e

estabilizadores; e massa da fuselagem e demais componentes da aeronave, de acordo com

dados experimentais das aeronaves construidas em 2018 e 2019 pela equipe Aerosul.

As restrigdes de projeto sdo mostradas a seguir:

¢ limite dimensional de 3,7 m para a soma da envergadura e do comprimento total

da aeronave, de acordo com SAE Brasil (2019);

e comprimento de pista maximo para decolagem de 50 m, de acordo com SAE

Brasil (2019);

e reserva de poténcia logo apds a decolagem para obter razdo de subida;
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e margem estatica de 16,5% para uma condicao de estabilidade estética longitudinal
similar a obtida pela equipe no ano de 2019, conforme Aerosul (2019);
e coeficiente angular positivo para a curva de momento de guinada em funcdo do

angulo de derrapagem.

J& as variaveis de otimizacdo sdo os formatos dos perfis aerodindmicos, o
alongamento, o afilamento, a envergadura e o angulo de incidéncia da asa, que possuem as
seguintes trade offs:

e 0 formato do perfil aerodindmico da asa influencia diretamente a velocidade de

estol da aeronave e a area do estabilizador horizontal;

o 0o formato do perfil aerodindmico dos estabilizadores influencia na sua area;

e 0 aumento de AR faz com que o coeficiente de sustentacdo da asa aumente e 0
arrasto induzido diminua, porém, devido a limitacdo da envergadura, a area da asa
diminui;

e 0 afilamento ideal para reducéo do fator de arrasto induzido é em torno de 0,3, de
acordo com a Figura 13, porém, ao aumentar o afilamento, obtém-se maior area
da asa;

e (uanto maior for a envergadura da asa, maior serdo o alongamento e a area, mas a
limitacdo dimensional imposta pelo regulamento faz com que aumente a area dos
estabilizadores;

e (uanto maior o coeficiente de sustentacdo para a decolagem, menor sera a forca
de atrito de rolamento, devido ao aumento da sustentacdo da asa, porém maior
também sera a forca de arrasto.

Nota-se que algumas dessas varidveis resultam em variacdes das areas da asa e dos
estabilizadores, implicando em alteracfes na polar de arrasto e na velocidade de estol da
aeronave. Ja a reducgdo das forgas de arrasto e de atrito causam a redugdo do comprimento de
pista para decolagem, permitindo o aumento da carga paga (CP) para o limite definido. Além
disso, o peso total da aeronave é a soma do peso vazio PV e da CP.

De acordo com Bhatti (2000), pode-se representar esse problema de otimizagéo pela
funcdo mostrada na Figura 33. Trata-se de um problema do tipo ndo linear, pois as restricoes

do problema sdo fungdes néo lineares.



Figura 33 — Funcéo do problema de otimizacéo
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maximizar coeficiente de sustentagio maxime do perfil da asa - S (Ko T
minimizar coeficiente angular da curva ¢; vr o do perfil da asza - age (X T
minimizar espessura do perfil da asa - & (X, Tie)

maximizar coeficiente angular da curva ¢; vs e do perfil dos estabilizadores- ap (X, i)
minimizar espessura do perfil dos estabilizadores - & (X T3

maximizar coeficiente de sustentagio maximo da asa — Crma (S, AR, A)
minimizar velocidade de estol — Vg (Crmg, AR, L 5)

minimizar area dos estabilizadores - 5y (apy, age. AR, 4, 5)

minimizar arrasto — I (fy, & AR, A4 5, 5)

minimizar atrito de rolamento — R (4R, A, &, Crp)

minimizar comprimento de pista para decolar — 5 (Fap, D, 7)

minimizar peso vazio — PV (5, 5)

maximizar MTOW ()

maximizar CF (MTOW, PT)
i Dimensional maximo da aeronave — Dim(b) = 3,7 m

Comprimento maximo para decolagem — 5,,(X,, ¥, AR 4, b,CL,,) < 50 m
Razao de subida apds a decolagem — R/C (X, YV, AR A, b, CL,,) = 0m/s

Margem estatica — ME (X, Y, AR A b, CL;,) = 0,165

sendo 4 0 = Pontos de controle da curva de Bézier — X; =1
0 = Pontos de controle da curva de Bézier — ¥, =1
1 = Alongamento da asa — AR < 10
0,1 =< Afilamentodaasa — A=< 1
0 = Envergaduradaasa — b =37m
Cipn = Coeficiente de sustentacdo da asa nadecolagem — O =

\

Coeficiente angular da curva de coeficiente de momento de guinada — ¢, F{X oY AR A D CL,) =0

Fonte: O autor (2019)
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Ap06s 54 geragOes, com tamanho de populacdo de 10 membros por geracdo e as

ultimas 25 geragfes com o mesmo valor maximo de CP obtido, o programa foi finalizado.

Observa-se na Figura 34 que o melhor valor encontrado de carga paga é de 11,74 kg.

Figura 34 — Valor médio e minimo de aptiddo por geracdo
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Fonte: O autor (2019)

Os resultados obtidos da configuragcdo aerodinamica da aeronave estdo apresentados

na Tabela 1, que compara com a aeronave desenvolvida pela equipe no ano de 2019. Nota-se

um aumento de 0,72 kg de carga paga. Os principais fatores para se obter esse ganho de CP

foram:

0 aumento do Cimax;
reducao do ao;
reducdo de ti/c;

reducdo de Sh.
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Tabela 1 - Comparacao da aeronave gerada com a de 2019

Variavel Aeronave Aeronave
gerada 2019
b [m] 2,43 2,58
Cuio [-] 0,67 0,60
AR [-] 6 7
2] 0,5 0,8
Cimax [-] 2,49 2,35
ClLmax 1,93 1,84
ao [rad™] 5,44 6,54
tw/C [%0] 16,9 14,8
aot [rad™] 6,21 7,68
t/'c [%0] 17,9 24,0
S [m?3 0,984 0,951
Sh [m?] 0,268 0,284
Sv[m?3] 0,077 0,079
Iht [M] -0,76 -0,636
PV [kg] 3,30 3,31
CP [kg] 11,74 11,02

Fonte: O autor (2019)

4.1 ANALISE DOS PERFIS AERODINAMICOS GERADOS

Observa-se que, com 0 método desenvolvido, obteve-se um perfil aerodinamico da
asa com valor de cimax maior do que o valor de referéncia da aeronave de 2019, que utilizava
como funcéo objetivo a maximizagdo desse parametro. Ou seja, 0 método buscou um valor
maior de Cimax, reduzindo o valor de ao. Porém, durante a execugdo do programa, foi
observada a geracdo de um perfil aerodinamico da asa com valor de Cimax = 2.51 e ag = 6.55,
causando a reducdo de Vesto, mas também o aumento de Sy, Sy e, consequentemente, aumento
do arrasto parasita e PV, resultando em CP =10,66 kg e sendo descartada nas geracOes
seguintes. Fica claro que a maximizagdo apenas de Cimax Nd0 necessariamente maximiza CP.

Para facilitar o processo, foram definidos valores fixos no eixo x e controlados pelo
algoritmo os valores no eixo y. Sendo 3 pontos na curva superior e 2 pontos na curva inferior

para a asa. Para os estabilizadores foram 3 pontos na curva superior, sendo utilizados os
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mesmos pontos com sinal negativo para a curva inferior, gerando assim, perfis simétricos.
Além desses, observa-se nas Figuras 35 e 36 os pontos (0;0), (0;0,1), (0;-0,1) para facilitar a
geracdo dos bordos de ataque e (1,0) para fechar o bordo de fuga. As Figuras 35 e 36 mostram
os formatos dos perfis aerodindmicos da asa e estabilizadores, respectivamente, gerados pelos

pontos de controle da curva de Beézier.

Figura 35 — Perfil aerodindmico da asa
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Fonte: O autor (2019)

Figura 36 — Perfil aerodinamico dos estabilizadores
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Fonte: O autor (2019)

A Figura 37 mostra a curva de ¢ do perfil da asa em funcdo de «. Nota-se que,
apesar de se considerar ap constante para calculos de estabilidade, esse valor varia com a
variagdo de a. Assim, inicialmente foi considerado o maior valor de ao ao longo da curva, em

um intervalo de 15°. Mesmo critério adotado para a aeronave 2019.
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Figura 37 — Curva ¢ vs o da asa
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Fonte: O autor (2019)

Porém, ao se analisar as curvas de cq, Ci/Cq € Cm, Mostradas na Figura 38, nota-se que
o perfil gerado para a asa apenas possui comportamento linear na faixa compreendida entre 1
< ¢ < 1,63. Apds essa faixa hd um aumento arrasto e reducdo de eficiéncia aerodinamica
(ci/cq). Portanto, a faixa que deve ser considerada para definicdo de ao € a reta imediatamente

anterior ao ponto de ci/Cq max. ESSe mesmo comportamento pode ser observado no perfil dos
estabilizadores, conforme mostra a Figura 39.

Figura 38 — Curvas do perfil da asa
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Fonte: O autor (2019)



Figura 39 — Curvas do perfil dos estabilizadores
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Fazendo o0 ajuste de ao para os perfis da asa e do estabilizador da aeronave

desenvolvida e da 2019, obteve-se os valores apresentados na Tabela 2.

Tabela 2 - Resultados obtidos ap6s correcdo do ap para os perfis gerados inicialmente

Variavel Aeronave gerada Aeronave
2019
ao [rad™] 7,95 9,7
aot [rad™] 6,38 3,7
Crmax [-] 1,75 1,61
Sh [m?] 0,433 0,895
Sv[m?3] 0,076 0,106
PV [kg] 3,46 3,98
CP [kg] 10,76 10,25

Fonte: O autor (2019)

Nota-se na Tabela 2 que, fazendo a correcéo do ao para garantir que a aeronave opere

na regido linear da curva ¢ vs «, ha uma reducéo significativa de CP. Mesmo assim obteve-se

um aumento de 500 g em relacédo a aeronave de 2019.
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Apo6s a correcdo dos pontos de referéncia de aog, se fez necessaria uma nova
otimizacdo da forma aerodindmica da aeronave. Apo6s 20 geragdes, obteve-se os perfis

mostrados nas figuras 40 e 41 e as curvas mostradas nas figuras 42 e 43.
Observa-se que o algoritmo buscou um perfil aerodinamico para a asa com maior
faixa de c| na regido linear (aproximadamente 7°), ou seja, antes do aumento de cq. Para 0s

estabilizadores, ndo houve diferenca significativa, por j& existir o comportamento linear na

faixa analisada.

Figura 40 — Perfil aerodindmico da asa ap6s correcdo dos pontos de referéncia de ag
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Fonte: O autor (2019)

Figura 41 — Perfil aerodinamico dos estabilizadores ap0s correcdo dos pontos de referéncia de
do
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Fonte: O autor (2019)
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Figura 42 — Curvas do perfil da asa ap6s correcdo dos pontos de referéncia de ag
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Figura 43 — Curvas do perfil dos estabilizadores
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Fonte: O autor (2019)

Com os novos perfis gerados pelo método foram obtidos os valores mostrados na

Tabela 3. Observa-se que foi obtida CP de 12,29 kg, 20% maior do que a da aeronave 2019.
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Tabela 3 - Dados da aeronave gerada com 0s novos perfis

Variavel Aeronave gerada Aeronave 2019
Cimax [-] 2,46 2,35
Crmax [-] 2,02 1,61
ao [rad?] 4,60 9,7
tw/C [%] 12,1 14,8

aot [rad?] 5,7 3,7
ti/c [%)] 15,5 24,0

S[m?] 1,003 0,951
Sh [m?] 0.278 0,895
Sv[m?] 0,100 0,106
Ine [m] -0,563 -0,636
PV [kg] 3,37 3,98
CP [kg] 12,29 10,25

Fonte: O autor (2019)

4.2 ANALISE DA CONFIGURACAO AERODINAMICA

A Tabela 4 mostra as variaveis que geraram a aeronave otimizada pelo método de

otimizacdo desenvolvido.

Tabela 4 - Variaveis otimizadas

b 2,6483
Cuo | 0,7285
AR 6,8389

y) 0,8216
Yiw | 0,1652
Yow 0,2432
Yaw 0,2361
Yaw 0,195
Ysw | 0,1847
Yit | 0,0722
Yat 0,083
Y3t | 0,0766

Fonte: O autor (2019)
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As variaveis b, CLio, AR e A, ou seja, as que ndo definem o formato dos perfis
aerodindmicos, foram verificadas quanto & presenca de 6timos locais e globais. Para isso,
foram geradas aeronaves para toda a faixa analisada de cada varidvel, utilizando os perfis
gerados pelo método de otimizacdo desenvolvido. As Figuras 44 a 47 mostram como a carga
paga (CP) varia em funcao de cada variavel.

Observa-se que, para a definicdo da envergadura (b), ha a presenca de um ponto
6timo local em b = 2 m, porém o método foi eficaz em buscar o 6timo global para

envergaduras maiores. Para as demais variaveis de controle ndo observou-se 6timos locais.

Figura 44 — CP em funcdo de b para CLio = 0,7, AR=7e 1=0,8
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Fonte: O autor (2019)

Figura 45 — CP em funcéo de Crio parab = 2,65, AR=7e 1=0,8
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Fonte: O autor (2019)



Figura 46 — CP em funcdo de AR parab =2,65, C10=0,7e 1=0,8
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Figura 46 — CP em funcdo de A parab =2,65, CLio=0,7e AR=7
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Fonte: O autor (2019)

A Figura 47 mostra que o resultado obtido de maior CP foi atingido apds 18

geracOes. Os parametros utilizados no algoritmo genético foram:

convergéncia adotado);

contagem da elite: 6 membros;

tamanho da populagéo: 30 membros;

fracdo de cruzamento da populacédo: 80% (30-6);

tolerancia para o valor de aptiddo do melhor individuo: 107,

nimero maximo de geragdes sem alteragdo do melhor individuo: 30 (critério de



Figura 47 — Valor médio e minimo de aptidao por geracéo da aeronave final
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Fonte: O autor (2019)

A Figura 48 ilustra a configuracdo global das superficies aerodindmicas da aeronave

otimizada.

Figura 48 — Aeronave desenvolvida pelo método de otimizacéo
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Fonte: O autor (2019)
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5 CONCLUSAO

Com o estudo da bibliografia classica da engenharia aeronautica, foram
compreendidos os efeitos e parametros envolvidos na aerodinamica, desempenho e
estabilidades longitudinal e direcional estaticas de aeronaves para o desenvolvimento das
rotinas numeéricas aplicaveis na definicdo da capacidade de carga paga da aeronave.

Verificou-se que o desempenho de decolagem da aeronave, dentro do limite de pista
estipulado, é o principal fator para definicdo da carga paga, pois deve haver reserva de
poténcia nessa etapa. Porém essa analise depende da definicdo da area dos estabilizadores,
determinada de acordo com as restri¢cOes de estabilidade longitudinal e direcional. Verificou-
se que os coeficientes angulares dos perfis influenciam diretamente as areas dos
estabilizadores e, consequentemente, a carga paga. Portanto, a correta escolha dos pontos de
referéncia da curva de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque esta relacionada
diretamente com o resultado final da configuragéo da aeronave.

Além disso, conclui-se que a otimizacdo do perfil aerodindmico pelo método
desenvolvido, utilizando uma fun¢do multiobjectivos, demonstrou-se eficaz, ficando claro que
a maximizacdo de um Unico objetivo pode ndo gerar o melhor resultado final.

Também foi compreendido como as variaveis de projeto contempladas na otimizacao
afetam o resultado final de carga paga. A partir dessa compressdo, foi possivel desenvolver
rotinas numéricas que unem todas os objetivos de cada variavel em um Unico objetivo,
maximizar a carga paga, que € o resultado final de interesse.

Foi possivel perceber como as aeronaves de melhores valores de aptidao, ou seja, que
geram maior valor de carga paga, cruzam-se entre Si e Com novas aeronaves com mutacoes
genéticas aleatdrias. Esses cruzamentos geram uma nova populacdo, aumentando o valor de
aptiddo a cada geragdo, processo similar & Teoria da Evolucéo.

Com isso o0 objetivo geral do trabalho foi alcangado. Para um melhor aproveitamento
do método de otimizacdo, sugere-se:

e desenvolver rotina numérica para definicdo do peso vazio a partir da forma
geométrica, envolvendo as disciplinas de cargas e estruturas, e analise dos efeitos
aeroelésticos;

e avaliar restrigdes construtivas que podem ser adicionadas ao método, como o
angulo do bordo de fuga do perfil da asa;

¢ avaliar os efeitos do consumo de combustivel na carga paga;
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analisar restri¢cdes relacionadas a posicao do trem de pouso traseiro para garantir a
rotacdo da aeronave na pista durante a decolagem;

testar os perfis aerodindmicos propostos em tunel de vento para validar o
comportamento das curvas geradas pelo solver;

incluir otimizagéo da forma aerodinamica da fuselagem no algoritmo;

otimizar o algoritmo genético para a aplicagdo, definindo melhor o tamanho da
populacdo por geracdo e a quantidade maxima de geracGes para concluir o
processo;

explorar outros métodos de otimizacéo;

avaliar a possibilidade de desenvolvimento de configuracGes alternativas de
aeronaves, como por exemplo: asas voadoras; diferentes configuragbes da

empenagem; biplanos.
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APENDICE A - ALGORITMO GENETICO

% Rodar GA

% https://www.mathworks.com/help/gads/examples/genetic-algorithm-
options.html

clear all

clc

Airfoil= Airfoil;

tic

opts.PopulationSize = 30; % Definir tamanho da populacédo
options = optimoptions('ga', 'PlotFcn', ...

{@gaplotbestf,@gaplotbestindiv, @gaplotexpectation, @gaplotstopping}) ;
X: sao as variaveis oOtimas
fval: é o valor o6timo
exitflag: motivo de parada
output:
[x,fval,exitflag,output] =
ga(@rastriginSan,2/ []I []I []I []I []I []I []loptions)

oC o0 o o

o\

% Limites inferiores:

1b=[2.4 0.6 4 0.1 0.1813*0.8 0.2484*0.8 0.2589*0.8
0.2048*0.8 0.2094*0.8 0.0765*0.8 0.0948*0.8 0.0841*0.8];

% Limites superiores:

ub=[2.85 1 10 1 0.1813*1.05 0.2484*1.05 0.2589*1.05
0.2048*1.1 0.2094*1.1 0.0765*1.1 0.0948*1.1 0.0841*1.11;
num_variaveis = length (ub);

[x,fval,exitflag] =
ga (@AA gerar configuracao da_ aeronave,num variaveis, [],[],[],[],1b,ub, [],0p
tions);
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APENDICE B - FUNCAO PARA GERAR AERONAVE

function [CP] = AA gerar configuracao_da_ aeronave (X)
X

b=round (x(1,1),2);
CLlo=round(x(1,2),2);
AR=round(x(1,3));
afil=round(x(1,4),1);
perfil asa= round( (1,
perfil estab=round([x
no programa
penalidade=10; % Valor para CP penalizado

5:9),4);
(1,10:12) 1 1 1,4); % pontos 1 e 1 ndo sé&do utilizados

o\°
o\

% Entradas

o)

% Restricdes geométricas

b reta perc =0.380000000000000;
comp_ total=3.700000000000000;
dist motor=0.2;

CG _CA=0.020000000000000;
ch=0.2;

alt=0.2;

% Densidade do ar
rho=1.108368411768340;

% Comprimento de pista méximo para decolagem
slomax=50;

%$Dados do grupo moto propulsor
TA=-0.024600000000000;
TB=-0.380300000000000;
TC=43.137000000000000;

%$Coeficiente de atrito
Mi=0.026;

% Dados da fuselagem
kn=0.0005;

krl=1;

zw=0.019; % Aeronave 2019
d=0.134;

% Restricdes aerodindmicas

tab=[NaN 4 5 6 7 8 9 10;0 0.08 0.09 0.1 0.115 0.13 0.145 0.16;0.1 0.025
0.03 0.035 0.0425 0.05 0.0575 0.065;0.2 0.005 0.0075 0.01 0.015 0.02 0.0225
0.025;0.3 0.001 0.003 0.005 0.0075 0.01 0.0125 0.015;0.4 0.001
0.00300000000000000 0.005 0.0075 0.01 0.0125 0.015;0.5 0.005 0.0075 0.01
0.0125 0.015 0.0175 0.02;0.6 0.01 0.015 0.02 0.0225 0.025 0.0275 0.03;0.7
0.015 0.0225 0.03 0.035 0.04 0.0425 0.045;0.8 0.022 0.031 0.04 0.0475 0.055
0.06 0.065;0.9 0.03 0.04 0.05 0.0625 0.075 0.0825 0.09;1 0.04 0.0525 0.065
0.0825 0.1 0.11 0.1271;

alpha=[0 15:1:17];

Re w=[300000:200000:5000007] ;

Re t=[150000:150000:3000007;



%% Perfil da asa

syms t
res=100;

$Gerar nuvem de pontos para o intradorso e extradorso
[nxsup,nzsup,nxinf,nzinf]=Gerar Foil (perfil asa);

$Gerar as equacgdes do perfil
[Psup] = Gerar Curva de Bezier (nxsup,nzsup);
[Pinf] = Gerar Curva de Bezier (nxinf,nzinf);

$Gerar perfil
P Asa= Airfoil;

P Asa.UpperX = round(eval (wrev (subs(Psup(l),t,0: 1/res:1)))"',4);
P Asa.UpperY = round(eval (wrev (subs(Psup(2),t,0: 1/res:1)))"',4);
P Asa.LowerX = round(eval (subs(Pinf(l),t,0:1/res:1))"',4);

P Asa.LowerY = round(eval (subs(Pinf(2),t,0:1/res:1))"',4);

P Asa.Name = 'Perfil da asa'

curva perfil=0;
for k=round(length(P_Asa.UpperY)/2):length(P_Asa.UpperY)—l
if P Asa.UpperY (k) < P_Asa.LowerY (k)
curva_perfil=1;
end
end
if curva perfil ==
penalidade=penalidade-1;
else
alpha analise=-6:1:15;
Run Xfoil (P_Asa, 350000, alpha analise);
existe=exist ('Polar.txt');
if existe ==
polar=importdata('Polar.txt',' ',12);
classe=class (polar);
tamanho classe=length(classe);
if tamanho classe==
penalidade=penalidade-1;
else
clear 'cl'
cl(:,1l)=polar.data(:,2);
clear('alpha ')
alpha (:,1)=polar.data(:,1);
cd(:,1l)=polar.data(:,3);
cm(:,1l)=polar.data(:,5);
cl cd=cl(:,1)./cd(:,1);
if length(alpha analise)*0.8 > length(alpha )
penalidade=penalidade-1;
end
cl min=min(cl);
cl max=max(cl)
cl cd max=0;
for j=3:1:length(cl)
if cl cd(j)>cl cd max
cl cd max=cl cd(J);
cl estrela=cl(Jj);
a_0=((cl(j) - cl(3-(3(1)-1)))/(alpha_(j) - alpha (-
(3(1)-1))))*180/pi;
end
end
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if exist('a 0")==1

a0
ifal0>8 1] a0<1]] clmax < 2
penalidade=penalidade-1;
end
else
penalidade=penalidade-1;
end
twew=0;

for i=l:1:length(P_Asa.UpperY)
twcw (i)=P_ Asa.UpperY (i)-P Asa.LowerY (i);
if twcw<twcw (1)
twew=twcw_ (i) ;
end
end
twcw

alpha estol=16;
x1 4=0.040256779457643;

figure (10)

subplot (2,2,1)

plot (alpha ,cl,'-")
xlabel ('alpha [°]")
ylabel ('cl [-]")

subplot (2,2,2)
plot(cl,cl cd,'-")
xlabel ('cl [-]1")
ylabel ('cl/cd [-]")

subplot (2, 2, 3)

plot (alpha ,cm, '-")
xlabel ('alpha [°]")
ylabel('cm [-]")

subplot (2,2,4)

plot(cl,cd,'-")

xlabel ('cl [-1")
ylabel ('cd [-1")
figure (9)

plot (P_Asa.UpperX,P Asa.UpperY,'-',P Asa.LowerX,P Asa.LowerY,'-
", [1 .75 .4 .2 0 0], [0 perfil asa(l) perfil asa(2) perfil asa(3) .1
0],'o", [0 0 0.2 .7 1],[0 -.1 perfil asa(4) perfil asa(5) 0],'o")

end
else
penalidade=penalidade-1;
end
end

%% Perfil dos estabilizadores

syms t
res=100;

%$Gerar nuvem de pontos para o intradorso e extradorso



[nxsup,

%Gerar
[Psup]
[Pinf]

$Gerar
P Estab

P Estab.
P Estab.
P Estab.
P Estab.
P Estab.

alpha a
Run Xfo

existe

if exis
pol
cla

nzsup, nxinf,nzinf]=Gerar Foil (perfil estab);

as equacdes do perfil
= Gerar Curva de Bezier (nxsup,nzsup);
= Gerar Curva de Bezier (nxinf,nzinf);

perfil

= Airfoil;

UpperX = round(eval (wrev (subs (Psup(1l),t,0:1/res:1)))"',4);
UpperY = round(eval (wrev (subs (Psup(2),t,0:1/res:1)))"',4);

LowerX = P _Estab.UpperX;
LowerY -P Estab.UpperY;
Name 'Perfil dos estabilizadores';

nalise t=-15:1:15;

i1 (P_Estab,200000,alpha analise t);
t=exist ('Polar.txt');

te t ==

ar t=importdata('Polar.txt',' ',12);
sse t=class (polar_t);

tamanho classe t=length(classe t);

if

els

(3(1)-1

tamanho classe t==
penalidade=penalidade-1;
e
clear 'clt'
clt(:,1)=polar t.data(:,2);
clear('alpha t')
alpha t(:,1l)=polar t.data(:,1);
cdt (:,1)=polar t.data(:,3);
cmt (:,1)=polar t.data(:,5);
clt cdt=clt(:,1)./cdt(:,1)
if length(alpha analise t)*0.8 > length(alpha t)
penalidade=penalidade-1;
end
clt cdt max=0;
for j=3:1:1length(clt)
if clt cdt(j)>clt cdt max
clt cdt max=clt cdt(Jj);
clt estrela=clt (j);

’

a_ 0 _t=((clt(j) - clt(j-(3(1)-1)))/(alpha_t(3j) - alpha_t(j-
))))*180/pi;
end
end
if exist('a 0 t')==1
a 0 t
ifal0Ot>9 ] a0t<l1
penalidade=penalidade-1;
end
else
penalidade=penalidade-1;
end
thct=0;

for i=1:1:1length(P_Estab.UpperY)
thct (i)=P_Estab.UpperY (i)-P_Estab.LowerY(i);
if thct<thct (1)
thct=thct (i),
end
end
thct
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figure (11)

subplot (2,2,1)

plot (alpha t,clt,'-")
xlabel ('alpha [°]")
ylabel('cl [-]")

subplot (2,2,2)
plot(clt,clt cdt,'-")
xlabel('cl [-]")
ylabel ('cl/cd [-1")

subplot (2,2, 3)
plot (alpha t,cmt,
xlabel ('alpha [°]")
ylabel ('cm [-]")

~

subplot (2,2, 4)
plot (clt,cdt, '-")

xlabel('cl [-]1")
ylabel ('cd [-]1")
figure (12)

plot (P_Estab.UpperX,P Estab.UpperY, '-
',P _Estab.LowerX,P Estab.LowerY,'-",[1 .75 .4 .2 0 0],[0 perfil estab (1)
perfil estab(2) perfil estab(3) .1 0],'o',[1 .75 .4 .2 0 0],-[0
perfil estab(l) perfil estab(2) perfil estab(3) .1 0],'o")

end
else
penalidade=penalidade-1;
end
if penalidade == 10
%% Asa

)

% Coeficientes aerodindmicos da asa

delta=Fator de arrasto induzido (AR,afil, tab);

K=Coeficiente de proporcionalidade de arrasto_induzido( AR,delta );
e=(1/(l+delta));

a =a 0/(1+(a_0/(pi*e*AR)));

a al=a /a 0;

CL max=cl max*a aO0;

CL=cl*a_a0;

% Geometria da asa
cr=(b/AR)/ (b_reta perc +(((1-b _reta perc )*(l+afil))/2));
S=(b."2) /AR;
c _media=b_ reta perc *cr+ (l-
b reta perc )*(2*cr/3)* ((l+afil+afil”2)/(1+afil));

%% Estabilizador horizontal
% Gemoetria do EH
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lht=-(comp total-b-dist motor-cr* (0.25+x1 4)-CG CA-ch*0.75)
Disténcia do CG até o CA do EH

hCA=c_media* (0.25+x1 4);

% Distdncia do bordo de ataque da asa até o CA da asa
hCG=hCA+CG_CA;

Distadncia do bordo de ataque da asa até o CG asa

o°

o°

[Sh,CMCGalphaa,CMdeltae,~] = Area profundor rl(

S,c_media,lht,AR,a ,hCG,hCA,a 0 t); % Area do EH para a_h (EH)
bh=Sh/ch;

% Envergadura do EH considerando afilamento =1
AR h=bh/ch;

o°

Alongamento do EH
Sh _ant=sh+100;
while abs (Sh-Sh ant)>0.005

o)

% Coeficientes aerodindmicos do estabilizador horizontal

if AR h<4
if AR h>10
AR h=10;
end

a_h=a 0 t/sqgrt(l+(a 0 t/(pi*AR _h))"2+a 0 t/(pi*AR h));
delta h=Fator de arrasto_ induzido(round(4),1,tab);

else

if AR h>10
AR h=10;

end

delta h=Fator de arrasto induzido (round(AR h),1, tab);
e h=(1/(l+delta h));
a h=a 0 t/(1+(a_0 t/(pi*e h*AR h)));

end

a a0 h=a h/a 0 t;

CLh=a_ a0 h.*clt;

Sh_ant=Sh;
[Sh,CMCGalphaa,CMdeltae,~] = Area profundor rl (
S,c_media,lht,AR,a ,hCG,hCA,a h); % Area do EH para a h (EH)
bh=Sh/ch;
% Envergadura do EH considerando afilamento =1
AR h=bh/ch;
% Alongamento do EH
end
K h=Coeficiente de proporcionalidade de arrasto_induzido (
AR h,delta h)*Sh./S; % Conforme Roskam péagina 170

%% Estabilizador vertical
% Gemoetria EV

lvt=1ht;
CLalphav=a 0 t;
[Sv,~] = Estabilidade Direcional( kn,krl,S, (comp total-b), ((comp total-
b)*0.12),b,AR,CLalphav,1lvt,0,zw,d ); % Calcular éarea inicial do EV
cv=ch;
bv=Sv/cv;
% Envergadura do EV considerando afilamento =1

AR v=bv/cv;
% Alongamento do EV
Sv_ant=Sv+100;
while abs (Sv-Sv_ant)>0.005
% Coeficientes aerodinédmicos do EV

if AR v<4
if AR v>10
AR v=10;
end

a v=a 0 t/sqrt(l+(a_0 t/(pi*AR v))"2+a 0 t/(pi*AR Vv));



else
if AR v>10
AR v=10;
end
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delta v=Fator de arrasto induzido (round(AR v),1, tab);

e v=(1/(l+delta v));

a v=a 0 t/(1+(a_0 t/(pi*e V*AR v)));
end
Sv_ant=8v;
CLalphav=a_ v;

[Sv,~] = Estabilidade Direcional( kn,krl,S, (comp total-

b), ((comp total-b)*0.12),b,AR,CLalphav,1vt,0,zw,d );
a v
bv=Sv/cv;
% Envergadura do EV considerando afilamento =1
AR v=bv/cv;
s Alongamento do EV
end
%% Arrasto parasita
[CDO_v] =

o
o

Area do EV para

Arrasto parasita(twcw, thct, thect, s, S, Sh,Sh, Sv,Sv,c _media,ch,cv,rho);

%% Peso Vazio

PV_fixo=2;% 0S 61

$PV_fixo=2-0.164; %0S 55

PV_asa=0.33*Db;

PV_EH=0.2*Dbh;

PV _EV=0.2*bv; % Cauda em "T" invertido
$PV_EV=0.2%*bv*2+0.1; %Cauda em "U"

PV_fus lanc=0.2*abs (1lht);

PV=PV_ fixo+PV_asa+PV_EH+PV_EV+PV_ fus lanc;

%% MTOW e CP
if s>Sh
(W] =

calcular MTOW(slomax,alpha ,CL,CL max,CLh,rho,S,CDO v,K,K h,b,alt,TA,TB,TC,

Mi, sh,CLlo,CMdeltae,CMCGalphaa,a ,alpha t,alpha estol);

o)

vlo=1.1l*sqrt (2*W/ (rho*S*CL max));
CL_estrela reg=2*W./(rho*S.*vlo.”"2);
CL estrela=cl estrela*a a0;
CL_=2*W./(rho*S.*CDO_v(:,l).AZ);
CD_:CDO_V(:,2)+K.*CL_.A2;
Tr=0.5.*rho.*S.*CD .*CD0O v(:,1)."2;

Td=(TA.*CDO_v(:,1).7"2+TB.*CDO_v (:,1)+TC)*rho/1.225;

for i =1:1:1length(CL )
if Td(i )>Tr(i )
CL util(i )=CL (i );
else
CL util (i )=3;
end
end
CL min reg=min(CL_util);

% Verificar se o perfil estd na faixa de operacdo da aeronave

if CL min reqg < min(CL)*0.8 %|| CL estrela < CL estrela req

penalidade=penalidade-0.5;
end
CP=round (W/9.8065-PV, 2)
else
penalidade=penalidade-1;
end



else

end
toc
end

if penalidade == 10
S
Sh
Sv
else
CP=penalidade;
end

CpP=-CP;

CP=-penalidade;
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APENDICE C - FUNCOES PARA DADOS DOS PERFIS

function [ P ] = Gerar Curva de Bezier( nx, ny )
syms €

n=length (nx)-1;
P=[0 0];

for 1i=0:n
B=factorial (n) /factorial (i) /factorial (n-1i)* (1-t) "~ (n-1)*t"(1);
P=P+[nx(i+1l),ny(i+1l)].*B;

end

end

function [ ] = Run Xfoil( Airfoil,Re,alpha )
xf=XFOIL;
xf.KeepFiles = false; % Set it to true to keep all intermediate files
created (Airfoil, Polars, ...)
xf.Visible = false; % Set it to false to hide XFOIL plotting window
xf.Airfoil = Airfoil;

$Add five filtering steps to smooth the airfoil coordinates and help
convergence

xf.addFiltering (1) ;

xf.addOperation (Re, 0);%Reynolds e Mach

xf.addIter (100) $Numero maximo de iteracdes

xf.addAlpha (0, true) ;%$Inicia os calculos

3Create a new polar
xf.addPolarFile('Polar.txt'");
xf.addAlpha (alpha);
xf.addClosePolarFile;
xf.addQuit;

xf.run
% disp ('Running XFOIL, please wait...')

finished = xf.wait (100);

o

if finished
disp ("XFOIL analysis finished.')
xf.readPolars;
figure (1)
clf
xf.plotPolar(l);

o® o° o° o° o°

o\°

else
xf.kill;

end

end

o°
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APENDICE D - FUNCOES PARA DEFINIR COEFICIENTE DE
PROPORCIONALIDADE DE ARRASTO INDUZIDO

function [delta] = Fator de arrasto induzido (AR,afil, tab)

linha=afil*10+2;

coluna=AR-2;

delta=tab (round(linha), round(coluna)) ;
end

function [ K ] = Coeficiente de proporcionalidade de arrasto induzido (
AR,delta )

e 0=0.75*(1/(1l+delta));

K=1/(pi*e 0*AR);

end



APENDICE E - FUNCAO PARA AREA DO ESTABILIZADOR HORIZONTAL

function [Sh,CMCGalphaa,CMdeltae,ME] = Area profundor (
S,c _media,lht,AR ,a ,hCG,hCA,CLalphah)
a =a *pi/180;
CLalphah=CLalphah*pi/180;
efic _cauda=0.7; % Eficiéncia de cauda
CMCGalphaf=0.0027./(36.5.*S.*c _media); %grau-1
de da=(180/pi)*(2*a )/ (pi*AR );
Sh=0;
Vh=(abs (1lht) .*Sh) ./ (S.*c_media);
CMCGalphaw=a_ * (hCG-hCA)/c _media; %grau-1
CMCGalphah=-Vh*efic cauda*CLalphah* (1-de da); %grau-1 (definir CLalphah)
CMCGalphaa=CMCGalphah+CMCGalphaf+CMCGalphaw; %grau-1
hpn=(hCA/c_media) - (CMCGalphaf/a )+ (Vh*efic cauda*CLalphah/a )* (1-de da);
ME=hpn-hCG/c_media;
S _hi=Sh;
% ME=0;
while ME<0.165
Vh=(abs (lht) .*S hi) ./ (S.*c media);
CMCGalphaw=a * (hCG-hCA)/c _media;
CMCGalphah=-Vh*efic cauda*CLalphah* (1-de da);
CMCGalphaf=0.0037./(36.5.*S.*c _media);
CMCGalphaa=CMCGalphah+CMCGalphaf+CMCGalphaw;
hpn=(hCA/c_media) - (CMCGalphaf/a )+ (Vh*efic cauda*CLalphah/a )* (1-
de da);
ME=hpn-hCG./c_media;
S hi=S hi+0.001;
Sh=S hi-0.001;
end
CMdeltae=-Vh*efic cauda*CLalphah;
a =a *180/pi;
CLalphah=CLalphah*180/pi;
end

)
\

°

o
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APENDICE F - FUNC}AO PARA AREA DO ESTABILIZADOR VERTICAL
function [Sv,Cnb] = Estabilidade Direcional(

kn,krl,s,1f,Sfs,b,AR,CLalphav,1lvt,Acdw,zw,d )%Estabilidade Direcional
CLalphav=CLalphav*pi/180;

Cnbwf = -kn.*krl.*Sfs.*1f./(S.*b); %Coeficiente angular da curva de
momentos de guinada em funcdo do dngulo de derrapagem para o conjunto asa-
fuselagem

Cnb = 0;

Sv = 0;

while Cnb<0.00137

Sv = Sv+0.001;

Rel efic=0.724+43.06.*(Sv./S) ./ (1+cos (Acd4w*pi/180))+0.4*zw/d+0.009*AR; %
Eg 2.81 Nelson

Vv=-1lvt*Sv/ (S*Db) ;

Cnb=Cnbwf+Vv*CLalphav* (Rel efic);

X

% Cnb = Cnbwf + Sv.* (-

lvt) ./ (b.*S) .*CLalphav.* (0.7244+3.06.*(Sv./S) ./ (1+cos (Acdw*pi/180))+0.4*zw/d
+0.009*AR) ; % Cauda em "T" invertido

end

end
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APENDICE G — FUNCAO PARA ARRASTO PARASITA

function [CDO_v] =

Arrasto parasita (twcw, thch, thecv, Splfw, Srefw, Splfh, Srefh, Splfv,Srefv,cw,ch,c
v, rho)

$Programa para calcular arrasto parasita da asa, estabilizadores e
fuselagem

o\

Splfw: &rea plana da asa

Srefw: area da asa

twcw: razdo (t/c)max espessura/corda

cw: corda asa

Splfh: &rea plana do estabilizador horizontal
Srefh: &drea do estabilizador horizontal

thch: razdo (t/c)max, espessura/corda

ch: corda estabilizador horizontal

oC o o o° o° o\

o\

o9

55%%%%%%%%%5%%%%%5%%%%%%%%Wing Drag
$Zero lift drag coefficient

Lw=2; %multiplicador conforme Roskam dependendo da localizacdo do (t/c)méax
RLSw=1.08; %Roskam fig. 5.12 correcdo de sustentacdo superficial.

Rwfw=1; %fator de interferéncia asa fuselagem - nossos valores ndo estdo no
grafico

mi=0.0000185; %$viscosidade do ar a 25graus

vi = 30;

kw=1.9767+0.5333* (twcw); %fator de area superficial
Swetw=kw*Splfw; %area molhada da asa

for v=1:1:vf

V(v)=v;

M=v/ (340.29); %numero de mach

Re=rho*v*cw (1) /mi; %Reynolds para todas as velocidades--——-——-—-—-———--—-
SSSSSSSSSS5SS555555>>>>>>>>>>S>ARRUMAR cw,
cfw=0.455/((logl0(Re)"2.58)* (1+0.144* (M"2))"0.58); % turbulent flat plate
friction coefficient

CDOw (v) = Rwfw*cfw* (1+Lw* (twcw)+100* (twecw) *4) *RLSw* (Swetw/Srefw) ;
end
$%%%%%%5%5%5%5%5%5%5%5%5%5%5%5%5%%%%% Horizontal Empenage Drag

$Zero lift drag coefficient

Lh=2; %multiplicador conforme Roskam dependendo da localizacdo do (t/c)max
RLSh=1.08; %Roskam fig. 5.12 correcdo de sustentacdo superficial.

Rwfh=1; %fator de interferéncia asa fuselagem - nossos valores ndo estdo no
grafico

mi=0.0000185; %viscosidade do ar a 25graus

kh=1.9767+0.5333* (thch); %$fator de area superficial

Sweth=kh*Splfh; %$area molhada da asa

i=1;

for v=1:1:vf

V(v)=v;

M=v/ (340.29); %numero de mach

Re=rho*v*ch/mi; %$Reynolds para todas as velocidades
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cfh=0.455/((logl0(Re)"2.58)* (1+0.144* (M"2))"0.58); % turbulent flat plate
friction coefficient

CDOh (v) = Rwfh*cfh* (1+Lh* (thch)+100* (thch) ~4) *RLSh* (Sweth/Srefh) ;

end

55%%5%%5%%%%%5%%5%%%%%5%%%%%% Vertical Empenage Drag
$Zero lift drag coefficient

Lv=2; %multiplicador conforme Roskam dependendo da localizacdo do (t/c)méax
RLSv=1.08; %Roskam fig. 5.12 correcdo de sustentacdo superficial.

Rwfv=1l; %fator de interferéncia asa fuselagem - nossos valores ndo estdo no
grafico

mi=0.0000185; %$viscosidade do ar a 25graus

kv=1.9767+0.5333* (thcv); %fator de area superficial

Swetv=kh*Splfv; %area molhada da asa

for v=1:1:vf

V(v)=v;

M=v/ (340.29); %numero de mach

Re=rho*v*cv/mi; %Reynolds para todas as velocidades
cfv=0.455/((logl0(Re)"2.58)* (1+0.144* (M"2))"0.58); % turbulent flat plate
friction coefficient

CDOv (v) = Rwfv*cfv* (1l+Lv* (thcv)+100* (thcv) ~4) *RLSv* (Swetv/Srefv) ;

end

CDO_v= [V' (CDOw'+CDOh'+CDOV'")];

end



APENDICE H - FUNCAO PARA MTOW

function [W,CL max,R C] =
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calcular MTOW (slomax,alpha,CL,CL max,CLh,rho,S,CD0 v,K,K h,b,alt,TA,TB,TC,M

i,8h,CLlo,CMdeltae,CMCGalphaa,a ,theta h,alpha estol)

%%

% Preencher com zeros para reduzir tempo de processamento

Lmax=zeros (1,1000) ;
Lhmax=zeros (1,1000) ;
T=zeros (1,1000) ;
D=zeros (1,1000) ;
L=zeros (1,1000);
Lh=zeros (1,1000) ;
Fat=zeros (1,1000);
a=zeros (1,1000);
v=zeros (1,1000);
s=zeros (1,1000);
t=zeros (1,1000)

’

o9
3]

%% Calcular W
Wi=140;

W=Wi;

slo=0;

while slo<slomax
slo=0;
v0=0;
£t0=0;
s0=0;
i=1;

% Arrasto parasita

CDO=ISpline3(CDO_v(:,1),CDO0 v (:,2),v0);

% Calcular CL méximo para o EH

CLreg=sqrt (CDO/K) ;

CLOw=(ISpline3 (alpha,CL,0));

alpha trim=(CLreg-CLOw)/a ;

CMCGOa=-alpha trim*CMCGalphaa;
CLh 1i=0; % Avaliar angulo de incidéncia

CLh max=min (CLh(:,1));

)
CLh estol=CLh max; %<<<<<<<<<<<<<<<<< REVISAR

% Calcular comprimento de pista
while slo==

Lhmax (1) =0.5*rho*Sh*CLh max*v0"2;

Lmax (1)=0.5*rho*S*CL max*v0"2;
T(1)=(TA*v0"2+TB*v0+TC) *rho/1.225;
CDO=ISpline3(CDO_v(:,1),CDO0 v(:,2),v0);

CD=CDO+K_eff*CL10o"2;

feito solo para reducdo do arrasto

E
K eff=K* (33* (alt/b)"1.5)/(1+33*(alt/b)"1.5); Raymer pag 304



D(i)=0.5*rho*S*CD*v0"2;
L(1)=0.5*rho*S*CLlo*v0"2;
Lh(i)=0. S*rho*Sh*CLh_l v0"2;
Fat (i)=Mi* (W-L(i)-Lh(i));
a(i)=(T(i)-(D(i)+Fat(i)))/(W/9.80665) ;
v(i)=vO0+a (i) *dt;
v_estol=sqrt ((2* (W-Lhmax (i)))/ (S*rho*CL max));
S(1)=s0+((v(i)"2-v0"2)/(2*a(1)));
v0=v (1) ;
sO=s (1) ;
t(i)=t0+dt;
t0=t (i) ;

if (v0)>(v_estol*1.05) % vestol x 1.05
slo=s0;
end
i=i+1;
end
W=W+dW;
end

% R/C em estol

Td=(TA*v_estol”2+TB*v_estol+TC) *rho/1.225;
CD max=CDO+K*CL max"2+K h*CLh max"2;
Tr=0.5*rho*S*CD max*v_estol”2;
Pd=Td*v_estol;
Pr=Tr*v_estol;
dP=Pd-Pr;
R C=dP/W;
R C min=v_estol*0.01; % R/C = 1% de Vestol
while R C<R C min
W=W-dW;
v_estol=sqrt ((2* (W-Lhmax (i-1)))/(S*rho*CL max)) ;
Td=(TA*vV_estol”2+TB*v_estol+TC) *rho/1.225;
CD _max=CDO+K*CL max”2+K h*CLh estol”2;
Tr=0.5*rho*3*CD max*v_estol”2;
Pd=Td*v_estol;
Pr=Tr*v_estol;
dP=Pd-Pr;
R _C=dP/W;
if W<wWi
break
end
end

end



