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RESUMO

Apresenta-se uma metodologia de projeto de aeronaves radiocontroladas ndo tripuladas.
Diferentemente do comum a literatura que coloca a experimentacdo no final do projeto, o
processo baseia-se em aquisicdo de dados experimentais pertinentes a aeronave que deseja-
se projetar ainda em fase de projeto. Isso aumenta a qualidade das anélises realizadas ao
mesmo tempo em que reduz o custo computacional. Aliando esses fatores, é possivel
projetar novas configuracdes ndo cobertas pela literatura ou otimizar uma configuracdo ja
estabelecida para obter grande performance em determinada misséo.

Palavras-Chave: Projeto; Aeronave; VANT

ABSTRACT

It’s presented an unmanned radiocontrolledaircraft design methodology. Differently from the
common bibliography, that leaves experimentation to the last stages of design, this process is
based on experimental data belonging to the aircraft configuration desired even in
preliminary design stages. This increases the quality of numerical analysis at the same time

Braz. J. of Develop., Curitiba, v.5,n. 7, p. 10873-10891 jul. 2019  ISSN 2525-8761


mailto:miguel.menezes@unesp.br

JRrazilian_ournal of Development

that reduces its computational cost. Allying these factors, it’s possible to design new
configurations uncovered by bibliography or optimize an already established configuration
to obtain great performance in specific missions.
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Angulo de ataque da aeronave.

Coeficiente de atrito da aeronave com o solo.

Densidade do ar.

Razdo de aspecto da asa.

Envergadura do profundor.

Envergadura da asa.

Coeficiente de arrasto parasita da aeronave.

Corda do profundor.

Derivada do Coeficiente de Momento da aeronave com o angulo de ataque.
Coeficiente de momento da aeronave em angulo de ataque de cruzeiro.
Coeficiente de sustentacdo da aeronave.

Coeficiente de sustentagdo da aeronave em corrida de decolagem.
Coeficiente de sustentacdo maximo da aeronave.

Distancia percorrida pela aeronave.

Forga de arrasto atuante na aeronave.

Eficiéncia de Oswald da aeronave completa.

Forga de atrito atuante na aeronave.

Distancia do bordo de ataque do estabilizador horizontal até o bordo de ataque da
asa.

Constante de mola.

Forga de sustentagdo atuante na aeronave.

Maximo peso de decolagem (Maximum takeoff weigth).
Forga normal atuante na aeronave.

Area de asa.

Tracao do conjunto motopropulsor.
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t - Tempo.

VTO - Velocidade de decolagem.

Vx - Velocidade na direcdo x.

w - Forga peso atuante na aeronave.

X - Deslocamento da mola.

Xce - Posicdo do centro de gravidade em relacdo ao bordo de ataque da asa.

1 INTRODUCAO

O projeto de aeronaves geralmente é dividido em trés partes: projeto conceitual, projeto
preliminar e projeto detalhado (Sadraey, 2013). Isto porque o custo de construcdo de uma
aeronave é extremamente alto, entdo h& grande necessidade de célculos preliminares de
baixa acuracidade para iniciar o projeto, sendo necessario depois realizar o refino dos
calculos com ferramentas computacionais poderosas e ensaios em tanel de vento para
validacdo de prototipo antes que a aeronave possa de fato ser produzida e testada para as
certificacoes.

Contudo, aeronaves pequenas como VANTSsgeralmente possuem baixo custo produtivo,
sendo possivel a construcdo de um prototipo ainda mais barato para aquisicdo de dados
necessarios ao projeto. Ao serem colhidos experimentalmente, esses dados geram a
capacidade de obter-se um projeto preliminar muito mais preciso, aumentado a capacidade
de otimizar a0 maximo a aeronave a ser projetada. Além disso, mesmo que nao seja
construido um prototipo, o aparato experimental necessario para medir variaveis importantes
como tracdo do motor, e forcas envolvidas é muito mais simples e barato que para uma
aeronave de grande escala.

Nesse contexto, segundo Rodrigues(2014), é notavel que hélices de passo fixo sdo
vastamente utilizadas em diversos tipos de aeronaves. Entretanto, por conta deste tipo de
hélices voltadas a VANTS e aeromodelos possuirem baixa eficiéncia em funcdo da razdo de
avango, 1 < 60%, torna-se muito importante a selecdo de uma hélice que forneca o melhor
desempenho para o conjunto motopropulsor, uma vez que boa parte da poténcia disponivel
no eixo do motor ndo é aproveitada em forma de tracao.

Juntamente com o desempenho do conjunto motopropulsor, o atrito de rolagem de uma
aeronave € um parametro de significativa atuacdo na operacdo da aeronave em solo, e

também um fator de grande importancia no projeto e concepc¢do da mesma ao longo de seu
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pouso e decolagem. Uma boa predi¢cdo do atrito gerado no conjunto de trem de pouso
garante boa predigéo da distancia de pouso e decolagem, por exemplo.

Ao conciliar a aquisicdo de dados experimentais ainda na fase de projeto conceitual ou
preliminar, a acuracidade do modelo computacional utilizado para obtencdo da performance
da aeronave torna-se muito maior e com baixo custo computacional. Com essa precisao é
possivel realizar projeto de configuracdes diferenciadas ainda ndo exploradas na literatura,
bem como otimizar configuracbes ja existentes para uma missdo. Assim, pretende-se
demonstrar com este trabalho a importancia de um modelo numérico fiel para predicdo do
desempenho de uma aeronave com parametros experimentais. Com essa grande fidelidade,
sera mostrado como uma otimizacdo pode apresentar ganhos extremamente significativos
para uma missao, como capacidade de carga carregada.

Assim, este artigo é dividido em uma parte de projeto conceitual, onde séo definidas
questdes basicas da aeronave, como motor, opcdes de hélices e configuragcdes de aeronave.
Em seguida demonstra-se a parte projeto preliminar na qual s@o obtidas as tragdes
experimentais de hélices diferentes, definindo a melhor e armazenando sua curva de tragéo
para uso posterior. Além disso, faz-se a medida experimental do atrito de rolagem da
aeronave com auxilio de um protétipo. Apos a aquisi¢do desses dois parametros necessarios,
ambos sao utilizados na analise de decolagem da aeronave, e um programa computacional é
criado para analisar aeronaves diversas a partir da entrada de poucos dados. Finalmente, uma
otimizacdo € realizada como forma de obter a melhor aeronave para a missdo desejada:
carregar o maior peso possivel com o conjunto propulsor ja definido. Ao fim do processo,

alguns comentarios sdo realizados sobre a aeronave escolhida.

2 METODOLOGIA

Perante os desafios apresentados, a obtencdo de valores experimentais para inicio de
projeto sdo de fundamental importancia para seu desenvolvimento. Dentro de tais parametros
vale ressaltar a tracdo disponivel gerada pelo conjunto motopropulsor a ser utilizado, assim
como valores de atrito de rolagem de trem de pouso. Devido aos VANTS e aeronaves
radiocontroladas geralmente apresentarem pequenas dimensdes, a obtencdo destes dados é
relativamente simples devido a facilidade de operar o equipamento quando comparada com
aeronaves tripuladas. Além disso, podem acrescentar uma fidelidade maior ao modelo

numérico quando comparado a valores tedricos disponiveis na literatura.
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Os valores experimentais, juntamente com outros critérios de projetos, podem ser
acoplados em uma anélise numérica para analisar o desempenho da aeronave em sua misséo
de voo observando aspectos como sustentacdo, arrasto, distdncia e maximo peso de
decolagem, velocidade maxima e velocidade de estol. Esta andlise permite classificar e
selecionar as melhores aeronaves que apresentem configuracOes satisfatorias para a misséo
proposta.

Em seguida, utilizando o método de analise para a missdo proposta, caberd o uso de um
meétodo de otimizacdo para avaliar e selecionar a melhor configuracdo de aeronave dentro de
um grupo previamente definido, a fim de obter um avido com melhor performance dentro da
miss&o selecionada.

Inicialmente, define-se a missdo da aeronave para a qual a mesma sera projetada e
otimizada. Para este trabalho a mesma serd projetada a fim de desempenhar a melhor
performance de carga aérea dentro de um limite de distancia de decolagem. Mais
especificamente, procura-se a aeronave de maior MTOW dentro de 60 m de pista, sujeita a
algumas restricdes dimensionais impostas sobre a envergadura e comprimento longitudinal
da aeronave, cuja somatdria ndo deve exceder 3,5 m.

O motor disponivel para o desenvolvimento do projeto em questdo foi o O.S. 0.61FX,
cabendo a selecdo da melhor hélice também disponivel no inventario para tal motor. As
hélices disponiveis sdo da marca APC Propellers nas dimensGes 13x4W, 13x6,
12.25x3.75SF, sendo essas recomendadas pelo préprio fabricante da motorizagdo em
questdo. O método de tal avaliacdo e selecdo é a comparacdo dos resultados obtidos num
ensaio de tracdo tanto estatico quanto dinamico avaliado em tdnel de vento.

Sendo ja definida a configuracdo do trem de pouso da aeronave como triciclo e o seu
devido posicionamento, bem como geometria por parametros que ndo serdo tratados neste
trabalho, pode-se realizar testes para definir o coeficiente de atrito para o conjunto de trem
de pouso. Para isso aplica-se uma sequéncia de ensaios dindmicos baseando-se num conceito
de conservacéo de energia.

Com a juncdo dos valores obtidos experimentalmente, bem como alguns valores de
projeto, pode-se definir a melhor geometria de empenagens (asa, estabilizador horizontal e
vertical) para o conjunto motopropulsor utilizado por meio da analise de decolagem

desenvolvida acoplada a uma otimizagédo pelo método de Evolucdo Diferencial.
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Os resultados obtidos sdo comparados para viabilidade construtiva e custo, sendo
escolhida a melhor aeronave que traga uma boa performance, sem detrimentos no setor

produtivo envolvendo tanto a construtibilidade quanto o or¢gamento disponivel.

2.1 ENSAIO DE TRACAO

Para obtencdo da tragdo do motor com as hélices disponiveis, fez-se 0o uso da uma
bancada de testes equipada com uma célula de carga PW6D com capacidade para 10 kg de
carga da marca HBM associada a um conjunto de aquisicdo de dados proveniente do
software DASYLab 11. A bancada foi posicionada em frente a um tanel de vento para
variacdo de velocidade. Os valores médios maximos de tracdo fornecidos para cada uma das
velocidades de 0, 5, 10, 15 e 20 m/s séo utilizados para determinar a curva de tracdo maxima
em funcdo da velocidade do vento disponivel pelo conjunto motopropulsor em suas
condicdes de voo. A Fig. (1) demonstra o aparato experimental ja disposto na configuracéo
de teste em tunel de vento e a placa de aquisicdo de dados utilizada associada ao computador
com o software DASYLab 11.

Figura 1. Aparato experimental utilizado para o teste de tracao.
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A fim de reduzir a influéncia da ordem em que cada hélice é avaliada, manteve-se ao
longo de todos os ensaios de tracdo a mesma regulagem do motor e 0 mesmo tipo de
combustivel utilizado, sendo esse,metanol com propor¢do de 10% de nitrometanoe 18% de
6leo. Além disso, entre cada troca de hélice, antes de realizar uma nova partida e ensaio,

aguardava-se o completo resfriamento do motor.

2.2 ENSAIO DE ATRITO

Com os parametros de tragdo do conjunto motopropulsor coletados e avaliados, parte-se
para a parte experimental voltada a determinacdo do coeficiente de atrito do conjunto de
trem de pouso. Para isso, embasado no conceito de conservacdo da energia, pode-se
relacionar formas de energia conhecidas com a energia dissipada pelo movimento ao longo
de uma superficie com determinado atrito. A Eq. (1) demostra a igualdade entre uma fonte
de energia potencial eléstica conhecida e a energia dissipada devido ao atrito ao longo de

uma distancia também conhecida.

2
&L=Nud
2
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O000000000000000(1)

Confeccionou-se um modelo com disposicao similar aquele conjunto de trem de pouso
ja definido previamente, de forma com quesua capacidade de variacdo de carga fosse
proxima a proposta de peso de decolagem da aeronave em projeto. Fazendo uso de um
aparato contendo uma mola de constante elastica k conhecida instalada em um suporte
construido com finalidade de comprimir, travar e liberar a mola, realizou-se o langamento do
modelo protétipo ao longo de uma superficie proxima aquela em que supGe-se a operacdo da
aeronave, sendo esta o asfalto.

Apos varios lancamentos do modelo variando-se a configuracdo de carga carregada e
medic¢des das distancias percorridas para cada lancamento, obteve-se uma regressédo linear do
grafico do inverso da distancia percorrida pela carga sobre a energia potencial elastica.
Assim, o coeficiente angular encontrado para tal grafico € numericamente igual ao
coeficiente de atrito. A Fig. (2) demonstra a metodologia aplicada bem como a disposicéo

dos componentes no inicio (a) e no final (b) de cada teste.
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Figura 2. llustragdo da metodologia aplicada no ensaio de atrito.

2.3 ANALISE DA AERONAVE

A missdo da aeronave define as analises necessarias para seu voo. Assim, cOmo 0
principal requisito é a decolagem dentro de 60 m de pista com a maior carga possivel, ha o
modelamento matematico da decolagem. Desta forma, os parametros experimentais
determinados anteriormente, bem como os parametros variaveis de projeto sdo levados em
consideracdo em uma EDO para predizer o comportamento da aeronave em seu
cumprimento ou ndo da missao proposta.

Primeiro realiza-se a analise aerodindmica da geometria proposta, levando em
consideracdo sua envergadura, area alar e perfil aerodindmico. Apos essa analise, 0s valores
de coeficiente de sustentacdo e arrasto sdo utilizados na analise de forcas presente durante a
decolagem e o voo para verificacdo dos requisitos de projeto.

A andlise de decolagem baseia-se na Fig. (3), realizando o balanco de forcas nas
direcbes X e Y. Com os dados disponiveis dos ensaios experimentais utiliza-se a curva de
tracdo obtida no ensaio de tracdo e o coeficiente de atrito experimental de rolamento da
aeronave. Os demais coeficientes sdo tomados com base na literaturade (Sadraey, 2013) e
(Gundmundsson, 2004).
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Figura 3. Balango de forgas atuantes na aeronave durante sua decolagem.

O balanco de forcgas esta traduzido na Eq. (2), ja na forma diferencial para utilizacdo de
integracdo numeérica. As forgas podem ser desenvolvidas para melhor entendimento e célculo
das mesmas. A tracdo permanece como funcdo da velocidade horizontal devido a sua curva
ser obtida experimentalmente como descrito nas secdes anteriores, podendo ser entdo uma
fungdo genérica.

& =T -D - Fat
oottt oboouobonodouoobubooog
oottt ooot
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Assim, pelo desenvolvimento da forca de sustentacdo pelo coeficiente de sustentacéo, a
forca de arrasto através da polar de arrasto e a forca de atrito pelo coeficiente de atrito, como

na analise de decolagem presente em (Sadraey, 2013), tem-se a Eq. (3).

T(Vi) =5 P V2Sw(CDo+ —5-7CE, ) = 1 (M g = 5 P VESwCLy)
&~ 22 vEsu(eDo ”eoA;L) 2 . 00000000

Para obtencdo da velocidade em funcdo da posicdo pode-se utilizar a regra da cadeia
como na Eq. (4) e realizar a integracdo da expressao, substituindo a forca de tracdo pela
funcdo obtida através de regressdo para os dados experimentais. Assim, a velocidade em
fungdo da distancia pode ser obtida por integracdo numérica, ou por integracdo analitica da

expressao, se isso for possivel.
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T(Ve) = 5 P VESw(CDo+ ——= CF ) —u (m g - 5 p VESy CL)
Wy _ 1 2 (Pt oy o) 2 Y gooooooo)

dx Vi m

A aeronave consegue entrar em voo se ao fim da distancia prescrita sua velocidade for
maior que a velocidade de decolagem, considerada 20% acima da velocidade de estol,

condigéo descrita na Eq. (5).

2
Ve = 1.2 _cmg
P SWCLMAX
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Condicdes de estabilidade longitudinal estatica sdo impostas a aeronave para garantir o
voo da mesma, podendo ser dimensionadas simultaneamente a asa e o0 estabilizador
horizontal, bem como suas posi¢des relativas ao centro de gravidade. Para isso, utiliza-se
uma andlise aerodindmica ndo linear baseada na teoria de Weissinger, como apresentada no
trabalho de (Owens, 1998). Com esse método, prevé-se os coeficientes de sustentacdo e
arrasto das empenagens em conjunto, bem como os angulos de ataque induzidos das
empenagens em conjunto, o que permite interpolacdo dos dados da secdo 2D do aerofdlio
utilizado, tornando-se uma andlise robusta com baixo custo computacional. Foi acoplado em
meio a analise aerodindmica um método de andlise de estabilidade longitudinal segundo
(Nelson, 1998), sem que fossem realizadas as linearizaces envolvidas no método original.
Pelo método implementado é possivel predizer também o coeficiente de momento para 0s
varios angulos de ataque da aeronave.

Assim, a aeronave € considerada estdvel quando sua derivada de coeficiente de
momento em relacdo ao angulo de ataque for negativa em todos os pontos do envelope de
Voo, € menor que um limite baseado em avides de mesmo porte. Além disso, é necessario
que ela tenha o coeficiente de momento positivo no angulo de ataque de cruzeiro, condi¢do

de trimagem da aeronave. As condicdes de estabilidade estdo traduzidas na Eg. (6) e Eq. (7).

Cy <Cy <0

a " Mares

Jonoodoooouoooooogogbobooooonbbooooooooonoo
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2.4 OTIMIZA(}AO E ESCOLHA DE AERONAVE FINAL

Utilizando-se dos métodos de analise apresentados até o momento, pode-se aplicar uma
otimizacdo com restricbes geométricas e restricbes de estabilidade com o objetivo de
maximizar a carga carregada pela aeronave. Para isto, utilizou-se o método de Evolugédo
Diferencial, apresentado por (Storn, 1997). Trata-se de um método estocastico ndo baseado
em metodos derivativos. Um infografico demonstrando o processo de otimizacdo esta
apresentado na Fig. (4). Cada aeronave consiste em um vetor de envergadura de asa, area de
asa, posicdo do centro de gravidade em relacdo ao bordo de ataque da asa, distancia do bordo
de ataque do estabilizador horizontal até o bordo de ataque da asa, envergadura do
estabilizador e também sua corda, como indicado na Eq. (8).Esse vetor de aeronave é o que

sera otimizado durante o processo descrito na Fig. (4), sendo a funcéo objetivo o MTOW.

{AERONAVE} = {bWJSW’XCG’Habh’Ch}
goboooooooooobbooooobbuoooobbboboboobooooooooob L
O000000000o0ognooooooa()

Aofinal do processo, obtém-se um registro de todas as aeronaves que foram criadas, isto
é, todas do processo 1 e do processo 7 na Fig. (4). Os dados sdo entdo analisados para
verificar a aeronave que tera melhor custo-beneficio na missdo, visto que o MTOW ¢ a
funcdo mais importante mas também € necessario julgar custo produtivo e
manufaturabilidade. Assim, seleciona-se uma aeronave considerada a melhor pelos

projetistas.
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Cria uma populacéao
de vetores aleatorios:

Enquanto:

Ne iteracdes < Maximo
ou Nao Convergéncia

Para cada vetor Aviao

da Populacéo:
A (Individuo 1)

Para cada Vetor Aviao

Da Populacao:
B (Individuo 2)

Para cada parametro
dos vetores Avido:

Gera um numero aleatorio
Uniformemente distribuido

Entre O e 1:

C[Ni] = A[Ni] + DW*B[Ni]

Funcéo Obijetivo:
Obj (C) > Obj (A)

A permanece
inalterado
na populacéao

Troca A por C
na populacéo

Figura 4. Fluxograma do processo de otimizagéo

3 RESULTADOS E DISCUSSAO

Realizadosos ensaios com todas as hélices propostas, obteve-se os valores médios de

tracdo maxima para cada uma das hélices em cada faixa de velocidade avaliada, conforme

mostra a Tab. 1.

Tabela 1. Tracdes maximas médias para as respectivas faixas de velocidade

Hélice/Velocidade |0 m/s 5m/s 10 m/s 15 m/s 20 m/s
12.25x3.75SF 45,95 44,93 43,73 42,52 40,50
13x4W 44,43 43,99 42,89 41,99 40,11
13x6 43,41 42,59 42,13 40,50 39,00
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A partir de tais valores médios, pdde-se entdo obter a curva de tracdo maxima das
hélices em funcdo da velocidade do vento, conforme mostra a Fig. (5), possibilitando assim a
avaliacdo e comparacao destas.

Com a avalicdo dos resultados obtidos, escolheu-se a hélice 12.25x3.75SF para uso no
conjunto motopropulsor da aeronave. Essa apresentou tracdo significativamente superior em
toda a faixa de velocidade de operacdo quando comparada com as duas outras hélices
submetidas aos testes, principalmente em velocidades baixas, condicdo de grande
importancia para o desenvolvimento de um melhor desempenho em decolagem.

No ensaio de atrito, tendo-se o valor da constante elastica kda mola e seu curso de
compressdo x previamente definidos, sendo esses respectivamente iguais a 1086N/m e
0,0506m, pode-se determinar a energia potencial elastica envolvida no lancamento do
conjunto de teste do trem de pouso, sendo essa de aproximadamente 1,390J. Realizou-se
entdo seguidos ensaios com massas definidas no interior do conjunto, anotando-se a
distancia percorrida em cada disparo, obtendo-se assim um valor médio para cada valor de

forca normal atuante. Os valores médios encontrados estdo dispostos na Tab. 2.
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Figura 5. Curvas de tracdo maxima em funcdo da velocidade do vento
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Tabela 2. Forca Normal e respectivos deslocamentos médios para cada configuragdo de

carregamento
Forca Normal (N) |22,32 29,90 37,99 45,90 54,05
Deslocamento (m) |1,385 1,157 0,847 0,742 0,637

A partir de tais valores, pdde-se entdo obter o gréfico do inverso da distancia percorrida
versus a normal sobre a Energia Potencial Elastica. Sendo o coeficiente de atrito
numericamente igual ao coeficiente angular da reta obtida pelo método dos minimos
quadrados, determinou-se um valor de p igual a aproximadamente 0,0382. O grafico gerado

é mostrado conforme a Fig. (6).®
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Figura 6. Pontos experimentais e regressdo para obtencao do coeficiente de atrito

Os valores de p e a curva de regressdao da melhor hélice, a 12.25x3.75SF, foram
acoplados a andlise descrita na secdo de Analise da Aeronave. Com isto, foi possivel dar
inicio ao processo de otimiza¢do como descrito na Fig. (4). Ao todo foram 7845 aeronaves
avaliadas durante o processo que estdo apresentadas nas Fig. (7),Fig. (8),Fig. (9) eFig.
(10).Nas duas primeiras estdo presentes analises referentes a asa da aeronave. Pode-se

observar que a envergadura é um fator limitante, uma vez que o MTOW aumenta
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dependente com a mesma. Ja a area alar parece ter um ponto 6timo para cada envergadura,

por isso a aglomeracédo de pontos de mesmo tamanho na Fig.(8).
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Figura 7.Aeronaves avaliadas e convergéncia do processo mostrando variaveis referentes a

asa
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Figura 8.Aeronaves avaliadas e convergéncia do processo mostrando variaveis referentes a

asa
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A Fig. (9) representa as aeronaves do ponto de vista de estabilidade. Como pode ser
observado, a questéo de estabilidade ndo influencia fortemente na performance da aeronave,
uma vez que ha individuos com MTOW préximo ao maximo obtido em todas as regides do
grafico e com variados tamanhos. Assim, conclui-se que a posi¢do do CG é pouco relevante,
bem como a distancia de cauda, servindo ambas como restrigdes.

Algo semelhante ocorre com a andlise de profundor demonstrada na Fig. (10). Com
exce¢do de uma pequena area a esquerda, 0 comportamento observado no gréfico anterior se
repete.

Por se tratar de uma andlise ndo estrutural, o0 comportamento observado para ambas as
envergaduras do profundor e da asa ja era esperado, uma vez que a maximizacao destes
permite a diminuicdo do arrasto aerodinamico e consequente aumento de velocidade, o que
impacta no MTOW da aeronave. Dessa forma, o acoplamento de uma anélise estrutural
poderia agregar grande valor a otimizagdo e demonstrar aeronaves ainda mais eficientes e
construtiveis. Como ainda ndo ha tal analise, a selecdo da aeronave considerando-se
construtibilidade e peso vazio,bem comodo espaco de busca inicial das aeronaves depende
muito da experiéncia do projetista, afetando o resultado final da otimizacao.

As dimensoes finais da aeronave estdo apresentadas na Tab. 2, possuindo um MTOW de
14,40 kg.

Tabela 2. Dimensoes finais da aeronave selecionada

b, [m] Sw [m?] Xce [%] H [m] by, [m] ¢y [m]

2,140 0,9868 0,2386 0,740 0,580 0,194

CONCLUSAO

Com a realizacdo dos ensaios, bem como a avaliacdo dos resultados obtidos a partir
destes, pode-se selecionar a melhor hélice disponivel para o motor proposto a integrar o
conjunto motopropulsor da aeronave e levantar sua curva de tracdo maxima para diferentes
velocidades de operacdo. Pode-se, ainda, alcancar a estimativa de um valor real para o
coeficiente de atrito de rolagem gerado pelo conjunto de trem de pouso, sendo esse
aproximadamente igual a 0,0382.

A aeronave selecionada possui dimensdes totalmente construtiveis por manufatura.
Trata-se de uma aeronave pequena, 0 que a torna transportavel, com um motor de 550 g com

menos de dois cavalo de poténcia capaz de transportar 14,40 kg de carga total. Do ponto de
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vista de material, € uma aeronave barata, pois a area de asa tem relacdo diretamente
proporcional com o custo e a mesma apresenta-se relativamente pequena. Além disso, foi
escolhida uma configuracdo retangular para empenagens, devido a simplicidade de
construcdo por manufatura que sera o método utilizado para construcéo inicial. Isso nédo
significa que a analise e otimizagdo se limita a estas caracteristicas.

Os parametros de entrada, tracdo e atrito, foram fundamentais para continuidade do
projeto inicial da aeronave e conseguinte otimizacdo numérica, uma vez que estes sdo de
grande relevancia na avaliacdo do desempenho em solo e corrida de decolagem. A
otimizagdo numerica por sua vez, possibilitou a obtencdo de uma aeronave extremamente
eficiente no quesito de maxima carga de decolagem. Pode ser observado que ainda que com
um grande campo de projeto, foi definida uma configuragdo capaz de sobressair a todas as
outras.

Para um projeto futuro mais refinado, objetiva-se a implementacdo de uma rotina de
calculosestruturais no processo de otimizacdo desenvolvido, possibilitando estimativas
dimensionais para o projeto estrutural da aeronave, com énfase no tail boom e na longarina
da asa. Com a insercdo de tais parametros, seria possivel avaliar o peso vazio do conjunto
como um todo, bem como seus momentos de inércia, permitindo uma avaliacdo mais

completa para otimizacao do projeto.
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