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RESUMO

Para que uma aeronave apresente uma 6tima qualidade de voo é essencial que ela tenha uma
boa manobrabilidade. Para tal, o dimensionamento das superficies sustentadoras e das
superficies de controle devem ser feitos de maneira correta e com dados fiéis. Quando se faz o
dimensionamento das superficies de controle o momento de inércia é importante na
consideracdo dos movimentos de decolagem e de manobras da aeronave. Este dado dentro da
Equipe Albatroz é comumente obtido através de softwares de CAD. Entretanto, este dado pode
ser obtido através de ensaio realizados em laboratérios. Como forma de refinar os calculos de
estabilidade e controle, aumentando a confiabilidade do projeto e consequentemente aprimorar
a nota de relatorio da equipe na competicdo SAE Brasil AeroDesign. Neste estudo buscou-se
quantificar o momento de inércia ao longo do eixo y da aeronave do ano de 2018 da Equipe
Albatroz AeroDesign. A aquisicao deste dado deu-se através da construcdo de um aparato que
permitiu a medicdo do periodo de oscilacdo da aeronave por meio do método de péndulo
simples. Tendo os resultados dessas analises, quantificou-se o valor real do momento de inércia
da aeronave em torno do eixo y, paralelo a envergadura da asa. De forma geral, o valor do
momento de inércia quantificado teve uma diferenca menor que 5% em relacdo ao
computacional, que vinha sendo usado pela equipe. Portanto, a utilizacdo deste método
experimental seria adequada para a obtencdo desta propriedade da aeronave ainda na fase
conceitual do projeto, onde prototipos sdo construidos ainda sem o modelamento das aeronaves
no software.

Palavras-Chave: Momento de inércia. Péndulo simples. Analise experimental. Aeronave radio

controlada.



ABSTRACT

For an aircraft to provide great flight quality it is essential that it has good maneuverability. For
this, the design of the control surfaces must be done correctly and with reliable data. When the
design of the control surfaces is made, the moment of inertia is important in considering the
takeoff and maneuvering movements of the aircraft. This data within the Albatroz Team is
commonly obtained through CAD software. However, this data can be obtained through tests
performed in laboratories. To refine the stability and control calculations, increasing the
reliability of the project and consequently improving the team's report score in the SAE Brazil
AeroDesign competition. This research sought to quantify the moment of inertia along the y-
axis of the 2018 aircraft of the Albatroz AeroDesign Team. The acquisition of this data occurred
through the construction of an apparatus that allowed the measurement of the period of
oscillation of the aircraft through the simple pendulum method. With the results of these
analyses, the real value of the aircraft moment of inertia around the y-axis, parallel to the
wingspan, was quantified. In general, the quantified value of the moment of inertia had a
difference of less than 5% in relation to the computational one, which was being used by the
team. Therefore, the use of this experimental method would be appropriate to obtain this
property of the aircraft still in the conceptual phase of the project, where prototypes are built
without modeling the aircraft in the software.

Keywords: Moment of inertia. Simple pendulum. Experimental analysis. Radio controlled

aircraft.
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1 INTRODUCAO

A necessidade de acuracidade na medicao das propriedades inerciais das aeronaves se tornou
evidente por meados de 1926 devido ao crescente nimero de projetos de novas aeronaves
durante o periodo das guerras. Caracteristicas de massa e inércia (localizacdo do centro de
gravidade, momento de inércia) devem ser conhecidos para prever o desempenho e as condi¢es
de voo limitantes para as aeronaves (WOLOWICZ; YANCEY, 1974).

Em outras palavras, eles expressam a resposta do avido e sua capacidade de realizar a
missao, seja em voo nivelado ou em uma manobra. A estimativa de massa e das propriedades
inerciais de uma aeronave dever ser examinados durante a fase de projeto conceitual a fim de
ter um dimensionamento adequado da superficies ou para determinar a complexidade do
sistema de controle.

Para todas as aeronaves ja construidas no Projeto Albatroz AeroDesign foram estimadas
através de célculos simplificados ou do modelamento em softwares de Desenho Assistido por
Computador (DAC; em inglés: Computer Aided Design - CAD) , mas essas estimativas nunca
foram confirmadas através de experimentos. Portanto, o uso desses dados para os calculos de
estabilidade e controle deixa um elemento de ddvida nos resultados. Desta forma, com este
estudo buscar-se-a quantificar e validar as propriedades inerciais da aeronave através de um

ensaio experimental.

1.1 MOTIVACAO

De forma a garantir o entendimento da motivacdo deste trabalho e sua aplicacdo, é
necessario que se conheca sobre a competicdo SAE Brasil AeroDesign, a Equipe Albatroz e a
area que se beneficiara deste trabalho.

A competicdo SAE AeroDesign comecou a ser realizada no brasil no ano de 1999 e ao
longo dos anos vem crescendo no pais, tanto em quantidade de equipes participantes quanto em
qualidade dos projetos. O principal objetivo € possibilitar intercambio de técnicas e
conhecimentos de Engenharia Aerondutica, por meio do aplicagdes praticas e da competicao

entre equipes.
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A competicdo é composta por trés categorias distintas: Regular, Micro e Advanced.
Nela, as equipes sdo avaliadas de duas formas: Competicdo de Projeto e Competi¢éo de Voo.
O desafio ocorre anualmente, iniciando no periodo entre janeiro e fevereiro quando € liberado
para as equipes o regulamento que contém as restrices especificas para cada classe, restri¢coes
estas que se modificam todos 0s anos, e o se encerra no final do ano, na cidade de S&o José dos
Campos, em uma competicdo que dura quatro dias entre os meses de outubro e novembro,
guando acontece a apresentacdo do projeto para os jurados da SAE e a competicdo de voos das
aeronaves.

A classe Regular é a categoria mais tradicional da competicdo com o maior numero de
equipes competidoras, costumeiramente é exigido que as aeronaves dessa categoria tenham as
caracteristicas de um avido cargueiro, como mostra a Figura 1.1, transportando a maior
quantidade possivel de carga, estando limitada a 20 Kg, além de respeitar restricdes geométricas
e volumétricas, como soma de dimensGes maximas. A classe Micro, habitualmente, é a
categoria mais inovadora e tem a tendéncia de apresentar aeronaves menores. Nos Ultimos anos
0 regulamento exigiu dessa categoria avifes desmontaveis, que coubessem em caixas e
possuisse um sistema para ejetar a carga em voo. Mais recentemente as aeronaves da classe
Micro deveriam ejetar a carga através da manobra LAPES (Low-Altitude Parechute-Extraction
System). A classe Advanced € a que possui menos limitacdes, porém exige a utilizacdo de
tecnologia de telemetria embarcada na aeronave para aquisi¢ao de dados durante o voo. Como
por exemplo, medicdo de velocidade, geolocalizacdo por GPS, e mais recentemente a missdo

de reconhecimento com um sistema de cameras.
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Figura 1.1 — Aeronave da Classe Regular 2018 (Equipe Albatroz AeroDesign).

Fonte: Producéo do prdprio autor.

A Equipe Albatroz AeroDesign foi criada em 2001, composta por estudantes do Centro
de Ciéncias e Tecnologia da UDESC, a Universidade do Estado de Santa Catarina. Desde 0 ano
de sua criacdo a equipe ja participou de 18 edicdes da Competicdo SAE Brasil AeroDesign,
tendo competido inicialmente apenas na classe Regular. Devido a falhas no repasse de
conhecimento entre os integrantes, em 2008 a Equipe fechou as portas, mas acabou retornando
em 2009 com uma nova equipe da classe Regular e desde 2013 vem competindo também na
classe Micro. A partir do seu retorno as competicdes em 2009 a Equipe vem apresentando bons
resultados. A Tabela 1.1 apresenta as classificagdes da equipe na competicdo de AeroDesign

desde o seu retorno e 20009.

Tabela 1.1 — Histdrico de classificagdo da Equipe Albatroz

Ano Classificagéo

192 colocagdo na Classe Regular, 162 colocacgdo na Classe Micro
Primeira competicdo com a presenca das classes Regular e Micro do Albatroz

2014 242 colocacdo na Classe Regular, 5% colocacdo na Classe Micro

2013

2015 182 colocacgdo na Classe Regular, 32 colocacdo na Classe Micro

2016 122 colocagdo na Classe Regular, 92 colocacéo na Classe Micro

2017 152 colocagdo na Classe Regular, 92 colocagdo na Classe Micro

2018 362 colocacdo na Classe Regular, 12 colocacgdo na Classe Micro

52 colocagdo na Classe Regular, 32 colocacdo na Classe Micro
Primeira participacdo da equipe na SAE East AeroDesign, Classe Micro

Fonte: Autoria prépria.

2019
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O nivel da competigdo entre as equipes vem se elevando ano apds ano, por isso, para se
manter entre as melhores equipes do pais é fundamental garantir uma boa nota nos relatérios.
Desta forma, pretende-se com esse trabalho garantir a qualidade dos dados de momento de
inercia e posicdo do CG da aeronave. Tais dados sdo cruciais para os calculos desenvolvidos
em todas as areas, em especial a area de Estabilidade e Controle, que sera abordada mais a
frente.

Atualmente tais dados sd@o obtidos de forma computacional, através do qual ndo é
possivel garantir a precisdo. Sob esta perspectiva, esse trabalho tem como objetivo desenvolver
uma metodologia que permita submeter as aeronaves a um ensaio a fim de quantificar os valores
reais de momento de inercia e posicao de CG. Este tipo de analise além de garantir a qualidade
dos dados utilizados em projeto, também € bem-visto pelos jurados da competi¢do, uma vez
gue 0s ensaios praticos para a area de Estabilidade e Controle sdo de dificil execucéo, logo, a
implementacdo desta metodologia no relatdrio da area, contribuird para uma boa pontuacéo nas

notas de relatorio da equipe.

1.2 OBJETIVOS

O objetivo principal deste trabalho é desenvolver uma metodologia para a quantificacao
dos valores de momento de inércia e posicdo do centro de gravidade para aeronaves radio
controladas. Com isso, aumentar a qualidade dos modelos computacionais empregados no
projeto de aeronaves da Equipe Albatroz AeroDesign construidas para a competicéo.

Assim, esta pesquisa possui como objetivos complementares:

v Determinar o CG e Momento de Inércia da aeronave numericamente utilizando a teoria de
péndulo simples;

v Desenvolver uma metodologia pratica através de um aparato de ensaio;

v' Contribuir para aprimorar a fidelidade dos calculos de estabilidade da aeronave, mecanicas

de voo e rotacdo na decolagem;
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1.3 ESTRUTURA DO TRABALHO

A estrutura deste trabalho é planejada de tal forma que o leitor possa ser habituado aos

conceitos matematicos necessarios para o entendimento da metodologia proposta, a fim de

determinar o momento de inércia e posi¢do do CG de uma aeronave radio controlada. Assim, o

trabalho € estruturado da seguinte forma:

Primeiro Capitulo — Neste capitulo, apresenta-se um breve retrato a respeito da
competicéo e da trajetdria da Equipe Albatroz AeroDesign, bem como a motivacéo e os
objetivos da producgdo deste trabalho. Por fim, através dos objetivos, sdo resumidos 0s
pontos principais a serem vencidos pela metodologia empregada.

Segundo Capitulo — Neste capitulo, conceitos do fenémeno da vibracdo séo expostos,
bem como a deducdo do movimento oscilatorio atraves das equacdes horarias de posi¢édo
velocidade e aceleragdo. Apresenta-se a teoria do movimento harmonico simples, que é
base para o entendimento do modelo de péndulo simples. Conceitos e importancias da
area de estabilidade e controle para a aeronave. Por fim, é exposta a importancia do
posicionamento correto do Centro de Gravidade de uma aeronave e 0 equacionamento
para quantificacdo da sua posicao vertical.

Terceiro Capitulo — Neste capitulo, apresenta-se um fluxograma da metodologia
utilizada para realizar o trabalho, os materiais utilizados, bem como o detalhamento dos
procedimentos computacional e experimental. Por fim, mostra-se o equacionamento do
momento de inércia da aeronave em torno do seu eixo y.

Quarto Capitulo — Neste capitulo, mostra-se dois estudos de caso. O primeiro é
realizado através do software, com o objetivo de validar a modelagem computacional
anteriormente empregada pela equipe. Sdo expostos os valores de inércia e massa
calculadas pelo software. O segundo consiste nos dados obtidos experimentalmente em
laboratérios. Sdo expostas tabelas com os valores de distancia essenciais para o
equacionamento, bem como os valores de periodo de oscilacdo da aeronave e do aparato
coletados empiricamente.

Quinto Capitulo — Neste capitulo apresenta-se as conclusdes obtidas através dos
resultados e as principais discussdes realizadas no Capitulo 4. Desta forma, finaliza-se
o trabalho com as principais contribuicfes e sugestdes para trabalhos futuros nesta area.
Sexto Capitulo — Neste capitulo, séo referenciadas todas as fontes utilizadas como base
neste trabalho, desde as citacGes indiretas utilizadas em partes do texto, até as citacfes

diretas.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 ESTADO DA ARTE

O processo de concepgdo de uma aeronave requer medigdes precisas das propriedades
inerciais, assegurar que estas medigdes sdo confidveis é um dos problemas cruciais a ser
resolvido ao estudar movimentos rotativos de aeronaves ou ao projetar o sistema de controle de
voo da aeronave. Por isso, abordagens diversas ja foram apresentadas em artigos e trabalhos, a
fim de desenvolver uma metodologia confiavel para a medicéo de tais propriedades.

Para isso, realizou-se uma pesquisa nas bases de dados da CAPES e Google Scholar,
adotando como descritores, Momento de Inércia Péndulo, Momento de Inércia Péndulo UAV,
dos 110 artigos trazidos pelas bases de dados, foram selecionados 8 artigos tendo, como critério
de inclusdo todos os artigos que trouxessem o contexto de determinacdo do momento de inércia
de aeronaves, utilizando-se da teoria fisica de péndulos.

Hé& 3 trabalhos que empregam o método de péndulo de torcdo bifilar: no trabalho de
Krznar et al. (2018) os dados de aceleracdo angular sdo adquiridos através do préprio sistema
integrado de sensores na aeronave, transmitidos para o radio controle, também, neste método
0s componentes da aeronave sdo ensaiados separadamente. Ma et al. (2015) utilizaram de um
sensor micro eletromecénico para aquisi¢do dos dados. Ambos os trabalhos realizam a
metodologia em aeronaves do estilo quadricoptero. Jarsin e Mueller (2009) empregaram uma
abordagem ndo linear ao levar em consideracdo a massa adicional de ar retida nas partes internas
da aeronave, considerando também o amortecimento no sistema, o que resulta, segundo o
artigo, na necessidade de uma resolucdo computacional da equacéo nao linear de movimento.

Junos, Mohd Suhadis e Zihad (2014) utilizaram do péndulo de tor¢&o bifilar apenas para
a determinacdo do momento de inércia no eixo de guinada da aeronave, para 0s eixos de
arfagem e rolagem o método empregado € o péndulo fisico, para tanto, construiu-se um
equipamento de balanco onde a aeronave pdde ser alocada, para realizacdo do ensaio. Desta
forma, o momento de inércia da aeronave é obtido subtraindo o valor do momento de inércia
desse equipamento, do valor total do sistema. O artigo ainda usa a adicdo de uma massa
desbalanceada ao sistema para localizar a posi¢do do CG do conjunto. A nota técnica de Gracey

(1948) apresentou uma abordagem muito semelhante, se diferenciando apenas na forma como
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a posicdo do CG do conjunto é localizada, os pesquisadores utilizaram da suspensdo de uma
linha de prumo, como um método mais préatico para o ensaio.

Uma abordagem diferente foi desenvolvida por Dantsker et al. (2018), nessa
metodologia a aeronave ndo permanece suspensa em fios, mas sim, acoplada diretamente ao
eixo de rotagdo. Para que ocorram as oscilagGes na aeronave, um disco acoplado ao eixo esta
conectado a um contrapeso atraves de um cabo, dessa forma quando o cabo € enrolado ao disco,
0 contrapeso exerce a sua funcédo de retornar o conjunto ao estado inicial, promovendo assim a
oscilacdo no sistema. O emprego desse método implica na necessidade de calibrar o contrapeso
para corresponder a0 momento de inércia da aeronave ensaiada. Ademais, visto que a aeronave
esta acoplada diretamente ao eixo é necessario a medicao separada dos momentos de inércia da
fuselagem e da asa.

Quanto ao erro dos valores obtidos, Habeck e Seiler (2016), que também usaram do
método de péndulo de torcdo bifilar, destacam que o valor do periodo para 3, 5 e 10 oscilacfes
nunca excederam uma diferenca maior que um centésimo de segundo. Destacou também que a
guantidade minima de amortecimento no sistema resultou em um erro inferior a 0,01% no

momento de inércia e, por isso, foi negligenciado.

2.2 VIBRACOES

Vibragdes sdo quaisquer movimentos oscilatorios dos corpos como resposta de forgas que
a eles estdo associadas (THOMSON, 1978). Sendo assim, 0s sistemas vibratorios, como podem
ser tratados estes corpos, incluem meios para armazenar energia potencial (molas ou
elasticidade), meios para armazenar energia cinética (massas ou inércias) e um meio para a
dissipacdo da energia (amortecedores). Logo, a vibragdo de um sistema vibratério consiste na
alternancia entre as duas formas de energia de potencial para cinética e vice-versa. No caso de
um sistema amortecido ap6s cada ciclo ocorre a dissipacgdo de tais energias (RAO, 2009).
As classificacdes das principais vibragfes que ocorrem nos sistemas mecanicos sao as
seguintes:
e Vibracgoes livres ou forcadas: vibragdes livres ocorrem quando ap0s uma
perturbagdo inicial o sistema continua a oscilar por conta propria sem a atuacao de
forgas externas. No caso em que houver a atuacdo de uma forga externa apds o inicio

da oscilagéo, a vibragdo é dita forcada (RAO, 2009).
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e Amortecidas ou ndo amortecidas: no caso em que ndo houver dissipacéo de
energia durante a oscilacdo, a vibracdo é considerada ndo amortecida. Porém, se
houver qualquer perda de energia, ela é denominada amortecida. E valido ressaltar
que sistemas reais sempre apresentam perdas de energia, por menores que sejam
(RAO, 2009).

e Lineares e ndo lineares: sdo consideradas lineares quando todos 0os componentes
basicos do sistema se comportam de maneira linear. Caso algum componente se se
comporte de forma ndo linear a vibracdo é denominada néo linear. Se a vibragéo for
linear, as técnicas matematicas sao bem desenvolvidas e o principio da superposicao
é valido para este caso (RAO, 2009).

e Deterministicas e aleatorias: se o valor ou magnitude da excitacdo aplicada no
sistema € conhecido em qualquer instante de tempo, a excitacdo € dita
deterministicas. Caso isto ndo ocorra, a vibracdo é conhecida como aleatoria, e 0
valor da excitacdo em dado instante ndo pode ser previsto (RAO, 2009).

Classificadas as vibracOes, pode-se entdo listar algumas definicdes e terminologias

referentes ao movimento harménico simples, necessarios para o estudo de vibracgdes. Partiu-se
inicialmente de uma andlise mais bésica através de sistema de vibracGes livres e estendeu-se

mais especificamente para um sistema pendular.

2.2.1 Movimento Harménico Simples

O Movimento Harménico Simples (MHS) é restrito a sistemas conservativos, onde nao
estd presente a acdo de forcas dissipativas, isto é, sistemas ndo amortecidos. No MHS, ha a
presenca de uma forca restauradora que atua impondo com que o sistema retorne para a posicao
de equilibrio, onde a posicdo do corpo € uma funcéo periddica.

As grandezas mais relevantes para o estudo do MHS sdo as que ajudam na descrigdo da
posicdo do corpo durante as oscilagdes, por meio das fungdes hordrias do MHS. Funcdes
horérias s@o as equacgdes que dependem do tempo t como varidvel independente. Tais grandezas
estdo listadas a seguir:

e Amplitude: maior deslocamento que um corpo vibratorio atinge em relacdo a sua

posicao de equilibrio, indicado como A.
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e Periodo de oscilacdo: tempo transcorrido pelo corpo para completar um ciclo de

2T

movimento. Retratado como T e definido pelaequagéo T = —.

e Frequéncia de oscilacdo: numero de ciclos que o corpo realiza por unidade de tempo,

indicado por f e definido pela equagéo f = % = =

2n’
e Frequéncia angular: velocidade com que o angulo de fase é percorrido. Indicado por

21

w e definido por w = 2nf = -
A equacdo horaria da posicdo, velocidade e aceleracdo nos permite determinar tais

parametros de um corpo em MHS em determinado instante de tempo, definidas por

u(t) = Acos(wt + ¢y), (2.1)
u(t) = —wAsen(wt + ¢y), (2.2)
ii(t) = —w?Acos(wt + ¢y), (2.3)

onde u(t), u(t) e it(t) representam a posi¢do, velocidade e aceleragdo, respectivamente.

2.2.2 Vibracgéao Livre Ndo Amortecida

As vibracdes livres ocorrem em sistemas nos quais 0 movimento resulta apenas de
perturbacao inicial, ndo havendo nenhuma atuacao externa apos essa perturbacéo inicial (RAO,
2009).

Ao se conceder ao péndulo um angulo inicial ele entrard em movimento tendendo a
retornar a sua posicao de equilibrio. Ao passar por ela 0 movimento nao se interrompe, pois, a
massa do péndulo transformou a energia potencial gravitacional armazenada, em energia
cinética. Como conceituado anteriormente, no caso em gque nao ha dissipacéo, enquanto essas
energias permanecerem no sistema o movimento oscilatorio continuara. Porém em sistemas
reais de vibracdo livre o sistema perturbado tende ao repouso, isto €, quando a resultante de
todas as forgas atuantes sobre o sistema é nula.

A Figura 2.1 mostra um modelo simples de um sistema de um grau de liberdade sem o

amortecimento, o conhecido sistema massa-mola.
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Figura 2.1 — Sistema com um grau de liberdade (a) e digrama de corpo livre (b).

F(1)

T F(1)

X aceleracio

kAx forca elastica

i mx forca inercial

(@) (b)

Fonte: Producéo do prdprio autor.

Iniciando com a elaboracdo do DCL da massa mostrado na Figura 2.1, aplica-se a

Segunda Lei de Newton para obter a equacdo de movimento como

—kAx —mk + F(t) = 0, (2.4)

ou

mii(t) + ku(t) = F(t), (2.5)

desta forma, pode-se definir: m a massa do sistema, k a rigidez, F(t) a for¢ca em funcdo do
tempo, X a aceleracdo e Ax o deslocamento. Obtemos assim a equacao de equilibrio.

Portanto, pode-se verificar o que acontece quando o sistema é tirado da posic¢do de
equilibrio. Isto €, implicando um deslocamento inicial U, causando um movimento oscilatorio
a resposta segue um padrdo, como ilustrado na Figura 2.2, mas com F(t) = 0 para todo e

qualquer instante de tempo.
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Figura 2.2 — Sistema massa-mola — Oscilacao.

,,,,,, - T — periodo da oscilagdo

u(t) N

A
= T

Fonte: Producdo do prdprio autor.

Que pode ser descrito na forma

u(t) = U, cos(wt), (2.6)

como ndo temos a aplicagdo de forcas externas ao longo de todo o tempo do movimento (F(t) =

0) e, derivando a Eq. (2.6) e na sequéncia substituindo em (2.5) e evidenciando U,cos (wt),

(k — w?*m)Uycos (wt) = 0, 2.7

a fim de garantir essa igualdade, em qualquer situacdo ndo trivial (U, = 0 ou cos(wt) = 0).

Obtemos,

k = wzm’ (28)

ou

P [@] 2.9)
m S

onde w,, € denominado a frequéncia angular natural do sistema de 1 grau de liberdade. Cuja
unidade é,
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Sendo assim o periodo de oscilagdo, como mostra a Figura 2.3 é dado por:

L (2.10)

w
f=2 (2.11)

Portanto, tem-se a frequéncia natural de vibracdo do sistema como sendo,

Wy 1]
_ On - _ 2.12
fo =52 L ou [Hz] (2.12)
Figura 2.3 — Periodo de oscilagdo.
u(?) I 2r
\\—//\\//F w=1: T=2n/l=2x1
u(t) _ . .
i T ' '
\ /\ /\ /\ /r w=2: T=2n2=nx

Fonte: Producéo do prdprio autor.
2.3 PENDULO

O péndulo simples € um mecanismo oscilatorio ideal, que executa um MHS. O
mecanismo de restauracdo do sistema, neste caso, é a forca gravitacional. O sistema consiste

em uma massa “particula” suspenso por um fio inextensivel e de massa desprezivel. A outra
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extremidade do fio € fixa. A respeito de um péndulo executando MHS, pode-se afirmar que a
energia mecanica do sistema oscilante é conservada, e que o torque devido a gravidade é
proporcional ao negativo do deslocamento angular.

O cumprimento total dos requisitos, como referido, impde certas limitagdes a construcao
e funcionamento do péndulo simples. Pode inferir-se que ndo é possivel cumprir 0s requisitos
com rigor, mas pode-se aproximar ao caso ideal.

Como ilustra a Figura 2.4, no sistema ha duas forcas atuando na massa da particula,

conforme

Tr—mg =0, (2.13)

sendo uma a forca gravitacional mg que atua verticalmente para baixo. A outra é a tenséo T

no fio. Em posicdo de equilibrio a particula repousa na posicao vertical com forca resultante

Z€ero.

Figura 2.4 — Forcas atuantes na particula.

W/77717777174

Fonte: Producdo do prdprio autor.

Em uma posicdo deslocada, um torque Ty sobre o ponto ‘O’, atua na particula com a
tendéncia de reestabelecer a posicéo de equilibrio. A fim de calcular esse torque, € necessario
decompor a forca peso em duas componentes perpendiculares, (i) mgcos(6) ao longo do fio e
(if) mgsen(@) tangente ao caminho do movimento da particula.

Juntamente com a tenséo no fio e as componentes da gravidade, ha trés forcas atuantes
no sistema de péndulo simples. As linhas de acao da tencéo e da componente da gravidade ao

longo do fio passam pelo ponto ‘O’. Dessa forma, o torque em torno desse ponto causado por
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essas duas forcas € nulo. O torque na massa da particula € produzido apenas pela componente
tangencial da gravidade. Assim, o torque é:

Ty = —L * mgsen(0), (2.14)

onde L € o comprimento do fio. Pode-se agora usar a relagéo Tr = Ia, a fim de obter relagéo

com a aceleracdo angular,

Tr = la = —mgLsen(6), (2.15)

mglL
I

a= — sen(9). (2.16)

Para pequenos deslocamentos, é admissivel considera que sin(6) =~ 6, linearizando

assim a equacao para,

mglL
o= _ng, (2.17)

comparando a equacdo obtida para aceleragdo angular com a = —w?8, obtemos,

Assim, substituindo a Eq. (2.18) em (2.10),

_— 21
(*F)
2 47r?
(57)
2
; - I'mgL (2.21)
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ou

= ﬂ (2.22)
4?2’
onde b = WL, produto entre o peso da particula e o comprimento do fio, e T é o periodo, ou
seja, 0 tempo que a massa leva para completar uma oscilacdo. Essa equacdo mostra que o
momento de inércia de qualquer corpo rigido pode ser determinado utilizando esta teoria se 0
valor para T é conhecido. Portanto, esta teoria do péndulo simples pode ser utilizada para
determinar 0 momento de inércia para uma aeronave.
Em resumo, sumariza-se as requisicdes de péndulo simples, quer surjam devido a
exigéncia de MHS ou devido a exigéncia de frequéncia independente da massa, como sendo:
e O ponto ‘O’ esta livre de qualquer perda de energia devido a fricgéo.

e O fio é inextensivel e de massa desprezivel.

Né&o ha outra forca externa atuante, além da gravidade.

A amplitude angular do movimento é pequena.

2.4 ESTABILIDADE E CONTROLE

Qualidade de voo e facilidade de controle durante as manobras de uma aeronave, sdo
assuntos estudados na estabilidade e controle. Por estabilidade podemos compreender como
sendo a tendéncia da aeronave em retornar ao seu estado de equilibrio depois de uma
perturbacado. Esta perturbacdo pode ser gerada pela a¢do de controle do piloto ou por fenémenos
atmosféricos. Uma aeronave deve ter estabilidade suficiente para que o piloto ndo precise
constantemente tomar o controle da aeronave devido distarbio externos.

Duas condicOes sdo necessarias para a aeronave voar com sucesso. A aeronave deve ser
capaz de atingir o equilibrio no voo e ter a capacidade de manobra para uma grande faixa de
velocidades de voo e altitudes. Para atingir o equilibrio ou para desempenhar a manobra, a
aeronave deve ser equipada com controles propulsivos e aerodindmicos. O conceito e
performance do sistema de controle é uma parte integrante da estabilidade e controle da

aeronave.
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Estabilidade ¢ uma propriedade de um estado de equilibrio. Para que um avido
permanega em voo uniforme constante, a forga resultante, bem como o momento resultante
sobre o centro de gravidade, deve ser igual a zero (NELSON, 1989). Uma aeronave que
satisfaca esse requisito é dita como em estado de equilibrio ou em um voo na condicéo de
trimagem. Contudo, se as for¢as e momentos ndo equivalem a uma soma zero, a aeronave sera
sujeitada a aceleracdo translacionais e rotacionais.

Desta forma, o CG (centro de gravidade) é o pilar para a estabilidade e controle da
aeronave, bem como avalicdo das qualidades de manuseio. Todas as analises e avaliaces tem
como objetivo determinar os aspectos de navegabilidade da aeronave. Além disso, 0 CG é o
centro do sistema de eixo de coordenadas no qual todos os calculos sdo baseados, como
ilustrado da Figura 2.5. Todos os momentos ndo aerodindmicos sdo medidos em relacdo ao CG
da aeronave. Segundo Sadrey (2013), a determinacdo do CG é uma tarefa vital no processo de

projeto de aeronaves.

Figura 2.5 — Eixos de coordenadas.
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Fonte: Producdo do prdprio autor.

O centro de massa ou centro de gravidade de um sistema complexo é a localizacdo
principal de todas as massas de um sistema. O termo centro de massa frequentemente usado
como forma intercambidvel com o centro de gravidade, mas eles sdo conceitos fisicamente
diferentes. Ocorre de esses dois centros se coincidirem em um campo gravitacional uniforme,
mas onde a gravidade ndo é uniforme, o centro de gravidade se refere a principal posicdo da
forca gravitacional no objeto. O centro de massa de um corpo nem sempre coincide com 0
centro geométrico. No caso de uma distribuicdo movel de massa em um sistema composto,

como 0s passageiros de uma aeronave de transporte, a posi¢cdo do centro de massa nao
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corresponde a posicdo de nenhuma massa individual. A aplicagdo do centro de gravidade muitas
vezes permite o uso de equacdes de movimento simplificados (por exemplo, lineares) para
analises 0 movimento de um sistema dindmico. O CG é também um ponto de referéncia
conveniente para muitos outros calculos em dindmica, tais como 0 momento de inércia da
massa.

As aeronaves devem ser estaveis, controlaveis, e seguras para todos as posi¢oes de CG
permissiveis durante o envelope de voo (NELSON, 1989). A seguranca de uma aeronave é
influenciada por varios fatores, incluindo a localizacdo do CG, e a sobrecarga causara sérios
problemas. Se o CG esta posicionado, erroneamente, para frente na aeronave, a corrida de
decolagem se tornara mais longa, devido a grande resisténcia inercial de rotacdo. Em alguns
casos, a pista pode nao ser suficiente para efetuar a decolagem. O angulo de subida e a taxa de
subida serd reduzida.

Entretanto, no caso de o CG estar localizado, demasiadamente, para trds na aeronave
durante 0 movimento de rotacdo para decolagem, o piloto pode néo ter o controle e ocasionar
gue a cauda colida com o solo. Além disso, com a aeronave em repouso no solo e uma
configuracdo de trens de pouso em triciclo, se as cargas forem alocadas de tal forma que o CG
se mova para trds do trem de pouso principal, ocorrerd o tombamento da aeronave (SADREY,
2013). Um exemplo deste incidente com um McDonnell Douglas MD-11 é mostrado na Figura
2.6.

Figura 2.6 — Um McDonnell Douglas MD-11 com nariz levantado.

Fonte: Associacdo Internacional de Seguranca na Aviagédo
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241 Centrode Gravidade

A posicéo vertical do centro de gravidade para a montagem Z'y, e da aeronave Zy 4y
pode ser determinada utilizando o0 mesmo setup mostrado na Se¢do 3.3. Um nivel foi utilizado
para garantir que a montagem estava perfeitamente horizontal, assim o centro de gravidade do
aparato de balanco e da aeronave estavam verticalmente alinhados. A montagem foi inclinada
ao longo do eixo y da aeronave com a adi¢do de um peso W sobre a aeronave, com uma distancia

de carga, X;qrgq do CG do aparato de balango como mostrado na Figura 2.7, respectivamente.

Figura 2.7 — Aeronave e aparato inclinadas.

Fonte: Producéo do prdprio autor

Com base no equilibrio de momentos, a posigéo vertical do CG da montagem conforme

a Figura 2.7, é definida como

= w XCarga
Z'w = < -7 ) 2.23
v WTotal tang v ( )

onde Wr,:q1 € 0 peso total da montagem, 8 é o angulo de inclinacdo e Z*y, é a distancia vertical
do pino de rotacdo até o CG do aparato de balanco.

Note que o angulo de inclinacdo, 8 é determinado conforme o diagrama esquematico
mostrado na Figura 2.8, onde
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Hy—H
6 = tan (%) (2.24)

desta forma, o centro de gravidade da aeronave pode ser calculado por

— Z_,WWTotal - Z’WWAP (2 25)

ZUAV W, )
UAV

onde W, é 0 peso do aparato de balango e Wy 4 é 0 peso da aeronave.

Figura 2.8 — Diagrama esquematico do angulo de inclinacéo.

Aparato

A

Fonte: Producdo do prdprio autor

2.4.2 Teorema dos Eixos Paralelos (Teorema de Steiner)

O teorema do eixo paralelo é um teorema que permite calcular que 0 momento de inércia
de um corpo em relagdo a qualquer eixo. E 0 momento de inércia em torno de um eixo paralelo
através do centro de massa, mais 0 momento de inércia que o corpo teria sobre o eixo dado, se
toda a massa de um o corpo estivesse localizado no centro de massa. Também conhecido como

teorema de Steiner.
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Figura 2.9 — Teorema dos Eixos Paralelos.

Fonte: Producéo do prdprio autor
I, = I, + md?, (2.26)

Onde:
I,, € o momento de inércia de area atraves do eixo paralelo,
L, € 0 momento de inércia de area através do centro de massa,
m € a massa do corpo, e

d é a distancia do novo eixo z ao centro de massa.

A aplicacdo deste teorema € fundamental para os calculos deste trabalho, visto que, tem-
se como objetivo determinar o valor do momento de inércia em torno do CG da aeronave e
primariamente, o valor encontrado do momento de inércia serd em relacdo ao ponto de giro do
aparato de balago, o ponto ‘O’, como mostra a Figura 2.7. Portanto, faz-se necessario a
aplicacédo do teorema dos eixos paralelos como forma de deslocar o momento de inércia para o

eixo de analise.



3 METODOLOGIA

Nesta secdo serdo descritos os materiais e equipamentos utilizados, também, como
foram realizados a analise computacional e procedimento experimental. A Figura 3.1 representa

a esquematizacdo deste estudo.

Figura 3.1 — Fluxograma do estudo.
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Analise experimental do
Mmomento de inércia

!
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v
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Fonte: Producdo do préprio autor.
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Tendo as propriedades dos componentes da aeronave e suas geometrias, a primeira etapa
consiste em modela-los dentro do software e analisar computacionalmente 0 momento de
inércia. O resultado encontrado servird como uma referéncia para verificar a qualidade dos
ensaios experimentais. Na etapa experimental, buscou-se analisar o periodo de oscilacdo do
conjunto, aeronave e aparato. Com os resultados coletados experimentalmente, eles foram
comparados com os obtidos via método computacional. As anélises serdo discutidas na Se¢éo
0.

3.1 MATERIAIS E EQUIPAMENTOS

A estrutura do estudo consiste inicialmente na construcdo de um aparato para realizagéo
dos ensaios oscilatérios em qualquer configuracdo de aeronave que venha a ser projetada pela
equipe. A fim de simplificar a execucdo do projeto escolheu-se a aeronave da Classe Regular
do ano de 2018 (Figura 1.1). A estrutura do aparato (Figura 3.2 e Figura 3.3) possui dimensdes
e propriedades descritas na Tabela 3.1, os valores de massa foram quantificados por meio da
medicdo do aparato construido em laboratorio, enquanto o0 momento de inércia foi quantificado

através do modelamento do aparto no software.

Figura 3.2 — Estrutura modelada do aparato.

Fonte: Producéo do proprio autor.
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Figura 3.3 — Estrutura construida do aparato.

Fonte: Producéo do prdéprio autor.

Tabela 3.1 — Propriedades do Aparato.
Caracteristica Valor Unidade

Massa 1,375 Kg

Momento de Inércia (I,,) | 539.653,6 Kg.mm?
Fonte: Producéo do préprio autor.

A fim de se obter a condi¢do de péndulo simples, foi utilizado um cabo de aco inextensivel
(Figura 3.4), como sustentacdo do aparato, com comprimento de 1,5m, porém € importante
ressaltar que a distancia do péndulo utilizada para os calculos se encontra na Tabela 4.3, uma
vez que essa distancia necessario para o céalculo é uma distancia decomposta do comprimento

do cabo, como ilustrado na Figura 2.7
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Figura 3.4 — Condicdes de péndulo simples (cabo de aco inextensivel).

Fonte: Producéo do préprio autor.

3.2 PROCEDIMENTO COMPUTACIONAL

A modelagem e analise computacional foram realizadas no software Autodesk Inventor.
A primeira etapa foi modelar a aeronave com a maior quantidade de detalhes. Visto a
dificuldade de incluir na modelagem todos os elementos de fixagdo presentes na aeronave
como, cola (cianoacrilato), entelagem, parafusos, fitas, velcros etc., 0 método empregado foi,
ja com o avido construido na oficina, dividir a aeronave em grupos menores (asa, fuselagem,
cauda, compartimento de carga e pecas soltas como, hélice, trens de pouso e motor), realizou-
se a pesagem desses itens reais, ja construidos e fabricados, e alterado a densidade dessas
particdes e pecas na modelagem dentro do software.

Dessa forma garantiu-se que ambas as aeronaves, real e virtual, possuiam a mesma
massa. Obviamente a distribuicdo de massa ndo permaneceu idéntica visto que no software a
massa de componentes omitidos como, a cola para unido das chapas de madeira e os parafusos
da fuselagem ndo foram representados volumetricamente na modelagem, mas suas massas
foram distribuidas dentro dos respectivos subgrupos. Assim apesar de ndo ter todos os
componentes perfeitamente modelados, pode-se garantir que a massa é idéntica e a sua
distribuicdo pela aeronave ficou suficientemente proxima do real.

Dentro do software ja com a modelagem completa, utilizou-se a ferramenta interna do

Inventor que calcula de maneira automatica as propriedades inerciais dos corpos.
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3.3 PROCEDIMENTO EXPERIMENTAL

Um péndulo é composto por um corpo rigido qualquer oscilando livremente em torno
de um ponto. A aeronave foi alojada para rotacionar ao longo do eixo y da aeronave como
mostra a Figura 3.5. Essa configuracao € chamada de montagem que consiste na aeronave e no
aparato de balanco, esse ultimo é formado basicamente por quatro cabos, a moldura de metal
e 0 pino de rotag&o.

Com a aeronave alocado no aparatado, em estado de repouso e nivelada paralelamente
em relacdo ao solo, pode-se dar inicio aos testes. Inicialmente, foi realizado o ensaio para

determinar a posicdo vertical do CG da aeronave, de acordo como demonstrado na Secéo 2.4.1.

Figura 3.5 — Setup de configuracéo do péndulo.

Fonte: Producdo do préprio autor
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3.3.1 Momento de Inércia

Este método foi usado na sequéncia, para determinar o momento de inércia da aeronave
em torno do eixo y da aeronave. Como base teorica foi utilizado a deducdo que resultou na
equacdo (2.23). Desta forma o momento de inércia da aeronave pode ser expressa como sendo,
ainércia do conjunto subtraida da inércia do aparato, com my 4, Z2 41, Sendo um termo derivado

do teorema dos eixos paralelos, explicado na Secdo 2.4.2:

Ji _ TzWTotalZ_,W TZAPWAPZ,W 72 (3-1)
yy — A2 - 472 —Myaviyav,

sendo my 4, @ massa da aeronave. Note que para o experimento do péndulo composto, o periodo

requerido para determinacdo do momento de inércia foi de 10 oscilacdes



4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Nesta secdo serdo mostrados os resultados obtidos apos a realizacao dos procedimentos
computacionais e experimentais. As discussdes foram subdivididas em analise computacional
e analise experimental dos momentos de inércia ao longo do eixo y. Os parametros serdo

comparados entre os resultados obtidos do Autodesk Inventor com os obtidos em ensaios.

4.1 ANALISE INERCIAL

Inicialmente serdo expostos os dados coletados através do software e, posteriormente o0s
resultados obtidos experimentalmente. Por fim, sera feita uma analise comparativa entre esses

dados.

4.1.1 Andlise inercial computacional

Apobs a realizacdo dos procedimentos descritos na Secdo 3.2, foi possivel obter as
propriedades inerciais dos componentes e da aeronave como um todo. Dessa forma garantir que
tanto a aeronave modelada no software e a construida pela equipe possuiam a mesma massa.

Tendo em vista que neste estudo a intencdo era analisar as propriedades inerciais da
aeronave, como dito anteriormente na Secdo 3.2, 0 objetivo foi de garantir que a distribuigéo
de massa dos componentes se aproximasse 0 maximo possivel do real, porém, sabendo da
complexidade de garantir a exatiddo. Uma vez que representar na modelagem todos 0s
elementos presentes na aeronave construida pela equipe, se torna um trabalho praticamente
impossivel.

A Figura 4.1 até Figura 4.5 representam 0s componentes modelados em software e suas
propriedades. Os valores obtidos aqui, foram sintetizados na Tabela 4.1 e seréo utilizados como

padrdo para a comparagdo com os resultados experimentais.
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Figura 4.1 — Propriedades da Asa.

1 Montagem Asa Com Winglet.iam iProperties

General Summary Project Status Custom Save Physical

Requested Accuracy m
0,334 g/a"3 | [Low v|
General Properties
[Oindude Cosmetic Welds

[indude QTY Overrides
Center of Gravity®

IMass 1L110kg IG X [97,431 mm Relati
o o]+ [EmmE)

Volume | 3326003,191mm~| EB  z |0,003mm (Relative|

Inertial Properties®
[ prncpal | [ Gobal |
Principal Moments
11 [738182,187kg| 12 [753948,899 kg |
Rotation to Principal
Rx [-0,00rad Rela| Ry [-0,00rad Rela|

| centerofGravity |

13 [ 23114,010kgn]

Rz [ 0,19 rad (Relat]

*Values do not reflect user-overridden mass or volume

Fonte: Producdo do préprio autor.

Figura 4.2 — Propriedades da Fuselagem.

I Fuselagem Final.ipt iProperties

General Summary Project Status Custom Save  Physical

Solids
The part v
Material Clipboard
|Eena'ic v |
Density Regquested Accuracy
[ 2,576 gjm”3 | [Low |
General Properties
Center of Gravity™
Mass | 0,295 kg X | -305,667 mm (Rela
Area | 142001,840 mm~2 ¥ | 131,036 mm (Relati

volume | 114377,670mm~3| B z | -48,011mm Relati
Inertial Properties™

Principal Moments

| center of Gravity |

11 1395689 kgmr| Iz [17213,888kan| 13 [17515,509 kgn|

Rotation to Principal

Rx [0,00rad (Relat] Ry [-0,00rad Rela| Rz [0,36 rad (Relat

*Values do not reflect user-overridden mass or volume

= [ oee ][ e ||

Fonte: Producdo do préprio autor.
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Figura 4.3 — Propriedades da Empenagem Horizontal.

I EH Montado.iam iProperties

General Summary Project Status Custom Save Physical

Material
|
Density Requested Accuracy
[ 0,431g/am"3 | [Low
General Properties
[inciude Cosmetic Welds [Oindude QTY Overrides
Center of Gravity™
IMass [0,158kg |I‘ x [48,411mm Relat]
Area | 666069,250 mm~2| ¥ [ 5,273 mm Relative|

Volume | 366469,565mm~3| @B z [-0,000 mm Relativi|

Inertial Properties™
[ Princpal | | clobal | | center of Gravity |
principal Moments
11 [12534,400kgn| 12 [13752,331kgn| 13 [1228,270 kg |
Rotation to Principal

Rx [0,00rad Relati| Ry [-0,00rad Rela| Rz [-0,02rad Rela|

*Values do not reflect user-overridden mass or volume

Fonte: Producdo do préprio autor.

Figura 4.4 — Propriedades do Motor.

I 0561 FX Engine.ipt iProperties

Generasl Summary Project Status Custom Save Physical
Solids

The ot .
Material ’—‘ inboard

[genenc |

Density Requested Accuracy

[ 2,272gjem"3 | |Low |

General Properties

Center of Gravity™
¥ [ 17,366 mm [Relativ]|

Area | 79220,112 mm~2 ( ¥ | 38,458 mm (Relativ|
Volume | 330101,836 mm~3| Bz | 35,300 mm (Relativ

Inertial Properties™

e | cammoramny |

Principal Moments

Mass | 0,750 kg

11 [1858,101kgmr| 12 [2072,493kgmr| 13 [716,259 kgmm|

Rotation to Principal

0,45rad (Relati| Ry [ 0,48 rad [Relati] 0,02rad [Relati]
*Values do not reflect user-overridden mass or volume
I = =

Fonte: Producéo do préprio autor.
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Figura 4.5 — Propriedades do Avido.

I Avido.iam iProperties

General Summary Project Status Custom Save Physical
Material

Density Requested Accuracy Clipboard |
|

[ 0,564 g/am3 | [Low
General Properties

[Jindude Cosmetic Welds [Jindude QTY Overrides

Center of Gravity*®

I Hess [2,7571 Gelave @y x [-198,69%mm Rela)

Area | 4183239449 mm |

v [ 211,099 mm Rela]

Volume | 4856680,436mm~| [z [-106,888 mm (Rela|

Inertial Properties*®
| princpal | [ Gobal |
Mass Moments

[ center of Gravity |

Ixx | 781260,213kg ] Calculated using negative integral.
Ixy |-50023,156kg1| Iyy | 945658,038 kg

Ixz [8851,274kgm| 1yz [-1437,369 kg m|

*Values do not reflect user-overridden mass or volume

Izz [ 223783,310kg |

(&) Canceer

Fonte: Producdo do préprio autor.

Tabela 4.1 — Propriedades da Aeronave.

Caracteristica Valor Unidade
Massa 2,137 Kg
Momento de Inércia (I,,) 781.260,2  Kg.mm?
Fonte: Producéo do préprio autor.

Como forma de verificar a ferramenta interna do software, simulou-se inicialmente uma
placa plana (Figura 4.7), cuja propriedades inercias eram previamente conhecidas, como mostra

a Figura 4.6, a fim de validar o software. Os valores obtidos estdo representados na Tabela 4.2.

Figura 4.6 — Momento de inércia tedrico.

1
— 2
Iy 12mb ,
b I 1 ,
_____ v = pmas
X

Fonte: Produgéo do préprio autor
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Figura 4.7 — Modelagem do corpo padrao (placa plana).

T Part1iProperties X

General Summary Project Status Custom Save Physical

Solids

The Part Update
Material Cipboard
Generic v

Density Requested Accuracy

1,000 g/em~3 | | Low v

General Properties

Center of Gravity

|Mass [ 0,010 kg Relatve | x [ 0,000 mm (Relative|

Area | 20400,000 mm~2 (] v [ 0,000 mm (Relative|

valume | 10000,000 mm~3 (| 2 [ 0,000 mm (Relatve|

Principal Global Center of Gravity

Mass Moments

a en
Do [ 8,33%kgmm~2|| Calculated using negative integral.
Iny [0,000kgmm~2| 1y [ 16,667 kgmm~

Iz [0,000kgmm”|  Iyz [0,000kgmm~z|  1zz [ 8,334kg mm~2]

o
o
i
o

Aphcar

Fonte: Producéo do préprio autor

Tabela 4.2 — Propriedades do corpo padréo.

Caracteristica Unidade Resultado Resultado Diferenca
Analitico Computacional Relativa
Massa Kg 0,010 0,010 0%
Largura (a) mm 100 100 0%
Comprimento (b) mm 100 100 0%
Espessura (e) mm 1 1 0%
mgzlzng’y‘i‘; g 8,334 8,334 0%

Fonte: Producéo do prdprio autor.

Assim, os valores obtidos a partir da analise computacional do software Autodesk
Inventor podem ser usados como referéncia para comparagdo com ao valores experimentais.
Uma vez que o método foi verificado pelo calculo analitico apresentando uma diferenca relativa

nula.

4.1.2 Analise Inercial Experimental

Apo6s o procedimento descrito na Sec¢do 3.3.1, os resultados da analise inercial
experimental foram extraidos. A Tabela 4.3 mostra os dados geométricos usados para

determinar Z'y, e Zy,.y, enquanto a Tabela 4.4 mostra os valores de Z'y, e Zy4, quando a
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aeronave foi inclinada ao longo do seu eixo y com a adi¢do da carga como descrito na Segéo
2.4.1. Os valores obtidos para Z'y, e Zy 4, foram utilizados para determinacdo do momento de
inércia da aeronave.

Tabela 4.3 — Pardmetros para determinacéo de Z_'W e Zyav-

Dados geométricos Valor Unidade
Wyav 26.850 Kg.mm/s?
W 4p 13.488,8 Kg.mm/s?
Wrotal 40.338,8 Kg.mm/s?
Zyes 8,334 mm
z', 1.522,5 mm
Xcarga 400 mm

Fonte: Producédo do préprio autor.

Tabela 4.4 — Valores de Z'y, € Z; 4 Para a aeronave inclinada.
W(Kg) O(graus) Z'y(mm) Zyay(mm)
5,145 8,35 1.502,3 1.492,3
Fonte: Producéo do prdprio autor.

Como forma de tentar reduzir o erro relacionado a medicdo do periodo de oscilacdo
através do cronometro, foram realizadas 10 medicdes de 10 oscilagdes consecutivas. A Tabela
4.5 e Tabela 4.6 resumem os periodos de oscilagdo tanto do aparato quanto do conjunto (avido
e aparato), e 0s momentos de inércia para o aparato e para a aeronave com base no método de

péndulo composto descrito na Secédo 3.3.1.
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Tabela 4.5 — Valores obtidos nas 10 medi¢des de oscilacdo do aparato e do conjunto (10 oscilagdes).

Parametros Aparato Conjunto
12 medigao (s) 22,33 24,89
28 medigao (s) 22,35 24,87
32 medigao (s) 22,33 24,92
42 medicao (s) 22,37 24,92
58 medigdo (s) 22,29 24,87
62 medicdo (s) 22,36 24,91
78 medicdo (s) 22,33 24,88
82 medicao (s) 22,35 24,88
9% medigao (s) 22,32 24,81
108 medigao (s) 22,35 24,90

Média (s) 22,34 24,89

Periodo (s) 2,23 2,49

Desvio Padrao (s) +/-0,02 +/-0,03

Fonte: Producéo do préprio autor.

Tabela 4.6 — Determinacdo do momento de inércia pelo método do péndulo composto.
Parametros Aparato Aeronave

Momento de Inércia lyy [Kg. mm?] 591.538,6 Kg. mm? 815.476,3 Kg. mm?
Fonte: Producédo do préprio autor.

4.1.3 Comparacdo entre os resultados computacional e experimental

Comparou-se, de forma direta , os valores de momento de inércia da aeronave em torno
do eixo y obtidos experimentalmente com o coletado através do software. Também foi calculada
diferenca relativa, buscando comparar os valores obtidos. Tais dados estdo representados na
Tabela 4.7.

Tabela 4.7 — Erro relativo ao momento de inércia da Aeronave.

Computacional Experimental Diferenca relativa [%0]
Momento de Inércia da
Aeronave 781.260,2 815.476,3 4,4
lyy [Kg.mm?]

Fonte: Producdo do prdprio autor.
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Conforme dito anteriormente na Secdo 4.1.2, ja era esperado que durante 0s ensaios
experimentais ocorresse o fendmeno de oscilacdo secundario da montagem em direcéo do outro
eixo, 0 que poderia interferir nos resultados do periodo. Porém, pode-se afirmar que o resultado
experimental obtido € satisfatorio devido a baixa diferenca encontrada entre os valores
computacional e experimental. Parte deste erro estd associado a condi¢do aplicada de que o
sistema ndo apresentaria amortecimento, quando na verdade em um sistema real, por menor
que seja sempre havera a dissipacdo de energia. Vale ressaltar também, que devido a
impossibilidade de representar no software todos o0s elementos reais que compdem a aeronave,
isso afetaria no valor da distribui¢do de massa bem como o volume. Uma vez que, o volume de
ar contido dentro da asa, que se desloca junto com a aeronave durante as oscilacdes, ndo é
considerado na andlise computacional. Com isso, pode-se dizer novamente que 0 momento de
inércia experimental, e que a condicdo de péndulo simples ndo amortecido sdo satisfatorios,
validando assim o uso do método experimental, pela Equipe Albatroz, com os avides protétipos
durante a etapa do projeto conceitual.



5 CONCLUSOES

O objetivo geral deste trabalho consiste em investigar e quantificar o momento de inércia
ao longo do eixo de arfagem de uma aeronave radio controlada. Utilizou-se de uma comparacgéo
direta entre os resultados experimental e computacional.

Pode-se observar que 0s ensaios experimentais atenderam as expectativas uma vez que
os valores se aproximaram suficientemente do valor de referéncia obtido atraves do software.
Mesmo que a diferenca relativa esteja em torno de 4,4%, pode ser considerado um valor baixo.
Pois, como mencionado anteriormente, uma parcela desta diferenca esté relacionada a diferenca
da representacgéo, real e virtual, de todos os componentes que compdem a aeronave. Outra
parcela desta diferenca, esta relacionada com a condicdo tedrica imposta da ndo presenca de
amortecimentos de energia nos calculos experimentais.

De forma geral, o valor do momento de inércia quantificado teve uma diferenca menor
que 5% em relagdo ao computacional, que vinha sendo usado pela equipe. Portanto, a utilizagédo
deste método experimental seria adequada para a obtencao desta propriedade da aeronave ainda
na fase conceitual do projeto, onde protétipos sdo construidos ainda sem o modelamento das
aeronaves no software.

Para trabalhos futuros que seguem a mesma linha de estudo, é recomendado a
implementacdo de outra fonte de dado para a aquisicdo do periodo de oscilacdo dos corpos.
Também recomenda-se realizar 0s ensaios com uma maior diversidade de aeronaves a fim de
se verificar a repetitividade dos experimentos. Em relacdo ao aparato construido, €
recomendado o aperfeicoamento da estrutura com a implementacéo de rolamentos no ponto de
sustentacdo do aparato, ou qualquer outra solugdo, a fim de reduzir o amortecimento das

oscilagcbes do conjunto.
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