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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de um programa em Python para otimizagao
estrutural preliminar de asas de aeronaves radio controladas, com foco em aplicagdes de
aerodesign. O programa automatiza etapas fundamentais do projeto estrutural, como o célculo
de cargas aerodinamicas, esfor¢os internos e tensdes, além de permitir a otimizagdo geométrica
da estrutura da asa. Para isso, foram aplicados conceitos de aerodinamica, métodos numéricos
e critérios de resisténcia estrutural, utilizando a madeira balsa como material principal. A
metodologia incluiu a implementacao de classes e fungdes em Python, com uso de bibliotecas
como Pandas, Matplotlib e Scipy para manipulagdo de dados e visualizagdes graficas. Os
resultados obtidos permitiram ndo apenas a visualizacdo detalhada das cargas e esforgos
internos, como também a determinagcdo de uma configuragdo otimizada da asa. A melhor
relacdo entre resisténcia ¢ massa foi alcancada com duas longarinas de 1/8 de polegada,
posicionadas a 23,5% e 40% da corda na raiz da asa, resultando em uma massa total de 102,5
g. Essa configuracdo representa uma redugdo de até 59% em relacdo a uma estrutura com
mesma posicdo das longarinas, mas espessuras de 1/4, e uma economia de 5% em massa
comparada a um individuo de mesma resisténcia e espessuras de parede, mas com
posicionamentos diferentes. Esses resultados destacam o potencial do programa em gerar
estruturas leves e eficientes, fundamentais para competigdes de aerodesign.

PALAVRAS CHAVE: Longarinas; Estruturas; Python; Otimizagao; Aerodesign.



ABSTRACT

This work presents the development of a Python program for the preliminary structural
optimization of radio-controlled aircraft wings, focusing on aerodesign applications. The
program automates fundamental steps of the structural design process, such as the calculation
of aerodynamic loads, internal forces, and stresses, while enabling geometric optimization of
the wing structure. To achieve this, concepts of aerodynamics, numerical methods, and
structural resistance criteria were applied, using balsa wood as the primary material. The
methodology involved the implementation of classes and functions in Python, utilizing libraries
such as Pandas, Matplotlib, and Scipy for data manipulation and graphical visualizations. The
results obtained allowed for a detailed analysis of loads and internal forces and the identification
of an optimized wing configuration. The best balance between strength and weight was
achieved with two spars of 1/8 inch thickness, positioned at 23.5% and 40% of the chord at the
wing root, resulting in a total mass of 102.5 g. This configuration represents a reduction of up
to 59% compared to a structure with the same spar positions but with 1/4 inch thicknesses, and
a 5% weight saving compared to an individual with the same strength and wall thicknesses but
different spar positions. These results highlight the program's potential to generate lightweight
and efficient structures, essential for aecrodesign competitions.

KEYWORDS: Spars; Structures; Python; Optimization; Aerodesign.
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1 INTRODUCAO

A equipe Zebra Aerodesign, vinculada ao projeto de extensdo da Faculdade de Engenharia de
IIha Solteira — Universidade Estadual Paulista “Julio de Mesquita Filho”, desenvolve aeronaves radio
controladas para participar competicdo latino-americana anual SAE Aerodesign. Nesta competicéo,
destacam-se as aeronaves que carregam a maior quantidade de carga possivel, enquanto minimizam
0 peso estrutural. Nesse contexto, o dimensionamento estrutural da asa tem um papel critico na
reducdo de peso, visto que esse € 0 maior componente da aeronave.

O projeto estrutural da asa é complexo. Ele inicia-se com a determinacdo de cargas e da
geometria da superficie aerodinamica da asa. A partir dessas informacdes, a area de estruturas deve
definir as configuracGes da geometria interna que suportem os esforcos internos atuantes e possuam
uma massa reduzida. Entretanto, o prazo reduzido para a execugédo desses projetos frequentemente
limita a possibilidade de realizar analises detalhadas da estrutura e explorar diferentes alternativas de
configuracao.

Nesse cenério, ferramentas computacionais que automatizem etapas do projeto preliminar
tornam-se indispensaveis. Com elas € possivel reduzir custos e implementar métodos de otimizacéao
estrutural. Assim, torna-se possivel adotar uma configuracdo preliminar da geometria da estrutura
baseando-se nas informaces fornecidas pelo programa.

O objetivo desse trabalho é desenvolver um programa em Python que automatize as etapas do
projeto estrutural preliminar da asa da aeronave e otimize a geometria da estrutura, buscando a melhor
relacdo entre resisténcia e massa. Para isso, foram determinadas hipéteses para a simplificacdo do
modelo em analise. Assim, a partir dos dados de input e das equacdes disponiveis na literatura, foi
possivel desenvolver o programa e alcancar os objetivos determinados.

A implementagdo dessa ferramenta busca contribuir significativamente para o projeto da
equipe Zebra Aerodesign, permitindo ndo apenas a defini¢dao de estruturas otimizadas, como também
a realizagcdo de andlises adicionais, como valida¢des experimentais ou simulacdes numéricas mais
detalhadas. Dessa forma, o trabalho oferece uma solugdo pratica e flexivel, alinhada as necessidades

da competicao e aos desafios enfrentados por equipes de aerodesign.
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2 OBJETIVOS

O objetivo principal desse trabalho ¢ desenvolver um programa em Python que execute as
principais etapas do projeto estrutural preliminar, permitindo a otimizagdo geométrica de uma asa de
aerodesign. Para isso, o programa calcula cargas aerodinamicas, esfor¢os internos e tensoes, além de
explorar configuragdes geométricas que minimizem a massa € maximizem a resisténcia estrutural da
asa. A ferramenta busca atender aos critérios de seguranga e desempenho exigidos em competi¢des
de aerodesign, fornecendo andlises rapidas e precisas para apoiar a equipe Zebra Aerodesign no

desenvolvimento do projeto.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

O desenvolvimento deste trabalho envolve a utilizagao da linguagem de programacgao Python
e da aplicagdo de conceitos de calculo numérico e estrutural, bem como a observancia de normas
aerondauticas, entre outros topicos relevantes. Dessa forma, ¢ fundamental explorar esses temas para
garantir uma compreensao mais aprofundada e embasar adequadamente o desenvolvimento do

trabalho.
3.1 LINGUAGEM DE PROGRAMACAO PYTHON

A linguagem Python ¢ atualmente uma das mais utilizadas para andlise de dados e modelagem de

problemas em engenharia [1]. Seus principais destaques sdo:

e Curva de aprendizado rapida: A sintaxe da linguagem ¢ muito mais simples se comparada a
outras linguagens de programacdo. Ela evita uma quantidade excessiva de simbolos ¢
estruturas complexas. Além disso, Python possibilita a execucao de cddigos linha a linha o
que facilita o aprendizado, promove feedback imediato facilitando a experimentagdo ¢ a
aprendizagem iterativa.

e [Extensa comunidade e material na web: A linguagem ¢ uma das mais populares atualmente
[1]. Isso possibilita um amplo suporte, grande disponibilidade de documentagdo e tutoriais e
acima de tudo um grande compartilhamento de conhecimento.

e Ampla disponibilidade de bibliotecas e pacotes: Isso possibilita a implementacdo rapida e
reduz trabalho repetitivo no desenvolvimento de rotinas. Ademais, as bibliotecas sdo uma
coletanea de codigos testados e validados. O que reduz a possibilidade de bugs. E fundamental
ainda ressaltar que as bibliotecas podem conferir maior desempenho e eficiéncia na execugao
dos codigos. Além disso, algumas bibliotecas mais populares, como Matplotlib e Pandas
possuem amplo suporte da comunidade.

Para uma melhor compreensdo do desenvolvimento do programa, ¢ fundamental revisar as

estruturas condicionais e lacos de repeti¢do, as classes e objetos e as bibliotecas Pandas e Matplotlib.

Figura 1 - Relevancia de Python e Java em matéria do IT Forum

H > Noticias > Noticias > Python ou Java: qual linguagem...

Python ou Java: qual linguagem sera
mais dominante em 20247

Python manteve sua lideranga no ranking de linguagens mais utilizadas em 2023 e deve
continuar como protagonista neste ano

Fonte: [1]



14

3.1.1 Estruturas condicionais e lacos de repeticio

As estruturas condicionais e de repeticdo sdo dois dos principais recursos presentes nas
linguagens de programacao, pois permitem que varias sequéncias logicas sejam criadas nos codigos.
Para esse trabalho, serd abordada a estrutura condicional if; e o lago de repeticao for.

A estrutura condicional if permite a tomada de decisdo mediante a uma condi¢do. Se a
condicao for verdadeira, um bloco de cddigo € executado. Se ndo, € executado outro bloco. Na Figura

2, € possivel verificar um exemplo de aplicagdo.

Figura 2 - Exemplo de aplicacao da estrutura condicional if’

numero = int(input(“"Digite um ndmero: "))

if numero > @:

print("0 nimero & positivo.")
elif numero < @:

print("0 nimero é negativo.")
else:

print("0 nimerc & zero.")

Digite um ndmero: 2
0 nimero & positivo.

Fonte: Proprio autor.

O lago de repeti¢do for permite iterar sobre uma sequéncia e executar um bloco repetidas

vezes. Um exemplo dessa estrutura ¢ mostrado na Figura 3.

Figura 3 - Exemplo de aplicagdo da estrutura condicional for
for i in range(1, 11):
print{f"Nimero: {i}")

Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:
Nimero:

L= = R = R o I R S

=
v

Fonte: Proprio autor

3.1.2 Classes e funcoes

Em Python, uma classe ¢ um dos principais conceitos da programacao orientada a objetos e
serve como um modelo para criar objetos. Ela define um conjunto de atributos (dados) e métodos
(fungdes) que descrevem o comportamento e o estado que esses objetos terdo.

Quando uma classe ¢ criada, estamos definindo um tipo de dado que combina dados e

operacdes. Essa defini¢do pode ser vista como uma "fabrica" de objetos que compartilham uma
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mesma estrutura e comportamento. Cada objeto criado a partir de uma classe ¢ chamado de instancia
e representa uma ocorréncia especifica com valores proprios para os atributos definidos pela classe.
Na Figura 4, por exemplo, ¢ definida uma classe em Python denominada “Circulo”. Nela, o

raio ¢ dado como parametro e os atributos “area” e “comprimento” sao calculados.

Figura 4 - Exemplo de classe em Python
class Circulo:
def __init_ {self, raio):
self.raic = raio
self.ared = math.pi * (raioc ** 2} # Colculo o drea
self.comprimento = 2 * math.pl * reio # Colculo o comprimento
Fonte: Proprio autor.

Ao se definir a classe, € possivel gerar diversos objetos do tipo “circulo”. Cada um tera seus
métodos e atributos de acordo com o parametro “raio” informado. Esse ¢ um exemplo simples da
aplicagdo de uma classe. Entretanto, é possivel utilizar esse recurso casos mais complexos, em que
mais parametros serao inseridos € mais métodos e atributos calculados.

As fungdes em Python podem ser definidas dentro ou fora das classes. Esse recurso ¢ muito
util, pois permite a execu¢do de um bloco de codigo repetidas vezes durante o programa, sem a
necessidade de reescrevé-lo. Apenas com o fornecimento dos parametros € possivel executar a fungao

no codigo e obter seus outputs.

3.1.3  Pandas

A biblioteca Pandas ¢ uma das ferramentas mais amplamente utilizadas para analise de dados
em Python e ¢ um componente fundamental do ecossistema de ciéncia de dados. Pandas foi projetada
para fornecer estruturas de dados rapidas, flexiveis e expressivas que facilitam a manipulagdo e a
analise de dados em Python.

Em Pandas, temos duas estruturas de dados principais: DataFrames e Series. Os DataFrames
organizam-se como tabelas de bancos de dados, tendo varias linhas e colunas. Para cada coluna, existe
um cabecalho e um conjunto de dados (niimeros, strings, datas, etc.). Cada linha possui um indice
numérico, mas também podem receber rétulos personalizados. Essa estrutura € ideal para armazenar
e manipular dados tabulares de forma organizada. As Series se diferem dos DataFrames apenas pelo
fato de que sdo estruturas de dados unidimensionais, possuindo apenas uma coluna.

Dentre os principais recursos disponiveis em Pandas, destaca-se o suporte nativo para
diversos formatos de dados, como CSV, Excel, JSON e HDFS5. Isso possibilita a integracdo com vérias

fontes de dados bem como a exportacdo de resultados para outras extensdes.
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Pandas também possui um extenso portifdlio de métodos para manipulacdo e tratamento de
dados [2]. O principal objeto dessa biblioteca ¢ o DataFrame, que se trata de uma estrutura de dados
tabular organizado em linhas e colunas. Na biblioteca, ¢ possivel remover duplicatas, agrupar,
remover linhas com valores ausentes, ordenar, inserir valores dentre outras agdes, por exemplo.

Alguns métodos utilizados na elaboragao desse trabalho podem ser conferidos na Tabela 1.

Tabela 1 - Principais métodos da biblioteca Pandas

Método Descricao
pd.read_excel() Lé o conjunto de dados de uma planilha de Excel
pd.DataFrame() Define um DataFrame a partir de um conjunto de dados
df] “a’’].sort values  Organiza a coluna “a” do DataFrame df em ordem crescente
dff “a”].max() Encontra o valor maximo da coluna “a” do DataFrame df
dff “a”].min() Encontra o valor minimo da coluna “a” do DataFrame df
dfiloc[i] Retorna os dados da linha “i” do DataFrame df
dff “a’”’] Retorna os dados da coluna “a” do DataFrame df

Fonte: Adaptado [2]

Em resumo, a biblioteca Pandas ¢ uma ferramenta poderosa para manipulacao e analise de
dados, especialmente quando utilizada em conjunto com outras bibliotecas disponiveis em Python.
Sua integragdo com Matplotlib permite a visualizagdo de dados de maneira pratica e intuitiva,
enquanto a compatibilidade com Numpy e Scipy potencializa as operagdes numéricas e
computacionais. Dessa forma, Pandas se destaca como um recurso essencial para analise de dados,
facilitando desde a manipulagdo até a visualiza¢do e processamento de informag¢des complexas. A

documentagao completa a respeito da biblioteca pode ser acessada a partir de seu site na web [2].
3.1.4  Matplotlib

Matplotlib ¢ a principal biblioteca utilizada para criagdo de visualizacdes de dados em Python,
oferecendo uma vasta gama de recursos e personalizagdes para graficos cientificos. Na Tabela 2 sdo

organizados alguns métodos disponiveis em seu portifolio que foram utilizados nesse trabalho.

Tabela 2 — Métodos de Matplotlib

Método Descricao

plt.plot() Plota um grafico de linhas
plt.contourf () Plota grafico de cores
plt.contour() Plota grafico de contornos

Fonte: Adaptado [3]
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Para cada um desses métodos, € necessario informar seus devidos parametros para que seja possivel
gerar uma visualizagdo dos dados. A documentagcdo completa a respeito da biblioteca pode ser

acessada a partir de seu site na web [3].

3.2  AERODINAMICA DA ASA

O projeto aerodindmico da asa ¢ uma das primeiras etapas do desenvolvimento de uma
aeronave. Sua finalidade consiste em dimensionar uma superficie que confira for¢a de sustentagao
suficiente para que a acronave “venga” seu peso e realize o voo. Além disso, ¢ importante que essa
superficie gere uma baixa for¢a de arrasto, que ¢ uma for¢a de reagdo do ar, contraria a0 movimento
do veiculo [4]. Assim, a aeronave necessitara de menor for¢a de tracdo para conferir velocidade
suficiente para o voo.

Figura 5- Diagrama de corpo livre em uma aeronave

Fonte: [5]

Para esse trabalho, ¢ fundamental determinar algumas propriedades aecrodinamicas basicas:

. Perfil aerodinamico: Silhueta da secgdo transversal da asa. Sob um escoamento incidente
nesse formato, ¢ criado um gradiente de pressao e consequentemente a sustentagdo, o arrasto
€ 0 momento;

o Corda (c): E a distancia entre o bordo de ataque e o de fuga do perfil aerodinamico, que é
medida em linha reta;

. Area Alar (S): E a 4rea total da superficie da asa;

. Envergadura (b): E a distancia entre as pontas da asa de uma aeronave;
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o Angulo de ataque (a): E o angulo formado entre a corda da asa e a direcdo do vento relativo
que incide sobre a asa. Um aumento de angulo de ataque geralmente aumenta, até certo ponto,
a sustentagao;

. Coeficiente de Sustentacdo (Cl): E uma propriedade adimensional que descreve a eficiéncia
de uma asa em gerar sustentacio. E dependente das variaveis: angulo de ataque, forma da asa,
dentre outros fatores;

. Coeficiente de Arrasto (Cd): E um valor adimensional que descreve a resisténcia ao
movimento da asa através do ar. Quanto menor o Cd, mais aerodinamica ¢ a asa;

. Coeficiente de Momento (Cm): E um valor adimensional que descreve o momento em torno
do centro de gravidade da aeronave. Indica a tendéncia da aeronave em mudar sua atitude ou
angulo de voo. Esse momento surge em uma superficie aerodinamica, pois a depender do
angulo de ataque, a distribuicdo de pressdo ao longo da corda pode ndo ser homogénea e

uniforme. Ao haver esses desequilibrios, surge o momento aerodindmico.

Figura 6 - Perfis aerodindmicos
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Fonte: [4]

Esse conjunto de caracteristicas ¢ fundamental para a defini¢cao da Forca de sustentagdo L, da

Forca de arrasto D e do Momento M, dados pelas Equacdes 1, 2 e 3, respectivamente.

.p.vz.S.Cl (1)

o~
Il
N =
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2)
3)

Sendo p a densidade do ar, v a velocidade relativa do ar em relacdo a aeronave, S a area alar
da asa e C;, Cae Cn, 0s coeficientes de sustentagcdo, arrasto € momento, respectivamente. Essas
Equagdes podem ser reescritas para descreverem a distribuicdo dos carregamentos pela envergadura,

como ¢ mostrado nas Equagdes 4, 5 e 6, respectivamente.

2. .. 4)
2. (%)

2 (6)

1
mczz'p - v c? “Cmc/a

Sendo ¢y, ca € cm 0s coeficientes Ci, Cq € Cy, distribuidos pelo comprimento da envergadura. O
calculo desses coeficientes ¢ feito computacionalmente a partir do software XFRLS pela area de
aerodindmica. Os valores dos coeficientes sdo dependentes de outras propriedades aerodinamicas,
tais como Numero de Reynolds e Angulo de Ataque. Para o calculo estrutural, é fundamental

determinar as condi¢des de voo em que esses esforgos apresentam o maximo modulo de intensidade.

3.3 DIAGRAMA V-N

O fator de carga em uma aeronave pode ser calculado a partir da Equacao 7 [5].

L %)

Sendo L a sustentagdao e W o peso da aeronave, ambos em Newtons. Conforme descrito pela
norma da FAR Part 25.337 [6], dimensiona-se sua estrutura a partir de nn4 calculado pela Equagao

8, dada por:

24.000 )

=2l
fmiz (W + 10.000)
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As condigdes de operacdo e as dimensdes de um aerodesign sdo bastante distintas de uma
aeronave convencional, geralmente nao ¢ realizada a aplicagdo integral das normas para o
desenvolvimento desse projeto. Portanto, cada equipe participante da competigcdo adota seus critérios
de projeto. Logo, ¢ comum adotar-se valores menores de n para aeronaves dessa classe.

Ao se determinar o fator de carga maximo de operacdo da aeronave, € possivel relaciona-lo a

velocidade da aeronave por meio do diagrama V-n e o de rajada, como € mostrado na Figura 7.

Figura 7 - Diagrama V-n
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Fonte: [5]

Nota-se pela Figura 7 que ha alguns pontos de referéncia que devem ser calculados para a
determinagdo do Diagrama. No segmento AD, temos o valor de nmi definido para o projeto. O
segmento GF ¢ dado pelo fator de carga méaximo negativo. Pela norma da FAR 25.337 [6] € possivel

calcula-lo a partir da Equacdo 9, porém o valor obtido ndo deve ser menor que 1 [7].
Nmax neg = 0,4 - Nypax )
Na velocidade v tem-se uma condi¢ao de estol, quando a sustentacao ¢ igual ao peso do

avido. Logo, temos que n = 1. Desse modo, relacionando as Equacdes 1 e 7 em uma condicao

de C; max, calculamos a velocidade de estol v, a partir da Equagdo 10 [7].

(10)
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A velocidade de manobra v, ¢ calculada a partir do ponto em que n = n,,,5,, para uma condi¢ao

de C; max. Portanto, analogamente a Equagao 8, calculamos v, a partir da Equacao 11 [7].

W (i
v = ——————————————e
“ PSS+ Crmax

A norma 25.335 [5] estabelece que a velocidade de cruzeiro da aeronave ndo deve exceder

90% da velocidade de méximo alcance em voo nivelado, como ¢ dado pela Equagdo 12 [7].
v, =09 - vy (12)

A velocidade v,,5, € fornecida pela area de Desempenho e ¢ relacionada a méaxima tracao
fornecida a aeronave em situacao de voo nivelado.

A velocidade maxima de mergulho a nao ser ultrapassada v; ¢ dada pela Equagao 13 [7].
vg =111 * vy (13)

O valor da velocidade de estol negativa também pode ser obtido pela Equagdo 10. Para isso,

Cl méaximo negativo pode ser aproximado pela relagdo dada pela Equagao 14 [7].

Gy maxneg — 0,6 - ( max neg (14)

O Diagrama de rajada tem por finalidade, descrever a influéncia das rajadas de vento no fator
de carga maximo tanto para a velocidade de cruzeiro quanto para a velocidade de mergulho. Também
leva em consideragao as condi¢des de voo com o “bico para baixo" e para cima. O calculo de n devido

as rajadas deve ser feito por meio da Equacao 15 [7].

vea- K, U-S (15)
w

1
2

n=1+

Sendo v a velocidade relativa da acronave, a a variacao do coeficiente de sustentagdo com o

angulo de ataque, S a area da asa, W o peso da aeronave, K, ¢ dado pela Equacdo 16 [7].
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_0,88-p, (16)
9 53
E ug4 sendo dado pela Equagéo 17.
M 17
2 () a7
o= e a

Sendo M a massa e ¢ a corda média da asa. U sera a velocidade da rajada de vento. A norma
FAR 25.345 define que para a velocidade v, seu valor seja 15,24 m/s e para v, seja 7,62 m/s.
Entretanto, para um projeto em escalas reduzidas, como ¢ o Aerodesign, pode-se assumir a metade

desses valores [4].
34  ESFORCOS INTERNOS

Os esforcos internos sdo forcas e momentos que surgem dentro dos elementos estruturais
(como vigas, colunas e trelicas) em resposta a cargas externas aplicadas. Esses esfor¢cos garantem o
equilibrio e a resisténcia da estrutura, distribuindo as cargas de forma a manter sua integridade. Suas
intensidades podem ser determinadas a partir do método das secdes [8]. Nesse método, a estrutura &
seccionada transversalmente e para cada sec¢do ¢ feita uma andlise de equilibrio estatico como ¢

mostrado na Figura 8.

Figura 8 - Ilustracdo do método das seccdes
P,
a l /P‘
A B
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A‘ 4 i N/f ‘VII o
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Fonte: [3]

Dado um sistema estatico sob atuacao de cargas externas e reagdes de apoio, a Forga cortante
Ve o Momento fletor M podem ser calculados a partir das equagdes de equilibrio estatico dadas pelas

Equagdes 18 e 19, respectivamente.
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V+Z.Fi=0 (18)

M+Z_Mi =0 (19)

Figura 9 - Carga distribuida sobre viga
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Fonte: [3]

Além disso, para sistemas submetidos a carregamentos distribuidos como o mostrado na
Figura 9, ¢ possivel determinar relagdes que simplifiquem o célculo do momento fletor M e da forga
cortante V [8]. Ao aplicar as equagdes de equilibrio em um sistema de carga distribuida, ¢ possivel

notar a relagdo mostrada na Equacgao 20.

av
E— w (X)

Inclinagao do Intensidade da carga 20)
Diagrama de = distribuida

esforgo cortante

Se a Equagdo 20 for reescrita na forma dV = w(x)dx e for integrada entre dois pontos a e b da estrutura

teremos V, como mostrado na Equagdo 21.

b
sz w (x) dx @l

a

Hibbeler [3] também destaca a relacao dada pela Equagao 22.
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M _ (22)
dx

Inclinacao do Intensidade da Forca (23)
Diagrama de = Cortante

Momento Fletor

Analogamente a Equacgdo 21, por integracdo temos o momento fletor M dado pela Equagao
24.

b
M = f V (x) dx 4

a

A determinacao dos esforcos internos € de suma importancia para o calculo estrutural pois as
tensOes atuantes estdo diretamente relacionadas com suas intensidades, como sera abordado na
préoxima secgdo. Logo, em um projeto estrutural é fundamental estimar as cargas de forma criteriosa
e de acordo com as normas disponiveis para que os dimensionamentos sejam executados de forma

eficiente.
3.5 COMPONENTES E CALCULO DE TENSOES EM ASAS DE AERONAVES

Os principais elementos que compdem a asa de uma aeronave sdo ilustrados na Figura 10.

Figura 10 — Componentes estruturais da asa.

Revestimento

Fonte: [9]
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Sendo os principais:

e Longarinas: Sao vigas longitudinais que se estendem de uma extremidade da asa a outra.
Normalmente, uma asa possui uma ou mais longarinas, e elas sdo projetadas para suportar tanto a
carga de flexao quanto a carga de tor¢do que ocorrem durante o voo. A longarina ¢ essencial para
manter a integridade estrutural da asa e garantir a distribuicao das forgas ao longo da estrutura;

e Revestimento: E a camada externa que cobre a estrutura interna da asa. Além de criar uma
superficie aerodindmica suave para minimizar a resisténcia ao ar, o revestimento protege os
componentes internos da asa e também contribui para a resisténcia estrutural da asa. Combinado
com as longarinas, podem gerar as “caixas de tor¢do” e incrementar significantemente a rigidez a
tor¢ao da asa.

e Nervuras: As nervuras sdo estruturas transversais que mantem a forma aerodinamica ao
revestimento. Elas sdo distribuidas perpendicularmente ao longo da envergadura e distribuem as
cargas aerodindmicas do revestimento para as longarinas, contribuindo para a rigidez e a

resisténcia da asa. Geralmente, seu formato segue a silhueta do perfil utilizado no projeto da asa.

Para projetos de aerodesign, sdo realizadas algumas simplificagdes de projeto como por
exemplo o tanque de combustivel ndo estar alocado na asa, pode ou nao haver flaps e o revestimento
¢ parcialmente estrutural.

Dado que as aeronaves sdo projetadas para possuir 0 menor peso possivel, essas estruturas
geralmente apresentam paredes finas. Para esse trabalho abordaremos o célculo de tensdes normais e

cisalhantes de torcao [10].

Figura 11 - Sistema estatico submetido a carregamentos
y

Fonte: [10]
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Considerando um sistema submetido a flexdo como mostrado na Figura 11, podemos calcular

a tensdo o devido a flexdo em qualquer ponto dessa seccdo a partir da Equacao 25 [10].

— Mx(lyyy - Ixyx) +My(1xxx - Ixyy) (25)

Ixx]yy_lﬁzcy Ixx[yy_]vzcy

z

Onde Iy, I, Iy s30 0s momentos de inércia de area da secgdo transversal em analise, M, e

vy’
M,, sdo os momentos fletores atuantes na respectiva secgdo e, finalmente, x €'y as distancias do ponto
em analise em relagdo ao centroide.

Considerando uma estrutura de seccdo transversal fechada e paredes finas, como mostrado na

Figura 12, € possivel calcular o cisalhamento dado pela Equacao 26 [10].

_T 26)

Sendo ¢ o fluxo de cisalhamento, 7 0 momento devido a tor¢do e 4 é a area da seccao
transversal. Ao obter o fluxo de cisalhamento da secgao, ¢ possivel calcular a tensao de cisalhamento

simplesmente dividindo-se o valor obtido pela espessura da parede da estrutura em questao.

Figura 12 - Sistema estatico submetido a tor¢ao
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Fonte: [10]

A partir das equagdes apresentadas, nota-se que o calculo de tensdes ¢ dependente dos
momentos de inércia, centroide e area da secc¢ao transversal. Portanto, faz-se necessario abordar as
equagdes que definem essas propriedades geométricas, visto que serdo fundamentais para a

compreensdo e andamento do desenvolvimento do trabalho.
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3.6 CENTROIDE

O centréide de uma secgao transversal € o ponto médio de toda a area dessa figura. Se ha
varias Figuras de area 4; em uma secgao transversal em posi¢des x; € y;, para se calcular o centroide

(x¢, ve) utiliza-se as Equagoes 27 e 28.

_Zimidix (27)
XL A

2=y, (28)
¢ XA

O célculo do centroide ¢ de suma importancia para o calculo de tensdes pois ele definird o
ponto que sera referéncia para o calculo de tensdes nos demais pontos da secgao transversal. A linha

neutra ¢ definida pelo conjunto de centrdides de todas as secgdes transversais.
3.7 MOMENTO DE INERCIA

O momento de inércia de area pode ser definido como uma medida de distribui¢ao de area em
torno de um eixo. Quanto maior for seu valor, maior sera a resisténcia dessa sec¢ao a flexdo. O célculo

do momento de inércia é dado pela Equacgado 29 [8].

_ 2 (29)
I—Ly dA

Sendo y a distancia entre o ponto e o centroide do elemento diferencial e d4 o diferencial de
area. Para seccOes transversais com diversas figuras geométricas distintas, ¢ possivel calcular o

momento de inércia a partir da Equagdo 30 [8].

I= Z.Ai - y? (30)
4

Sendo A; a 4rea de cada uma das figuras e y; a distancia entre o centroide de cada figura e o
centroide da sec¢do resultante transversal. Essa Equacao pode ser utilizada para realizar o célculo do
momento de inércia de secgdes transversais complexas, por meio de aproximagdes numéricas. Para

secgoes transversais retangulares, resolug¢ao da integral da Equagao 29 nos fornece a Equacao 31 [8].
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b-h? 31

I =
12

Para secgdes transversais complexas compostas de varias formas geométricas i simples,
utiliza-se o Teorema dos Eixos paralelos para o calculo do momento de inércia resultante [8]. Para

isso, ¢ utilizada a Equagao 32 [8].

n (32)
=) i+ 4 d)
i=1

Sendo /. 0 momento de inércia resultante, /; 0 momento de inércia, 4; a area da figuraie d; a
distancia do centroide da figura até o centroide da sec¢io transversal. E importante ressaltar que o
momento de inércia ¢ calculado em funcdo da distdncia da geometria em relacdo a um eixo de
referéncia. Portanto, para uma geometria em um sistema bidimensional xy, ¢ possivel calcular o

momento de inércia em relagdo aos seus dois eixos, sendo em relagdo a x denotado por /. € y por 1.

3.8 MADEIRA BALSA: PROPRIEDADES MECANICAS E CRITERIO DE FALHA DE TSAI-
HILL

O principal material utilizado na fabricagdo de asas de aeromodelos e aerodesigns ¢ a madeira
balsa. Esse material se destaca por ser extremamente leve e possuir boa resisténcia mecénica [11].
Além disso, apresenta o0timas propriedades de aderéncia com resinas epoxi, colas ciano acrilato e
revestimentos poliméricos como o monokote. Além disso, ¢ um material composto de fibras e uma
matriz natural que as une e gera uma estrutura resistente e leve. Devido a essa estrutura, suas
propriedades mecénicas dependem de suas direcdes ortogonais, podendo ser tratado como um

material ortotropico. As propriedades mecanicas da madeira balsa, estdo organizadas na Tabela 3.

Tabela 3 — Propriedades mecanicas da madeira balsa

Propriedade Valor

XT - Resisténcia a tracao paralelo a fibra 10,12 MPa

YT - Resisténcia a tracao transversal a fibra 0,82 MPa
XC - Resisténcia a compressao paralelo a fibra 8,05 MPa
YC - Resisténcia a compressao transversal a fibra 0,707 MPa
Sxy - Resisténcia a cisalhamento paralelo a fibra 1,35 MPa
Sy, - Resistencia a cisalhamento transversal a fibra 1,35 MPa
Opaisa — Densidade 96 kg/m3

Fonte: Adaptado de [10]
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Devido as caracteristicas mecanicas e fisicas da madeira balsa, ela € classificada como um
material compodsito natural. Para a analise de falha desse tipo de material, ¢ possivel utilizar a equagao
generalizada do critério de falha Tsai-Hill. Esse modelo ¢ uma extensdo do critério de Von Mises
adaptado para materiais compdsitos anisotropicos [13]. Nele, sdo consideradas as tensdes principais
atuantes e suas interagdes. O critério leva em consideracdo ainda a natureza direcional dos

compositos. A expressao que define esse modelo ¢ dada pela Equagao 33.

) - (52)+ G+ )+ () =2
Xr Xr2 Yr Zr Sz,)

Sendo:
e (0, atensdo normal na direcdo x;
e 0, atensdo normal na dire¢do y;
e 03 atensao normal na direcdo z;
e T7,, atensdo de cisalhamento no plano xz;

O critério de falha de Tsai-Hill ¢ amplamente utilizado devido sua simplicidade computacional
boa aproximagdo para prever falhas em compdsitos laminados sob carregamentos complexos.
Para projetos estruturais que envolvem fatores de seguranca FS, os termos X¢, Y7, Zy € S5 s@o

substituidos pelas tensdes admissiveis de projeto. O calculo ¢ feito como o exemplo da Equacao 34.

Xr 34
Xaamt = FS 34

Para projetos aeronduticos, por exemplo ¢ comum utilizar-se de FS = 1,5 de acordo com as

normas da FAR Part 23 [5].
3.9  METODOS NUMERICOS

Os métodos numéricos sdo técnicas matematicas utilizadas para encontrar solucdes
aproximadas para problemas matematicos que ndo podem ser resolvidos de forma exata através de
métodos analiticos. Esses métodos sdo especialmente uteis para resolver equagdes diferenciais,
integrais, sistemas de equagdes lineares e ndo lineares, e para realizar interpolacao e otimizagao. Para
o desenvolvimento desse trabalho, ¢ importante revisar o calculo de comprimento de uma curva e da
area sob uma curva visto que serao tratados dados discretizados.

Seja uma curva f(x) dada entre a e b, a area sob essa curva ¢ dada a partir da Equacao 35.
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b
f f()dx )

a

Para a resolu¢do numérica desse problema, ¢ possivel utilizar o0 método da soma de trapézios.
Essa integral pode ser resolvida de forma numérica caso de termos um operador dx ndo infinitesimal
como mostrado na Figura 10. A partir da soma da é4rea de trapézios entre a e b, obtém-se a area

aproximada sob a curva dada pela Equagdo 36.

(36)

“(Xip1 — X))

n-1
_ (f (xip1) + f ()
A= Z -

Figura 13 - Célculo numérico em curvas
a fixi

f(xi+1)

f(x)

<Yy

Xi X+l

Fonte: Proprio autor

Seguindo o mesmo raciocinio, é possivel calcular o comprimento de uma curva somando o
comprimento dos segmentos entre x; e Xi+1. O comprimento pode ser calculado a partir da Equacao 37
[13].

(37)

L= VG = FEE + (s — 202
i=0

Essa equagdo pode ser reescrita como uma integral, na forma mostrada pela Equacao 38 [12].

b (38)
f 14+ [f'(x)]?dx

Sendo f'(x) a primeira derivada da curva f(x).
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4 METODOLOGIA

O desenvolvimento do programa foi realizado de acordo com o fluxograma apresentado na
Figura 14. Sua estrutura foi idealizada para que cada bloco de codigo execute uma etapa do projeto
estrutural. Desse modo, € possivel identificar a condi¢do critica de voo, calcular a distribuicdao de
cargas e esforgos internos na asa e por ultimo, obter a otimizacao geométrica da estrutura. Cada bloco
do programa foi desenvolvido utilizando-se de conceitos de programacao na linguagem Python junto

aos conceitos teoricos para calculo estrutural aerondutico.

Figura 14 - Fluxograma de desenvolvimento do programa

Inputs:
- Area alar da Asa;
- Peso da aeronave;
- Velocidade maxima em voéo nivelado;
- Cl mix;
-Cl alpha

Inputs:

- Curva (x,y) do perfil aerodindmico; . .
Diagrama V-n e rajada:

Definir carga e velocidade critica de
* voo
Inputs:
/'_I'ratamento de dados da curva do perﬁI\ - cl, cm, cd e corda pela envergadura
aerodinamico:
Tratar os dados do perfil aerodinamico que
s30 dados por uma curva (x,y) para um Calculo de cargas e esforgos internos ao longo da
formato (x, y pos, y neg) separando envergadura
intradorso de extradorso e organizando os Definir sustentacdo, tor¢do e calcular esforgos internos a
pontos de forma a simplificar as analises partir da condigdo critica obtida pelo Diagrama V-n.
posteriores. Organizar dados de cargas, esforcos e geometria da asa de
\_ Output: DataFrame "Airfoil_Data" ) forma Tabular

Output: DataFrame "gero_loads"

Modelagem estrutural:
Definir classes e funcdes que descrevam as propriedades da estrutura e
calculem suas tensées e sua massa.

Inputs: * Inputs:

- intervalo de posicionamento da /_ - espessura da longarina 1, 2 e do
longarina 1 e 2 para a anélise chapeado
Otimiza¢do de Geometria:
Gerar individuos com combinagdes geométricas
> distintas e calcular sua massa e valor do critério de
falha de Tsai-Hill. A partir de uma representagdo
grafica, definir a combinacdo utilizada para projeto

preliminar.

Fonte: Proprio autor
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Para a implementacdo do codigo na linguagem Python, foram utilizadas as seguintes
ferramentas da linguagem:
e Biblioteca Pandas: Utilizada para a importagdao, armazenamento ¢ manipulagdo de dados por
meio das estruturas de DataFrames e de seus métodos nativos;
e C(lasses: Utilizadas para criacdo de objetos em que seus atributos e métodos foram utilizados
repetidas vezes ao longo do codigo;
e Fungdes: Utilizadas para execucao de partes do codigo repetidas vezes;
e Lacos de repeticdo e estruturas condicionais: Utilizadas para a execugdo de varreduras em
intervalos de dados e tomadas de decisdes de acordo com as condigdes impostas;
e Biblioteca Scipy: Utilizada para interpolacao de dados e aplicacdo de métodos numéricos;
e Biblioteca Matplotlib: Utilizada para a constru¢do de graficos e diagramas que representam
as estruturas de dados criadas a partir do programa.
Essas ferramentas foram fundamentais para integrar os conceitos tedricos abordados na
Seccdo 3 com os principais objetivos desse trabalho. Ao longo dessa seccdo, serdo apresentados os

métodos e hipdteses adotados para a execucgdo desse trabalho.

4.1 IMPLEMENTACAO DO DIAGRAMA V-N

Para a confec¢do do diagrama V-n, utilizou-se os inputs organizados na Tabela 4.

Tabela 4 - Varidveis para definicdo do Diagrama V-n

Propriedade Valor
Nmax 2,2
Vmax 17 m/s

/4 98,1 N
S 1,24 m?
c 0,53 m
a 5rad~!
P 1,22 kg/m?
Ci max 1,47

Uye 7,62 m/s
Uyva 3,81 m/s

Fonte: Proprio autor

Apesar da Equagdo 8 definir o nm4 da aeronave em fungdo de seu peso, para um projeto
aerodesign a norma ndo ¢ integralmente adotada dadas suas dimensdes reduzidas e ao fato de a

aeronave nado transportar carga viva. Além disso, o projeto aerodesign ndo sofre alteragdes
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significativas de escala e de condi¢gdes de operacdo. Desse modo, foi adotado o fator de carga de 2,2
baseando-se no historico da equipe.

No programa, foi desenvolvida uma classe denominada V-n_Diagram, como ¢ mostrada no
trecho de codigo da Figura 15. Nela, foram implementados os principais atributos e métodos
necessarios para a plotagem do Diagrama V-n de acordo com as normas da FAR Part 25 [6] e

parametros de projeto (APENDICE A).

Figura 15 - Classe Vn_Diagram

class Wn_dizgram:

def rajada{self, U_de, pos_neg):
mi_g = 2*({self.weight/(9.8 * self.wing_area))/(self.rho *self.med_chord * self.cl_alpha )}
K_g = (8.88 * mi_g)/({5.3 + mi_g)

n_raj =1+ pos_neg * (8.5 * self.rho * self.v_range * self.cl alpha * K_g * U de * self.wing_area)sS(self.weight)
return{n_raj}

def __imit__(self,n_max,wing_area,v_max,Cl_max,weight,rho,cl_alpha,med_chord,rajada_wvc,rajada_wd):

self.v_max = v_max

self.wing_area = wing_area

self.v_max = v_max

self.cl_max = €1_max

self.weight = weight

self.rha = rho

self.n_max_neg = 1 #8.4 * self.n_mox #Procurar referencic
self.Cl_max_neg = B.6 * self.Cl max #& Deefinido por Iscold
self.cl_alpha = cl_alpha

self.med_chord
self.rajada_vc

med_chord
rajada_wvc

self.rajada_vd = rajada_wd

g_area * self.Cl_max))
Fonte: Proprio autor

O codigo foi desenvolvido para calcular os envelopes de voo positivos e negativos tanto para
o diagrama V-n quanto para o diagrama de rajada. Os dados obtidos foram organizados em
DataFrames e plotados em Matplotlib por meio da func¢do Plot Vn. Dessa forma, € possivel visualizar
os dois diagramas e a intersec¢do entre eles. Com o valor maximo de fator de carga e velocidade

obtidos, € possivel dar inicio aos céalculos de cargas distribuidas na asa.
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42  IMPLEMENTACAO DO CALCULO DE CARGAS E ESFORCOS INTERNOS

Além das informagdes obtidas a partir do diagrama V-n (fator de carga e velocidade criticos),
¢ necessario importar as informacdes dos coeficientes aerodinamicos c/ e cm e da corda da asa ¢ em
funcdo da envergadura y para ser realizado o calculo das cargas na asa. Esses dados sdo fornecidos
pela area da aerodindmica em uma estrutura de dados tabular em arquivo .xlsx. Os dados importados
sdo representados pelos graficos de ¢l x envergadura, cm x envergadura e ¢ x envergadura dados pela

Figura 16, Figura 17 e Figura 18, respectivamente.

Figura 16 - cl x envergadura

2.2

2.0 A

1.8 1

1.6

1.2 1

1.0 A

0.8 1

0.6 1

~1.00 -0.75 -050 —0.25 0.00 025 050 075 1.00
Envergadura [m]
Fonte: Proprio autor

Figura 17 - cm x envergadura

—0.15 A

—0.20 1

m

o —0.25 4

—0.30 A

—0.35 A

-1.00 -0.75 -0.50 -0.25 0.00 025 050 075 1.00
Envergadura [m]
Fonte: Proprio autor



35

Figura 18 - ¢ x envergadura

0.60

0.55 1

chord [m]
=]
S

I

S

[
)

0.40 1

-1.00 -0.75 -0.50 -0.25 0.00 025 050 0.75 1.00
Envergadura [m]

Fonte: Proprio autor

As informacgdes foram importadas para o programa através do método pd.read excel(). Assim,
foi possivel criar um DataFrame com essas informagdes e posteriormente realizar sua plotagem com
os recursos de Matplotlib. A partir dos coeficientes aerodindmicos e da distribuicdo de cordas na
envergadura mostrados nas Figura 16, Figura 17 e Figura 18, foi possivel calcular as cargas de
sustentacdo e tor¢do através da implementacdo das Equagdes 4 e 6 no codigo, respectivamente. A
partir do calculo dos esforcos internos, foi obtida a sec¢do transversal critica de projeto.

Com os carregamentos externos obtidos, considerou-se o modelo apresentado pela Figura 19
para o calculo dos esforgos internos de forca cortante, momento fletor e momento de tor¢do. Nele,
considera-se uma viga com carga distribuida e fixada na fuselagem por meio de dois pontos. Para

isso, foram aplicadas as Equagdes 21, 24.

Figura 19 - Modelo de viga para calculo de esfor¢os internos

I(v) x5 % % 4 I

F/2 J F/2
b/2 [e—>]

R

=|
Fonte: Proprio autor

Dessa forma, obteve-se a forca cortante V(y) por meio da Equagado 39.
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( —-b/2 b d
— = < ——
fy l(y)dy,se S <Y=-3
~b/2 F d d
V()=<f I(dy —=,se —=<y<—
y X yay > > y ) (39)

b
2

-b/2 d
f I(y)dy — F,se =<y <
\ Jy

Sendo F a for¢a de reacdo total nos dois apoios da asa, d a distancia entre os apoios ¢ /(y) a
forca de sustentacdo distribuida ao longo da asa. Visto que a tor¢ao aerodinamica da asa dada pela
Equagdo 6, também ¢ distribuida por sua envergadura, ¢ possivel calcular o momento interno de
tor¢do de forma analoga a Equacdo 39, mas para isso considerando o momento total das reacdes de
apoio. O momento fletor M(y) foi obtido a partir da integracdo de V(y) como foi mostrado pela
Equagdo 24.

Para a implementacao do calculo de esfor¢os internos no programa, foi utilizada uma estrutura
de repeticao for e condicionais if como ¢ mostrado no trecho de codigo da Figura 20. Dessa forma,
foi possivel realizar uma varredura por todos os pontos da envergadura e dependendo de sua posicao,

calcular os esforcos internos como mostrado pela Equagao 39.

Figura 20 - Implementagdao do método das secgdes

12 for Y in b:
13

14 if Y < (-d/2) :

15

16 V += lift.integral(b.min(),Y)

7 T += [ torsion.integral(b.min(),Y)

8

19 elif Y > (-d/2) and Y < (d/2) :

20

21 V 4= lift.integral(b.min(),Y) - F/2

22 T 4= torsion.integral(b.min(),Y) - T_reac/2
23

24 else:

25

26 V o+= lift.integral(b.min(),Y) - F

27 T += torsion.integral(b.min(),Y) - T_reac

cort = InterpolatedUnivariateSpline(b, V, k=1)
31 for Y in b:

33 M += [cort.integral(b.min(),Y)

Fonte: Proprio autor

Como pode ser observado a partir do fluxograma mostrado na Figura 14, os esforgos internos
e as informagdes de geometria da asa sdo fundamentais para os calculos estruturais que serdo
realizados na sequéncia. Desse modo, no desenvolvimento do programa optou-se por gerar um
DataFrame denominado “aero loads” que contém todas as informacdes em funcao da envergadura

da aeronave.
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4.3 TRATAMENTO DE DADOS DO PERFIL AERODINAMICO

Ao longo do desenvolvimento matematico e das hipoteses que serdo assumidas nesse trabalho,
a geometria das sec¢des transversais da asa, dependem diretamente da curva do perfil aerodindmico.
O formato desse perfil pode ser obtido como um conjunto de pontos (x, y) em formato .zx¢, por meio
da plataforma airfoil tools [13]. Contudo, a forma como os dados sdo organizados e a quantidade de
pontos disponiveis compromete o desenvolvimento e precisdo dos calculos numéricos que foram

implementados no programa. Para isso, as informagdes obtidas foram tratadas nas seguintes etapas:
1. Separacdo da curva do perfil em extradorso e intradorso: Os pontos da curva importada
foram divididos em extradorso e intradorso. Isso possibilita tratar as duas curvas como

fungdes e consequentemente facilita a implementagdo de métodos numéricos;

2. Interpolacdo e organizagdo dos pontos: A curva importada possui poucos pontos ¢ eles
ndo estdo organizados de forma que o intervalo no eixo x entre eles seja equidistante.
Para isso foi utilizado o método interpld da biblioteca scipy para criar uma curva

interpolada no mesmo intervalo de x, mas organizada e com mais pontos.

Desse modo, considerando um intervalo de 0 < Xgirf0y < 1, foi possivel realizar a

transformagao da estrutura de dados assim como ¢ dado na Equacao 41.

(x airfoil » Z airfoil ) - (xairfoil» Zairfoil intra (xairfoil)' Zairfoil extra (xairfoil)) (40)
A Figura 21 ilustra a transformagao e tratamento de dados realizada no codigo (APENDICE
C). A partir dela, serd possivel a implementacdo de diversos métodos numéricos que serdo

demonstrados nas proximas secgoes.

Figura 21 - Tratamento de dados do perfil aerodindmico

x y pos
0000050 -0.£01251 -0

0.004066 0.22300 -

0008062 0.22338 -0

0012098 0.33915 -

0016113 0038540 -0

0983937 0.L14024

096603 0
0987952 0.L10634

008255 0.

0991968  0.06972
0.99268 0.
0995084  0.03202

099825 0.
1.000000  0.C00000
1.00000 0.

Fonte: Proprio autor
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MODELAGEM ESTRUTURAL DA ASA

Para a definicdo do modelo estrutural da asa, foram assumidas as seguintes hipoteses:

Duas longarinas na sec¢ao transversal,

O posicionamento das longarinas ¢ dado em percentual da corda na raiz da asa;

Superficie aerodinamica da asa pré-estabelecida (envergadura, perfil e cordas definidos);
Altura de cada longarina igual a espessura da nervura na respectiva posi¢ao;

O efeito das Cargas de arrasto ¢ considerado desprezivel se comparadas a sustentagao e torgao,
devido a menor intensidade e maior rigidez na dire¢ao de atuagdo das forgas;
Desconsiderado o efeito das nervuras na rigidez estrutural;

Desconsiderados os efeitos de fadiga visto que o aerodesign realiza poucos voos;

Uma viga caixao definida entre a primeira longarina e o chapeado para resistir a tor¢ao;
Cargas aplicadas na linha média do quarto de corda da seccdo transversal;

As longarinas e o chapeado sdo considerados continuos. Nao possuem furos, encaixes para
nervuras ou descontinuidades;

Na Figura 22, € possivel conferir esquematicamente o modelo obtido a partir das hipdteses.

Figura 22 - Modelo da sec¢do transversal da asa

Chapeado

Fonte: Proprio autor

As hipoteses adotadas resultaram em um modelo simplificado do problema. Embora essas

simplificagdes reduzam a precisao dos calculos analiticos, as informagdes derivadas das analises deste

modelo serdo essenciais para estabelecer uma estrutura preliminar da asa, servindo como base para

etapas mais detalhadas de projeto.

Dado que grande parte das andlises estruturais dependem da geometria da sec¢do transversal,

foi implementada uma classe denominada “Wing structure” para representa-la. Sua estrutura pode

ser observada na Figura 23.
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Figura 23 - Estrutura da classe "Wing structure”

Envergadura [m] S ¢io [N/m] M de Torgiio [Nm/m] VIN] M[Nm] T[Nm] chord[m] d em Xoffset[m] Xoffset + Chord [m] Z offset [m]
-0.9901 33457137 2545148 0000000 0.000000 0.000000 03664 0.643461 -0133595 0059200 0425600 0021000
09703 49920335 -3720102  0.825526 0008173 -0.062026 03732 0042764 -0.188218 0057477 0430677 0020389
—=emes anco B e Dy oot 0055779 0435679 0019786
-0.9207 71.163604 5226406 3.246303 (0086714 -0.240730 03867 1296800 - 0054055 0440755 0019175
09109 78527776 5806902 4728248 (0.165662 -0.349970 03935 1406265 - 0052332 0445832 0018564

pli, pl2 em % da corda na raiz da asa

22 class Wing_structure: ﬁ

23 def _ init_ {self, aero_loads, airfoil_data,p 11, p_ 12, e_11,e 1Z,e chap,i):

W 1 0004066 0.022300 -0.010913

2 0008082 0.022338 -0.014439
Espessuras de 11, 12 e chapeado

X ypos  yneg
0 0000050 -0.001251 -0.000758

3 0012008 0.033915 -0.016089

4 0016113 0038340 -0.015673

245 0983937 0074024 0.0095834
246 0987952 0.010634 0.007531
247 0991968 0.006972 0.005118
248 0995984 0.003302 0.002609

249 1000000 0.000000 0.000000

Fonte: Proprio autor

Sendo:
e “aero_loads”: DataFrame contendo as informagdes de geometria da asa e esforgos internos
em fungdo da envergadura;
e “airfoil data”: DataFrame contendo os pontos da curva do perfil aerodinamico;
e P 11 e pl2: Posicionamento da longarina 1 e 2, respectivamente;
e ¢ Il,e 12 ee chap: Espessuras das longarinas 1, 2 e chapeado, respectivamente;
e 1. indice da linha do DataFrames “aero_loads”. Define a posicao na envergadura da sec¢ao
transversal em andlise.
Nessa classe, foram implementados varios atributos e métodos para calcular propriedades como
centroide e as tensoes, por exemplo (ANEXO D). Ao longo dessa sec¢do, sera demonstrado o
desenvolvimento de algumas dessas equagdes e suas implementagdes no programa. Para uma melhor

compreensao, os simbolos utilizados foram organizados na Tabela 5.



Tabela 5 - Varidveis empregadas no desenvolvimento matematico

Variavel Propriedade
X Eixo x — Eixo horizontal da secgao transversal
y Eixo y — Dire¢do da envergadura
z Eixo z — Eixo vertical da sec¢ado transversal
c Corda
L Sustentacao — distribuido pela envergadura
M Momento Fletor
T Momento de Tor¢ao
V Forca Cortante
Lix Momento de Inércia em x
L: Momento de Inércia em z

Z airfoil_intra

Z qirfoil_extra

Coordenadas z do extradorso do perfil aerodinamico
Coordenadas z do intradorso do perfil aerodinamico
Coordenadas x do perfil aerodindmico

Xairfoil
X1 Posicionamento da longarina 1 no eixo x
X2 Posicionamento da longarina 2 no eixo x
en Espessura da longarina 1
en Espessura da longarina 2
€chap Espessura do chapeado
Pr1 % de x ;7 em relagdo a corda na raiz da asa
Pr2 % de x ;2 em relagdo a corda na raiz da asa
A Area interna da viga caixao
) Comprimento do chapeado
X offset Offset da asa no eixo x
Y offset Offset da asano eixo y

Fonte: Proprio autor
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E possivel notar que as variaveis obtidas por meio do DataFrame “aero _loads” sdo fungdes

da posi¢do na envergadura. Assim, tem-se

Geometria: c— C(y); Xoffset = xoffset(y); Zoffset ™ Zoffset(y) (41)
Cargas: M->My);V-VQy);T->Ty)

Na Figura 24 e Figura 25 ¢ possivel verificar as ilustragdes que esquematizam o modelo

adotado em relagdo aos eixos x, y € z, em vista superior ¢ lateral, respectivamente.
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Figura 24 - Modelo em vista superior

X ot (V)

c(v)

X

Fonte: Proprio autor

Figura 25 - Modelo em vista lateral

Az cly)
pely) N
J
pnly) !
X offset ()
—>
Z offset (Y)

x‘(

Fonte: Proprio autor

Por meio da Figura 25, € possivel definir as equagdes que descrevem a geometria da superficie

da asa. Para 0 <x aifoir < 1 tem-se:

X = Xgirfoil * cy) + X of fset 6)) 42)
Zseccio extra (x airfoil » y) = Zairfoil extra (X airfoil ) * C(:V) + z of fset (y) (43)
Zsecgio intra (x airfoil » y) = Z qirfoil intra (x airfoil ) * C(y) +z of fset (y) (44)

O posicionamento das longarinas na classe “Wing structure” ¢ dado em percentual da corda

na raiz da asa. Dessa forma, para obter-se o posicionamento no eixo x para // e /2, obtém-se:
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N P11 - c(0) (45)
1 100

piz - ¢(0) (46)
2= 7100

Aplicando o valor de x;; obtido na Equacao 45 em x na Equagao 42, ¢ possivel obter o valor
X airfoit 11 Para o calculo da coordenada z dos pontos superior e inferior da longarina / por meio das
Equagdes 43 e 44, respectivamente. Repetindo esse método com a Equagao 46, também foi possivel
calcular os pontos para a longarina 2. Dessa forma, ¢ possivel descrever a altura da longarina / e 2 da

seguinte forma:

h (xairfoil 11'}’) = (z airfoil extra (xairfoil 11'3’) — Zgirfoil intra (xairfoil 11) ) c(¥) (47)

h 1 (xairfoil lz»J’) = (z airfoil extra (xairfoil 12»3’) — Zgirfoil intra (xairfoil zz) ) c(y) (48)

De acordo com o modelo determinado, o chapeado constitui uma viga caixao com a longarina

1 e seu formato segue a silhueta do perfil aerodindmico. Logo, as Equacgdes 49 e 50 definem:

Z chap extra (xairfoil' y) = Zsecqéo extra (xairfoil' y) ,para x < xairfoil 11 (49)

Z chap intra (xairfoil: y) = Zsecgéo intra (xairfoil' y) ,para x < xairfoil 1 (50)

Na Figura 26, ¢ possivel verificar a implementagdo das Equagdes de 42 a 50 no cddigo

desenvolvido.

Figura 26 - Implementagdo das equagdes de geometria no programa

# Cdlcular pontos da Longarina 1 e Longaring 2.
self.x_11 = (self.p_11/188) * self.chord_max
self.x_12 = (self.p_12/188) * self.chord_max

#secgdo tra rsal (calculands as curvas dos perfis nas seccdes transversais)

self.cross_se = self.airfoil_data * self.chord
self.cross_se "x"] = self.cross_section["x"] + self.x_offset
self.cross_se "y pos" self.cross_section["y pos"] + self.z_offset

self.cross_section["y neg"” self.cross_section["y neg"] + self.z_offset

#Cdlcular pontos L1 e L2.
self.coord_11 = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x_11].iloc[-1
self.coord_12 = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x_12].iloc[-1

#Altura de L1 e de L2:
self.h_11 = self.coord_ll["y pos"] - self.coord_l1["y neg"
self.h_12 = self.coord_12["y pos"] - self.coord_12["y neg"

#Hurva chapeado:
self.chapeado_shape = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x_11

Fonte: Proprio autor
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As Equagdes de 41 a 53 determinam os pontos e curvas de referéncia para descrevermos a
geometria do modelo adotado. Através delas serd possivel determinar a geometria de qualquer sec¢ao
transversal da asa ao longo da envergadura. Na Figura 27 ¢ representado o modelo de secgao
transversal discretizado. Foi possivel defini-lo de acordo com as informagdes obtidas a partir dos

DataFrames “aero_loads” e “airfoil data” e com as Equagdes 42 a 50.

Figura 27 — Modelo discretizado

pontos dereferéncia de 12

Pontos de referéncia de 11

Curva do chapeado discretizada

y
Fonte: Proprio autor

Por meio do modelo discretizado, foram implementados diversos métodos numéricos para
realizar calculos de propriedades geométricas e estruturais da asa (APENDICE D). Esses métodos
possibilitaram o célculo do centroide, momento de inércia, distribuicdo de tensdes e massa, por
exemplo.

O centroide e os momentos de inércia da sec¢ao transversal do modelo sdo os resultantes entre
o conjunto das duas longarinas com o chapeado. Para as longarinas 1 e 2, seus centroides foram
determinados como seu ponto médio e seus momentos de inércia foram calculados por meio da
Equagdo 31. Para o chapeado, foi necessario implementar um calculo numérico auxiliar nos calculos.

Para isso, foi desenvolvida a fungao “area_pos” mostrada na Figura 28.

Figura 28 - Func¢do "area pos"
e_chap = 3/32
def area_pos(x,y,e): #vetor x, vetor y € espessurad.

xmed = (x[1::]+x[0:-1])/2

ymed = (y[1::]+y[@:-1])/2

A = (np.sqri({x[1::]-x[@:-1])**2+(y[1::]-y[@:-1])*¥*2))*e
vector = np.array{[xmed,ymed,A])

return vector

Fonte: Proprio autor

Essa fungdo importa a curva do chapeado em suas coordenadas (X, z) e a considera com uma

espessura e. A partir disso, calcula as coordenadas do centroide e a area de cada segmento da curva e
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retorna esses valores. Como € possivel observar nas Equacdes 27, 28 e 30, esse calculo € essencial na
obten¢ao do centroide e momentos de inercia do chapeado.
O célculo da tensao normal de flexao foi feito a partir da Equagao 25. Considerando que temos

apenas momento fletor atuante em x, simplificou-se para a Equagao 50:

— Mx(IZZZ B Ixzx) (50)
Ixszz - Iazcz

Oy

Sendo que as distancias x e z tem como origem o centroide da sec¢do transversal da asa,
anteriormente calculado. No programa, o, foi calculado para 3 pontos equidistantes em cada
longarina. O fluxo de cisalhamento devido a tor¢ao foi calculado por meio da Equagdo 26. Para isso,
a area interna da viga caixao, mostrada na Figura 27, foi calculada a partir da implementagao numérica
da Equagdo 37. Foi calculada a tensao de cisalhamento em 11 e no chapeado dividindo — se o fluxo
de cisalhamento pela respectiva espessura de parede. As tensdes g;q, 9y, € teoreao xz foram calculados

como atributos da classe Wing structure assim como sao mostrados na Figura 29.

Figura 29 - Calculo de tensdes no programa

#Sigma L1 e L2:
self.sigma_11 = (-self.M * (self.Izz * (self.zz_11 - self.z_centroide)

- self.Ixz * (self.xx 11 - self.x centroide))/(self.Ixx * self.Izz - self.Ixz**2)) * le-6
self.sigma_12 = (-self.M * (self.Izz * (self.zz_12 - self.z_centroide)

- self.Ixz * (self.xx 12 - self.x centroide))/(self.Ixx * self.Izz - self.Ixz**2)) * le-6
# tdlculo dos tensdes devido a torgdo do asa:
self.q_torsion = self.T / ( 2 * self.chapeado_area)
self.tau_torsion_l1 = (self.q_torsion / self.e_11) / 1le6
self.tau_torsion_chap = (self.qg_torsion / self.e_chap) / 1le6

Fonte: Proprio autor

Na analise estrutural da asa, calcular sua massa ¢ fundamental. Para isso, a fungdo Wing mass
(Figura 30) foi desenvolvida. Nesta funcéo, sdo fornecidos os parametros pl1, pl2, as espessuras das
longarinas e do chapeado, além da densidade da madeira balsa especificada na Tabela 2. Ela itera ao
longo da envergadura e calcula, por meio dos atributos da classe Wing structure, as alturas das
longarinas e comprimento do chapeado para cada sec¢do transversal iterada. A partir dos pontos
obtidos, € possivel realizar uma integracdo numérica ao longo da envergadura e obter a area de cada
uma das superficies da estrutura. Ao se multiplicar os valores obtidos pelas respectivas espessuras e

densidade do material, obtém-se a massa estrutural.
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~ Figura 30 - Fung@o para calculo de massa da asa
def Ning_mﬂss{pll,plz,rho,vertice5,e_11,e_l2,e_chap):
e 11 = e 11 * #.8254
e 12 = e 12 * §.8254
e_chap = e_chap * 9.8254
#extrair dados:
comp_chapeado =
b =
h_11
h_12

#massa L1 e L2:

for id in vertices:
data = Wing_structure(aero_loads, airfoil data,pll,pl2, e_l1,e_12,e_chap,id)

comp_chapeado.append(data.chapeado_length)
b.append(data.b)

h_11.append{data.h_11)
h_l12.append{data.h_12)

b = np.array(b); h_l1 = np.array(h_11)
h_12 = np.array(h_12); comp_chapeado = np.array(comp_chapeado)

massa_l1 = np.trapz(h_11,b) * e_11 * rho
massa_l2 = np.trapz(h_12,b)* e_12 * rho

massa_chap = np.trapz(comp_chapeado,b)® e_chap * rho

massa_total = massa_ll + massa_l2 + massa_chap
return(massa_total)

Fonte: Proprio autor

A Figura 24 ilustra também o parametro “vertices”, que é uma lista contendo os indices i em
aero_loads onde estdo localizados os vértices da asa trapezoidal. 1sso permite que a funcéo itere sobre
posicoes especificas de referéncia na longarina em Wing_structure, em vez de processar todas as 200
linhas de aero_loads. Essa abordagem otimiza o codigo, reduzindo o tempo de execucéo.

Tabela 6 - Pardmetros adotados para valida¢do da rotina

Propriedade Valor
pll 20%
pl2 35%
ell 1/4”
el2 1/8”

e chap 1/32”

Fonte: Proprio autor

Para a validacéo do codigo, as equacdes implementadas foram calculadas analiticamente e o0s
resultados obtidos foram comparados com os do programa. Para isso, foi selecionado uma seccéo
transversal com as propriedades mostradas na Tabela 6. Para o calculo analitico manual, foi utilizado
0 modelo ilustrado na Figura 31. A maior diferenca percentual encontrada entre os calculos foi de
2,52%. Logo, é possivel afirmar que a implementacdo das equacdes utilizadas nesse trabalho foi feita

de forma adequada no programa.



Figura 31 - Modelo para validacgao analitica dos célculos do programa
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Fonte: Proprio autor

4.5 OTIMIZACAO ESTRUTURAL

estrutural quanto a massa podem ser descritas como func¢des no formato da Equagdo 51.

f (011, P12)

apresentado na Figura 32.

Figura 32 - Fluxograma de otimizagao estrutural
Definir intervalos de pl1, pl2 e espessuras para analise.
9

Identificar o ponto com a maior combinagao de tensfes

Iterar combinacdes de pll e pl2 para calcular tensdes e massa

Aplicar critério de falha de Tsai-Hill e filtrar os casos aprovados

Determinar combinagdo com melhor relagéo de resisténcia e
massa

Fonte: Proprio autor
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Com base na Figura 30, observa-se que tanto a classe Wing structure (calculo das tensoes),
quanto a func¢do Wing mass (calculo da massa da asa), dependem dos parametros pl/l, pl2 e das

espessuras das longarinas e do chapeado. Dessa forma, ¢ possivel concluir que tanto a resisténcia

(1)

Sendo as espessuras, constantes da fungdo. Para se obter uma funcéo de massa m(p;q, p;2) €

outra referente a resisténcia estrutural r(p;1,p;2) fOi necesséario seguir as etapas do fluxograma
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Conforme indicado no fluxograma apresentado na Figura 32, foi elaborado um conjunto de
analises variando os parametros geométricos da estrutura. A Tabela 7 apresenta os intervalos
continuos definidos para pll e pl2, bem como as op¢des de valores discretos selecionados para as
espessuras das longarinas € do chapeado. Esses valores foram escolhidos com o objetivo de explorar

uma grande possibilidade combinagdes estruturais.

Tabela 7 - Parametros geométricos para otimizacao

Parametro Valor
P11 [%] 14 a28
P12 [%0] 32a45
e [pol] 1/4 ou 1/8
e [pol] 1/4 ou 1/8

€chap [POl] 1/32

Fonte: Proprio autor

As opcdes de espessura de // e [2 foram determinadas de acordo com as opgdes disponiveis
no mercado que sdo mais utilizadas para a confeccao das longarinas. A espessura do chapeado foi
fixada em 1/32 devido a facilidade construtiva de curvar as chapas. Os intervalos de pl/ e p/2 foram
determinados de acordo com limitagdes geométricas e construtivas para o modelo adotado. No
programa, o intervalo de p// foi dividido em 29 pontos e p/2 em 27 pontos. Desse modo, foram
testados 783 individuos para cada combinagdo de espessuras adotada. No geral, 3132 individuos
foram testados.

A segunda etapa consiste em avaliar o ponto com a combinagdo de tensdes atuantes mais
critica e avaliar sua resisténcia de acordo com a Equagdo 33 do critério de falha de Tsai-Hill. Na

Figura 33 temos alguns possiveis pontos criticos da estrutura.

Figura 33 - Pontos criticos do modelo estrutural

’/@

[1
12

o’ O

Fonte: Proprio autor.
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Cada ponto foi avaliado de acordo com suas tensdes atuantes.

Ponto de mdxima compressdo por o,,. Nesse ponto também temos a atuagdo de 7,, devido a
tor¢ao da asa, contudo seu moédulo sera menor que no chapeado pois a espessura de // € maior
que no chapeado;

Esse ponto localiza-se no chapeado, muito proximo a /1. Nele, a tensdo de compressao o,, sera
muito proxima do obtido no ponto 1. Contudo, a tensdo de cisalhamento sera
significativamente maior devido a menor espessura da parede do chapeado em relacao a
longarina;

Ponto de maxima tragdo por o,,. Nesse ponto também temos a atuacdo de 7,, devido a torgdo
da asa, contudo seu modulo sera menor que no chapeado pois a espessura de // ¢ maior que
do chapeado;

Esse ponto localiza-se no chapeado, muito proximo a /7. Nele, a tensdo de tragdo gy, serd
muito proxima do obtido no ponto 3. Contudo, a tensdo de cisalhamento sera
significativamente maior devido a menor espessura da parede do chapeado em relagdo a
longarina;

Possui cisalhamento atuando devido a tor¢do e a flexdo. Contudo, nesse ponto o valor das

tensdes sera menor se comparado aos outros pontos, devido a espessura das paredes.

A analise identificou os pontos 2 ¢ 4 como os de maiores combinagdes de tensdes. Para eles, foi

implementada a fungdo beams variation (APENDICE E), que itera sobre as combinagdes dos

intervalos pll e pl2, gerando todas as possibilidades e calculando as tensdes correspondentes, como

¢ mostrado pela fracdo do codigo na Figura 34. Os resultados sdao armazenados no DataFrame

beams data.

Figura 34 - Trecho do Codigo da Fungdo beams_variation

for pll in p_l1_range:
for pl2 in p_12_range:

data = Wing_structure(aero_loads,

sigma_max_l1.append(data.sigma_11.
sigma max_12.append(data.sigma 12.
sigma_min_l1.append(data.sigma_11.
sigma_min_l2.append(data.sigma_l2.

airfoil_data,pll,pl2, e_11_thickness,e_12_thickness,e chap,61)
max())

max( )
min()
min()

)
)
)

tau_max_11.append(data.tau_torsion_11)
tau_max_chap.append(data.tau_torsion_chap)

pli_dot.append(pll)
pl2_dot.append(pl2)
Izz.append(data.Izz)
Ixx.append(data.Ixx)

massa.append(Wing_mass(pll,pl2,rho_balsa,vertices,e_l11_thickness, e 12_thickness,e_chap))

beams_data = pd.DataFrame(
“posicdo 12 [¥]

“sigma max 11 [M

“sigma max 12 [

“sigma min 11 [M
MPa]
“tau max tergdo 11 [MPa]
“tau max tercdo chap [MPa]

“sigma min 12 [

"massa [kg]" :
return(beams_data)

"posicdo 11 [¥]":

pll_dot,

12_dot,

: sigma_max_11,

: sigma_max_l2 ,
: sigma_min_l1,
: sigma_min_12 ,

: tau_max_l11,
" 1 tau_max_chap,
massa |}

Fonte: Proprio autor.
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A funcgao de resisténcia r(p;q, p;2) foi determinada a partir dos valores obtidos pela aplicagao
do critério de falha de Tsai-Hill (Figura 35). Para a armazenagem dos valores calculados, foi criada

uma coluna em beams data com o valor do critério de falha obtido para cada linha.

Figura 35 - Fungao Tsai-Hill
def Tsai Hill(sigma_1 , sigma_2,tau, sigma_adm_1, sigma_adm_2, tau_adm):
Tsai Hill = ( sigma_1 / sigma_adm_1 )*#*2 + ( sigma_2 / sigma_adm_ 2 )#*#2
- ((sigma_1 * sigma_2)/sigma_adm_1) + np.sqrt(( tau / tau_adm)*#*2)
return(Tsai_Hill)
nalise_Otimizacdo_longarina = dados
Analise Otimizacdo_Longarina["Tsai Hill tracdo L1"] = Tsai_Hill(dados["sigma max 11 [MPa]"],
8,dados[ "tau max torcdo chap [MPal"],
sigma_tracao_adm , 1 , tau_adm_max )
Analise Otimizacdo Longarina["Tsai Hill compressdo L1"] = Tsai_Hill(dados["sigma min 11 [MPa]"],
8,dados["tau max torcao chap [MPa]"],

sigma_compressao_adm , 1 , tau_adm_max )

Fonte: Proprio autor.

Nessa fungao, a Equagao 33 foi simplificada para a Equacao 51, de acordo com as tensdes

atuantes no problema e as tensoes admissiveis de projeto.

( oy )2_< 0,0, >+< T1o >2<1 (51)
Xame XameZ Sgdm 12 B

Obtidos os dados do DataFrame beams data, notou-se que em todas as linhas o ponto 2

apresentou-se como mais critico que o 4 em todos os individuos. A partir dessa confirmagao, foram
determinadas as colunas de beams_data que representam as fungdes m(p;1,p12) € r(pi1, Pi2) - Desse
modo, foram plotados quatro gréaficos distintos, um para cada combinagdo de espessuras de longarina
disponivel. O eixo y representou o intervalo de p// e o eixo x, o intervalo de p/2. Neste espaco, foram
tracadas as curvas de nivel de resisténcia estrutural (r(p;1,p;2) ) € 0 mapa de cores da massa
(m(p11,012))- Isso possibilitou avaliar as correlagdes entre os parametros e identificar as combinagdes
mais relevantes para o projeto. Por meio da andlise, foi possivel determinar quais parametros
geométricos devem ser adotados para a obtencdao do individuo com a melhor relacdo de massa e
resisténcia.

E fundamental reforcar que o modelo desenvolvido neste trabalho foi projetado para ser
utilizado em fases preliminares do projeto. Ele serve como uma ferramenta para auxiliar na tomada
de decisdes durante as etapas iniciais de desenvolvimento, onde a otimizacéo estrutural da asa é
realizada de forma agil e eficiente. Embora o modelo simplifique certos aspectos do comportamento

estrutural e ignore algumas variaveis mais complexas, como efeitos de nervuras e concentradores de
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tensbes, ele proporciona uma base para identificar configuracbes geométricas e estruturais
promissoras. Assim, 0 programa permite uma rapida avaliacdo de alternativas e fornece dados
essenciais que podem ser refinados em etapas posteriores do projeto, quando recursos adicionais,

como ensaios fisicos ou simulacBes avancgadas, estiverem disponiveis.
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5 RESULTADOS E DISCUSSAO

Por meio da classe Vn_diagram (ANEXO A) desenvolvida e das informagdes dadas na Tabela

4. E possivel plotar o grafico do Diagrama V-n do projeto como mostrado na Figura 36.

Figura 36 - Diagrama V-n desenvolvido
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Fonte: Proprio autor

Nota-se a partir do Diagrama, que a condi¢do critica ocorre na velocidade v. de 15,24 m/s e
fator de carga 2,92. Dado que o peso de projeto da aeronave ¢ de 98,0 N, calcula-se por meio da
Equacio 7 a forca de sustentagdo maxima que sera de 286,16 N. E possivel observar pelo Diagrama
V-n que as rajadas tiveram grande influéncia na determinacao do fator de carga maximo, elevando-o
de 2,2 para 2,92, um aumento de 32%. Isso pode se dever ao fato de que nesse projeto, a area da asa
S ¢é relativamente grande para o peso W da aeronave. Para essa faixa de peso, as aeronaves de outros
anos apresentavam uma corda na raiz da asa de 450mm. Nesse projeto, o valor ¢ de 600mm. Quando
1sso ocorre, os valores de n obtidos na Equacao 15 tendem a ser maiores, causando maior influéncia
dos efeitos de rajada de vento nas cargas criticas da estrutura.

A partir da condigdo critica obtida pelo Diagrama V-n e os dados fornecidos pela area de
Aerodinamica ilustrados pela Figura 16, Figura 17 e Figura 18 obteve-se a distribui¢ao de sustentagao

e de torcao ao longo da asa, dados pela Figura 37 e Figura 38, respectivamente.
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Figura 37 - Forca de sustentagdo x envergadura

180 A

160 A

140 ~

120 ~

100 ~

Sustentacao [N/m]
co
o

[=)]
o
1

B
o
1

-1.00 -0.75 —-0.50 -0.25 0.00 025 050 0.75 1.00
Envergadura [m]

Fonte: Proprio autor

Figura 38 - Momento de tor¢do x envergadura
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Fonte: Proprio autor

A partir dos carregamentos obtidos, foi realizado o célculo dos esforcos internos. Os
diagramas de V, M e T distribuidos pela envergadura como mostrado pela Figura 39, Figura 40 e

Figura 41, respectivamente.
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Figura 39 - Forca cortante V x envergadura
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Fonte: Proprio autor

Figura 40 - Momento fletor M x envergadura
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Fonte: Proprio autor
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Figura 41 - Momento de tor¢ao x envergadura
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Fonte: Proprio autor

A partir dos gréaficos obtidos, nota-se que os maiores esforcos internos se localizam proéximos
a raiz da asa. Isso ¢ esperado pois nessa regido encontram-se as estruturas de fixacdo da asa a
fuselagem. Além disso, as curvas obtidas pelos diagramas sdo semelhantes as obtidas na literatura
[2], mudando em intensidade. Desse modo, € possivel concluir que a implementagao dos céalculos de
esforgos internos no programa foi bem sucedida.

Referente ao ponto critico, apesar do maior momento fletor M ser identificado no ponto 0,00
m da envergadura, nesse ponto a forca cortante V e o momento de tor¢do T sdo nulos. Para o
dimensionamento estrutural, o ponto com a maior combinacao dos trés esfor¢os ocorre nos pontos y

=0,018m e y =-0,018m, sendo o modulo dos esforcos dados na Tabela 8.

Tabela 8 - Esfor¢os internos maximos

Esforco Valor
M 58,30 Nm
V 139,73 N
T 12,7 N m
i 58

Fonte: Proprio autor

Determinar os esfor¢os estruturais criticos ¢ fundamental para o projeto estrutural na asa. A

partir dessa condicdo, € possivel estimar as tensdes maximas atuantes na estrutura e dimensionar os

componentes estruturais.
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Na Figura 42, temos a configuragdo da primeira e segunda longarinas com 1/8 de polegada. E
possivel notar que grande parte dos individuos falham ao ser aplicado o critério de falha de Tsai-Hill.
Para essa configuracdo, de 783 individuos testados, 469 apresentaram resisténcia suficiente para
suportar as cargas atuantes. Ou seja, 40,10% falharam.

Essa configuragdo de espessuras ¢ a que apresenta a menor massa possivel dentro das
possibilidades, variando de 80 g até 120 g. A partir do grafico, também ¢é possivel concluir que
assumindo a primeira longarina em 23.5% da corda da raiz e a segunda a 40% da corda ¢ possivel
obter uma longarina com 102,50 g e um fator de Tsai-Hill de 0,55. Nota-se que ¢ possivel obter uma
configura¢do mais leve, contudo pelo grafico é possivel concluir que a reducao de seguranca sera
muito maior que o ganho em reducdo de massa. Além disso, poderia ser adotada uma configuragao
mais leve e de mesma resisténcia se p/2 = 45%. Entretanto, quanto mais na extremidade for adotada
a longarina 2, mais limita¢des construtivas podem surgir devido a outros componentes estruturais que

sdo embarcados na asa, como os servos dos ailerons.

Figura 42 - Resistencia mecanica x massa - 11: 1/8 pol; 12: 1/8 pol
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Fonte: Proprio autor
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As informagdes do individuo escolhido foram organizadas na Tabela 9.

Tabela 9 — Informacgoes do individuo otimizado

Parametro Valor
pu [%0] 235

Piz [%0] 40,0

e;1 [pol] 1/8

ez [pol] 1/8
echap [pOI] 1/32
Tchap Xz [MPa] 0,95
Uchap comp [MPa] 3,82
Gchap trag [MPa] 3,06
Massa [g] 102,5
Tsai — Hill,onto 2 [adim.] 0,55

Fonte: Proprio autor

Pela Figura 42, a combinagdo de pll = 22% e pl2 = 32%, apresenta uma massa de
aproximadamente 107,5 g e o mesmo fator de falha de Tsai-Hill que o individuo escolhido. Teriamos
assim um aumento de 4,87% na massa sem nenhum ganho de resisténcia em relagdo ao individuo
escolhido anteriormente. Se fosse adotada uma configuragcdo de duas longarinas de ' pol (como era
feito nos projetos até 2022), mas com o mesmo posicionamento das longarinas dado pela Tabela 9,
teriamos uma estrutura de aproximadamente 164 g e um fator de falha de Tsai-Hill de
aproximadamente 0,34, como ¢ mostrado na Figura 42, nota-se um aumento de 59% na massa do
individuo e com ganho de resisténcia desnecessario. Nesse caso, a estrutura da asa seria menos
competitiva.

E também possivel notar pelo grafico, que o aumento de resisténcia tem mais influéncia pela
alteracdo do posicionamento da longarina / que a longarina 2. Isso se deve ao fato de que estamos
aumentando a 4rea interna da viga caixdo, conferindo maior rigidez a tor¢do para a estrutura.
Entretanto, isso também pode indicar uma necessidade de melhoria do modelo adotado. Nele, o efeito
da longarina 2 na resisténcia a tor¢@o ¢ considerado desprezivel.

Portanto, era esperado que a alteragao da posi¢ao de 12 tivesse menor influéncia na resisténcia
estrutural. Isso pode ser analisado implementando-se métodos mais avancados de calculo da tor¢ao
estrutural, abordados por Megson [10]. Visto que o programa desenvolvido representa a sec¢ao
transversal de forma detalhada por meio da classe Wing structure, ¢ possivel incrementar o modelo
a partir de novos métodos e atributos da classe.

Nas Figuras 43, 44 e 45 estao organizados os graficos obtidos para as demais combinagdes
espessura disponiveis. Para esse projeto, nao foi necessario analisar outro grafico além do dado pela

Figura 42. A partir dele, foi possivel adotar a configuracdo dada pela Tabela 9. Um individuo leve e
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com elevada resisténcia estrutural. Entretanto, se tivéssemos um projeto com cargas mais intensas e
geometria de asa diferente, por exemplo, € possivel que a configuragcdo com as longarinas mais finas

ndo fornecesse individuos com seguranca suficiente para o projeto.

Figura 43 - Resistencia mecanica x massa - 11: 1/4 pol; 12: 1/8 pol
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Figura 44 - Resistencia mecanica x massa - 11: 1/8 pol; 12: 1/4 pol
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Figura 45 - Resistencia mecanica x massa - 11: 1/4 pol; 12: 1/4 pol
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Além da otimizagdo estrutural, ¢ importante ressaltar que a rotina desenvolvida permite
realizar andlises adicionais para a estrutura. Na Figura 46, por exemplo ¢ mostrada a distribui¢do de
o ao longo longarina 2. A partir dessa figura, poderiam ser feitas analises estruturais adicionais, como

por exemplo verificar regides da estrutura que necessitam de refor¢o com fibra de carbono.

Figura 46 - Distribuicao de tensdes na longarina 2
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A partir dos resultados obtidos, ¢ possivel dizer que o codigo desenvolvido fornece
informacdes fundamentais para a etapa de projeto preliminar da estrutura. Os dados obtidos pelo
programa mostraram-se precisos se comparados com resultados analiticos obtidos para o modelo.
Além disso, o programa ¢ versatil para atualizagdes, implementagdes de novos métodos e adogao de
modelos mais avancados para suas analises. Ademais, o programa foi desenvolvido para um input de
estruturas de dados padronizadas como a curva de perfil aerodinamico e os dados de aerodinamica,

isso permite que mesmo com alteracdes significativas no projeto, o programa funcione corretamente.
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E importante ressaltar ainda, que sua estrutura vertical permite abordar todas as etapas do
projeto fornecendo a equipe informagdes fundamentais como a distribui¢do dos esfor¢os internos e
as tensdes maximas, por exemplo. Os resultados obtidos pelo programa podem ser comparados com
ensaios estruturais e com analises numéricas de elementos finitos. Isso permitird uma abordagem

mais aprofundada no projeto estrutural da asa e beneficiara o desempenho da equipe na competicao.
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6 CONCLUSAO

O programa desenvolvido em Python cumpriu os objetivos estabelecidos, oferecendo uma
ferramenta eficiente para o projeto preliminar e otimizagao da estrutura da asa em um aerodesign. Ao
integrar conceitos tedricos e técnicas numéricas utilizando-se Python, foi possivel automatizar
calculos como distribui¢do de tensdes, massa estrutural e resisténcia, promovendo analises mais ageis.
O programa elimina ajustes manuais, reduzindo erros e otimizando o tempo de execugdao. Ademais,
sua estrutura permite explorar combinagdes geométricas que equilibram resisténcia e leveza.

Foi demonstrado, também, que o programa permite a implementa¢do de outras andlises e de
incrementos ao modelo devido sua estrutura modular. O cddigo possibilita a importacao de diferentes
perfis aerodindmicos e geometrias de asa. Além disso, a classe Wing structure foi programada para
que seus atributos sejam validos mesmo com a alteracdo de seus parametros. Além disso, é possivel
a implementacdo de outros métodos e atributos a essa classe. Isso confere uma expressiva
versatilidade a rotina, podendo ser utilizada em inumeros projetos aerodesign. A otimizacao
implementada resultou em uma consideravel redugdo de massa estrutural. Além disso, foi possivel

compreender melhor as correlagdes entre os parametros geométricos e a resisténcia estrutural da asa.

6.1 SUJESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

A partir do trabalho desenvolvido, sugere-se que sejam desenvolvidos os seguintes trabalhos:

e Revisar o desenvolvimento do diagrama V-n sobre a oOtica de outras normas
aeronauticas, como a JAR-VLA por exemplo.

e Implementar a influéncia da rigidez das nervuras na estrutura e analisar os efeitos na
rigidez estrutural da asa;

e Implementar o célculo do centro de cisalhamento na asa para que os efeitos da tor¢ao
na asa sejam estudados de forma mais abrangente;

e Realizar andlise com ensaios estruturais ou modelos numéricos para a validagao do

modelo.
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APENDICE A — CODIGO DO DIAGRAMA V-N

1 # I!‘J.F’Oﬁ'?ﬂ.[ﬁ{} DE BIBLIOTECAS E PACOTES

2

3 %¥matplotlib inline

4 dimport matplotlib.pyplot as plt

5 dimport numpy as np

& dimport pandas as pd

7

3

9 from scipy.interpolate import InterpolatedUnivariateSpline
2

11 from scipy.interpolate import interpld #iremos crigr umg curva interpoleda para o perfil

13 dmport ipywidgets as wd
14 from IPython.display import display

S S SN
# DIAGRAMA WN

9 #aridveis Diagrama Vn:
28 aircraft_weight = 10.80 * 9.8 # [N] Peso da geronave
21 wing_area = 1.24 # [m"2] #irea alar da Asa

22 rho = 1.222 # [kg/m*3] velocidade miximg em vio nivelado
23 w_max = 19 #[m/s] Velocidode de mdximo alcance en voo nivelado

24 n_max = 2.5 # Fator de cargo mdximo

25

26 (1 _max = 1.47 #[adim. ] Coeficiente de sustentacdo mdximo
27 Cd_max = @.19 #[adim. ] Coeficiente de arrasto mdximo
28

28 Cn_max = np.sqri{Cl_max**2+Cd_max**2) # Coeficiente resultante mdximo
38

31 ¢l _alpha = 5 #Veriocdo da sustentacdo

32

33 med_chord = 8.538875 # Cordag média

34

35 rajada_wc = 15.24/2 #Moior #Velocidade de rajodo em V_c
36 rajada_wvd = 7.62/2 #Menor #Velocidade de rajodao em V d

38 #Propriedades Madeira Balsa
39 rho_balsa = 280 #kg/m3

43

41

47 def n_calc{rho, 5, C1_max, v, weight):

43 n= (8.5 * rho * 5 * C1_max * v**2)/({weight)
44 return{n)

45

46 #Definigdo de closse para o plote do Diograma V-n:
47 class Vn_diagram:

48

49 def rajada{self, U_de, pos_neg):

32

51 mi_g = 2*(self.weight/(9.8 * self.wing_area))}/(self.rho *self.med_chord * self.cl_alpha )
52 K g =(0.88 * mi_g)/(5.3 + mi_g)

33

54 n_raj =1 + pos_neg * (8.5 * self.rho * self.v_range * self.cl_alpha * K_g * U_de * self.wing_area)/(self.weight)
55

56 return{n_raj)

57

S8 def _ init_ (self,n_max,wing_area,v_max,Cl_max,weight,rho,cl_alpha,med_chord,rajada_vc,rajada_vd):
59

1] #lefinindo os atributos da classe

61 self.n_max = n_max

62 self.v_max = v_max

63 self.wing_area = wing_area

a4 self.v_max = v_max

B85 self.C1 max = Cl_max

&6 self.weight = weight

67 self.rho = rho

(5] self.n_max_neg = 1 #8.4 * self.n_mox #Procurar referencia

self.C1l_max_neg = 8.6 * self.Cl_max # Deefinido por Iscold

72 self.cl_alpha = cl_alpha

Fal self.med_chord = med_chord

72 self.rajada_vc = rajada_vc

73 self.rajada_vd = rajada_vd

74 e ss e ss s o= sos o S Sos Se e eSS S oSS Se s S s Se s S oS S SS s oS S Sos oS Ss Ses oSS Se s o sSs S osSs SSSSs oS oS SososSsS
75 #fator de carga positivo

76 #Velocidade de estol:

77 self.v_estol = np.sgri{np.divide{2 * self.weight, self.rho * self.wing area * self.Cl_max})

78

79 #Velocidade de manobra:

2@ self.v_manobra = np.sgri(np.divide(2 * self.weight * self.n_max, self.rho * self.wing_area * self.Cl_max))
81

82 #Velocidade de cruzeiro:

83 self.v_c = 8.9% self.v_max

34

85 #elocidode de mergulho:

86 self.v. d = 1.11 * self.v_max



183

186

111

121

123
124
125
126
127
128

127
128
129
139
131
132
133
134
135

157

157

159

#Velocidade de mergulho:
self.v_d = 1.11 * self.v_max

self.v_manobra_neg = np.sgrt{np.divide(2 * self.weight * (self.n_max_neg), self.rho * self.wing_area * self.Cl_max_neg))
self.v_estol neg = np.sgrt(np.divide(2 * self.weight , self.rho * self.wing _area * self.Cl_max_neg))

self.main_speeds = pd.DataFrame({"$V_{estol}$":self.v_estol,

"$V_{manobra}$" :self.v_manobra,

"gV_{c}E"iself.v_c,

"GV _{d}%":self.v_d,

"8V_{manneg}3":self.v_manobra_neg,

"§V_{estol neg}i”:self.v_estol _neg}, index = ["Velocidade [m/s]:"])

self.v_range = np.linspace(@,self.v_d,3@)[:-1]

self.v_range = np.sort{np.append{self.v_range, np.array{self.main_speeds.iloc[8].tolist{}}))

self.N_Vn_pos = np.array([self.n_max if i > self. v_mancbra else n_calc{self.rho, self.wing_area, self.Cl_max, i, self.weight) for i in self.v_rangel)

self.N_Vn_neg = np.array([-self.n_max_neg if i » self. v_manobra_neg else -n_calc(self.rho,

self.wing_area,
self.Cl_max_neg,
i, self.weight) for i in self.wv_range])

self.N_\Vn_neg[self.v_range »= self.v_c] = - self.n_max_neg +((self.v_range[self.v_range»=self.v_c]- self.v_c)/(self.v_range[-1] - self.v_c))*self.n_max_neg

self.v_range = np.append(self.v_range,self.v_range[-1]}
self.N_\Vn_pos = np.append{self.N_Vn_pos,d)
self.N_Vn_neg = np.append{self.N_Vn_neg,a)

# diogramg de rajodao:

#Definida o funcdo de rojada, definir agora as 4 retos.

self.rajadal pos = self.rajada(self.rajada_vc,1)
self.rajadal_neg = self.rajada(self.rajads_vc,-1)

self.rajada2_pos = self.rajada(self.rajada_vd,1)
self.rajada?_neg = self.rajada(self.rajads_vd,-1)

# Definindo o Diggrame de rajoda apds a velocidade Vo
self.rajadal_pos[self.v_range >= self.w c] = (self.rajadal_pos[self.v_range == self.v c]

- ((self.rajadal_pos[self.v_range == self.v_c]
- self.rajada2_pos.max())/(self.v_d -self.v_c))*(self.v_range[self.v_range >= self.v_c]-self.v_c))

self.rajadal_neg[self.u_range >= self.v_c] = (self.rajadal_neg[self.v_range == self.v_c]

+ (({self.rajadal_neg[self.v_range == self.v c]
-self.rajada2_neg.min())/(self.v_d -self.v_c))*(-self.v_range[self.v_range »= self.v_c]+self.v _c))

# Organizando os dataframes para o plot final do V-n:

def

#Etapas definidas para manipulaclo de dados e organizacdo do plot do Dicgrama
self.Vn_data_pos = pd.DataFrame({"v":self.v_range,"n_vn":self.N_Vn_pos,"n_ra
self.Vn_data_neg = pd.DataFrame({"v":self.v_range,"n_vn":self.N_Vn_neg,"n_raj

self.rajadal_pos})
:self.rajadal_neg})

self.Vn_data_pos = self.Vn_data pos[self.Vn_data_pos["v"]>=self.v_estol]

self.Vn_data_neg = self.Vn_data_neg[self.Vn_data_neg["v

J»=self.v_estel_neg]

self.Vn_data_pos["n_intersec"] = self.Vn_data_pos.apply(lambda row:max(row['n_vn"], row['n_raj"])if row['v'] > self.v_manobra else row['n_vn'], axis=1)
self.\Vn_data_pos.at[self.Vn_data_pos.index[-1], 'n_intersec'] = @

self.Vn_data_neg["n_intersec"] = self.Vn_data_neg.apply(lambda row:min(row['n_wn"], row['n_raj"])if row['w'] > self.v_manobra_neg else row['n_vn'], axis=1}
self.\Vn_data_neg.at[self.Vn_data_neg.index[-1], 'n_intersec'] = @

self.x_wn_first_points = [self.Vn_data_pos["v"].iloc[8],self.Vn_data_pos["v"].iloc[@],self.Vn_data_neg["v"]

.iloc[@],self.Vn_data_neg["v"].iloc[@]]

self.y_wn_first_points = [self.Vn_data pos["n_intersec"].iloc[@],8,8,self.Vn_data_neg["n_intersec”].iloc[8]]

Plot_Vn(self):

# Definir configuracdes do grdfico:

fig = plt.figure(dpi = 18@)

ax = fig.add_axes([0,0,1.5,1])

ax.grid(ls="--", c = 'grey',axis = "y',alpha = @.4)
ax.set_facecolor('azure')

ax.set_xlabel("V [m/s]"}

ax.set_ylabel("n [g's]")

¥

ax
ax
ax
ax

.plot(self.v_range,self.rajadal pos,"
.plot(self.v_range,self.rajadal_neg,"
.plot(self.v_range,self.rajada2 pos,"--
.plot(self.v_range,self.rajada2_neg,"

self.v_range
self.N_Vn_pos

_neg = self.M_Vn_neg

"green",alpha = 8.5, label = "Diagrama de Rajada")
"green”,alpha = 8.6)
"green",alpha = 8.8)
= "green",alpha = 8.6)
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176
177
178
179
188
181
182
183
1234
185
186
187
188
189
198
191
192
193
194
195
19
197
198
199

.fill_between(x,y,y_neg, color = 'lightgrey',alpha = 8.2,zorder = 2)
-plot(x,y,"grey",1s = *--")
-plot(x,y_neg,"grey”, 1s = "--"}

LI

Fill between{self.Vn_data_pos["w"],self.Vn_data_pos["n_intersec"], color = "turquoise’', label= 'envelope de voo',alpha = @.5,zorder = 2)
.fill_between(self.Vn_data_neg["v"],self.Vn_data_neg["n_intersec"], color = "turquoise' ,alpha = 8.5,zorder = 2)

L

ax.plot(self.Vn_data_pos["v"],self.Vn_data_pos["n_intersec"],c = "midnightblue")
ax.plot(self.Vn_data_neg["v"],self.Vn_data_neg["n_intersec"], ¢ = "midnightblue")

ax.plot(self.x_vn_first_points,self.y vn_first_points, ¢ = "midnightblue”)
self.ponto_critico = self.Vn_data_pos[ self.Vn_data_pos["n_intersec"]==self.Vn_data_pos["n_intersec"].max()]

ax.plot(self.ponto_critico["v"],self.ponto_critico["n_intersec"],"ro",label = "ponto critico™)
ax.legend()

def Vn_plot{n,v, aircraft_weight):
Vn = Vn_diagram{n,wing_area,v,Cl_max,aircraft_weight * 18 ,rho,cl_alpha,med_chord,rajada_vc,rajada_vd)
Vn.Plot_Vn{)

aircraft_weight = wd.FloatSlider(value = 9, min = 7, max = 14,step = ©9.825, description = 'weight [kg]")
n = wd.FloatSlider(velue = 2.3, min = 1.8, max = 3,step = 8.85, description = 'n [gs]')
v = wd.FloatSlider(value = 18, min = 1@, max = 25,step = 8.25, description = 'v [m/s]')# porcentagem do corda - Longaring principal

282 wd.interact{Vn_plot,n = n, v = v, aircraft_weight = aircraft_weight)

N [gs] —

v [mys]

220

Weight [lg]  m— — 9.80

n[g's]

3.0 1

2.5

-1.0 1

-=-- Diagrama de Rajada
[ envelope de voo
® ponto critico
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APENDICE B - CODIGO DO CALCULO DE ESFORCOS INTERNOS

wing_data = pd.read_excel{"C:\\TCC\\wing_data2.xlsx",sheet_name="Wing")

2 wing_data

3 b = wing_data["y-span™]

4 chord = wing_data[ "Chord"]

5 (1 = wing_data["C1"]

6 Cm = wing_data["Cm (chord/4)"]

7 ow=15.24

& L = (1/2)*C1*rho*v**2*chord

9

18 M_c4 = (1/2)*Cm*rho*v**3*chord*+*2

# CALCULO DE ESFORCOS INTERNOS
d=0.02 # [m]

V=1[1; M=1[1; T=I[]
1lift = InterpolatedUnivariateSpline(b, L, k=1}
torsion = InterpolatedUnivariateSpline(b, M_cd, k=1)

F = lift.integral({b.min(),b.max({)) #Cdlculo da sustentacdo total da aeronagve. Utilizado para calculer o carga total nos apoios
T_reac = torsion.integral{b.min{),b.max()}

=
D Y T B s VNS R ST =Y

=
(=

for ¥ in b:

=
"]

if Y < (-d/2) :

=
oo

WV += [ lift.integral(b.min(),Y) ]
T += [ torsion.integral({b.min(},¥) ]

e ]
T ]

elif ¥ » (-d/2) and ¥ < (d/2) :

V += [ lift.integral{b.min(},¥) - F/2]
T += [ torsion.integral(b.min{},¥) - T_reac/2]

Y N

else:

WV += [ 1lift.integral(b.min(),¥) - F]
T += [ torsion.integral(b.min{},¥) - T_reac]

=1 o

5]

[ R S T T R S ¥

-]

cort = InterpolatedUnivariateSpline(b, VW, k=1)

[RT)
= @

for ¥ in b:

[STRNET)
[FY)

M += [cort.integral(b.min(),Y) ]

]
B

#Dataframe que ird armgzenar gs principais infos da Asa:
asero_loads = pd.DataFrame({
'Envergadura [m]": b,
‘Sustentacdo [N/m]": L,
"Momento de Torg&o [MNm/m': M_c4,
"W O[N]": W,
"M [N m]': M,
"T[Nm/ml": T,
*chord [m]': chord,
"cl' : Q,
11 ‘cm' : Cm

I R SO TR SR

[
[T ]

13 1)
#cdlculo posigdo bordo de atague e de fuga:

Offset_wingtip = ©.8592 #[m] Inserir offset da ponta da asa - eixo x
18 Y_offset_wingtip = 9.821 #[m] Inserir offset do ponta da agsg - eixo z

o

# Pora calcular a posigdo do bordo de atogue da asa, fol feita uma correlacdo com a distribuicdo de cordas oo Longo da envergadura.
front_edge_position = (aero_loads["chord [m]™].max()-aero_loads["chord [m]"])/{aero_loads["chord [m]"].max(}}
front_edge_position = (front_edge_position/front_edge_position.max())*0ffset_wingtip

Ra b

P

trailing_edge_position = front_edge_position + aero_loads["chord [m]

=1 @

ca

@ero_loads[ "X offset [m]"] = front_edge position

@ero_loads[ "X offset + Chord [m]"] = trailing edge_position

aero_loads["Z offset [m]"] = (front_edge_position/front_edge_position.max())*Y_offset_wingtip #REVISAR
zero_loads

[ R R R R R

o

L
= @



def plot_per_wingspan{column):

Fi

ax.
ax.

8.
ax.

1
2
3
4
5 ax.
g
7
8
£,

g, ax = plt.subplots(dpi=15@)

grid{ls="--', 1lw=08.5}

plot{aero_loads[ "Envergadura [m]'], aero loads[column],”darkcyan”)
set_facecolor('azure")

set_ylabel{column, fontsize=14) # Using the column nome directly
set_xlabel('Envergadura [m]', fontsize=14) # Assuming 'Envergodura [m]' is the X-axis

# Assuming aero_Lloads and ¥ are defined somewhere in your code
18 # ¥ should be the DotaFrome contgining the columns to be plotted

11

12 column_options = list(aero_loads.columns[1:]) # Excluding the first column (‘Envergadura [m]

13

14 # Creagting an interactive widget with RadioButtons
15 wd.interact(plot_per_wingspan, column= wd.widgets.RadioButtons(options=column_options, description="Eixo y:'))

Eino y
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APENDICE C —- TRATAMENTO DE DADOS DO PERFIL AERODINAMICO

#Importocio Perfil:
airfoil_dots = pd.read_excel("C:\\TCC\\wing_data.xlsx",sheet_name="selig 1223"}

B e e mmmmmmm e mmmmmmmmmmmmmmmm

#encontrar indice no dotefrome onde ocorre a passagem do extradorso parad o intradorso:
indice_proxime zerc = (airfoil_dots['x"] - @).abs().idxmin(}

# dividir a curva entre extrodorse e introdorso:
extradorso = airfoil_dots.iloc[:indice_proximo_zero + 2]

extradorso = extradorso.sort_values(by="x", ascending = True}
intradorse = airfoil_dots.iloc[indice_proximo_zero :]

# Criogde de curvas interpolaodas para o intradorso e extradorso
X_airfoil_interpol = np.linspace(@.eee85,1,258) #(primeiro pardmetro € proxime de zero pois ocorre erro no método)

¥_airfoil_extra_interpol = interpld({extradorso["x"], extradorsc["y"], kind='cubic"}
¥_airfoil_intra_interpol = imterpld(intradorso["x"], intradorsc["y"], kind='cubic"}

¥_airfoil_extra = (Y_airfoil_extra_interpol(X_airfoil_interpol}}

¥_airfoil_intra = {Y_airfoil_imtra_interpel(X_airfoil_interpol}}

B e
airfoil_data = pd.DataFrame({"x": ¥X_airfoil_imterpol,"y pos®:¥_airfoil_extra,"y neg”:Y_airfoil intra}}
plt.fill_between{airfoil_data["x"],alrfoil data["y pos"],airfoil_data["y neg"]}

plt.axis("scaled™)
airfoil data

X y pos y neg
D 0000050 -0.001251 -0.000758
1 0004066 0.022300 -0.010913
2 0008082 0.022335 -0.014439
3 0012088 0033915 -0.016089

4 0016113 0035340 -0.015673

245 0953937  0.014024 0.009534
246 0987952 0.010634 Q.007531
247 0991968 0.000972 0.003118
248 0993934 0.003302 0.002609

249 1.000000  0.000000  0.000000

250 rows = 3 columns

0.1+

0.0 1

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 L0



APENDICE D — CODIGO DA CLASSE WING_STRUCTURE

1 # Essa closse val calcular gs propriedades em umo seccdo transversal da asa

2

3 e _chap = 1/32

4 def area_pos{x,y,e): #vetor x, vetor y e espessurd.

5

(3 smed = (x[1::]+x[@:-1])/2

7 ymed = (y[1l::]+y[@:-1])}/2

8 A = (np.sgri((x[1l::]-x[0:-1]1)**2+(y[1::]-y[@:-1]}**2) )*e

9 vector = np.array([xmed,ymed,A])

1@ return vector

11

12 # Essa € g classe mais importente desse progroma. O objetive dele € caolcular todos os propriedodes da Asg em uma secgdo transversal.
13 # Seus inputs serdo:

14 # - As cargos do DotoFrame gerologds

15 # - A curva do perfil agerodindmico airfoil_doto (no formato x, y _pos, ¥ _neg)

16 # - Posigdo da Longarina 1 [¥ da corda na raiz da gsaj

17 # - Posigdo da Longarina 2 [¥ da corda nag raiz da gsaj

18 # - Espessuras dos Longarings e do chapeado

19 # - 1 € o contador do secgdo transversal. Equivale go indice das Linhos em oero loads.
28

21 class Wing_structure:

22 def _ init_ (self, aero_loads, airfoil_data,p_ 11, p 12, e_11,e 12,e_chap,i):

23

24 # "i" € o nosso contador. Ele serd usedo pora fozer g varredura ng osd.

25 self.i = i

26

27 self.aero_loads = aero_loads

28 self.airfoil_data = airfoil data

29

38 #Dados de cargas e geometria:

31 self.b = self.aero_loads["Envergadura [m]"].iloc[i]

32 self.V = self.aero_loads["V [N]"].iloc[i]

33 self.M = self.aero_loads["M [N m]"].iloc[i]

34 self.T = self.aero_loads["T [N m]"].iloc[i]

35 self.chord = self.aero_loads["chord [m]"].iloc[i]

36 self.chord_max = self.aero_loads["chord [m]"].max()

37 self.x_offset = self.aero_loads["X offset [m]"].iloc[i]

38 self.z_offset = self.aero_loads["Z offset [m]"].iloc[i]

39

42 #Dados da Longaring:

41

42 # Posicdo em porcentagem da corda mdxima;

a3 self.p 11 = p_11 #[%]

a4 self.p_12 = p_12 #[%]

45

46 self.inch_2_mm = @.8254

47

48 # inserir em metros;

49 self.e_11 = e 11 * self.inch_2_mm

5@ self.e_12 = e_12 * self.inch_2_mm

51 self.e_chap = e_chap * self.inch_2_mm

52

53 # Cdlcular pontos da longarina 1 e Longarina 2.

54 self.x_11 = (self.p_11/188) * self.chord_max

55 self.x_12 = (self.p_12/188) * self.chord_max

56

57 #secgdo transversal (calculando as curvas dos perfis nas secgdes transversgis)
58 self.cross_section = self.airfoil data * self.chord

59 self.cross_section["x"] = self.cross_section["x"] + self.x offset

69 self.cross_section["y pos"] = self.cross_section["y pos"] + self.z_offset
61 self.cross_section["y neg"] = self.cross_section["y neg"] + self.z_offset
62

63

64 #dlcular pontos L1 e L2,

65 self.coord_ll = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x 11].iloc[-1]
66 self.coord_12 = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x_12].iloc[-1]
67

68 #Altura de L1 e de L2:

(] self.h_11 = self.coord_11["y pos"] - self.coord_11["y neg"]

78 self.h_12 = self.coord_12["y pos"] - self.coord_l12Z["y neg"]

71

72 #urva chapeado:

73 self.chapeado_shape = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x_11]
74

75 #Pontos nas Longarinas:

76 self.zz_11 = np.linspace(self.coord_l1["y neg"],self.coord 11["y pos"]1,3)
77 self.zz 12 = np.linspace(self.coord_12["y neg"],self.coord 12["y pos"]1,3)
78

79 self.xx_11 = self.coord_11["x"] * np.ones{len(self.zz_11)}

88 self.xx 12 = self.coord_12["x"] * np.ones{len(self.zz_12)}

81

82 self.yy = self.b * np.ones(len{self.zz 12})

83

a4



#drea de L1 e L2:

self.A_11 = self.e_11 * self.h_11
self.A_12 = self.e_12 * self.h_12

# Centro de L1 e L2:

self.centro_11 = [self.coord_11["x"], (self.coord_l1["y pos"] + self.coord_11["y neg"])/2]
self.centro_12 = [self.coord_12["x (self.coord_12["y pos"] + self.coord_12["y neg"])/2]

#Curva chapeado:
self.chapeado_shape = self.cross_section[self.cross_section["x"] <= self.x_11]

# Cdlculo da drea sob o chapeado:
self.chapeado_srea = np.trapz(self.chapeado_shape['y pos'] - self.chapeado_shape['y neg'], x=self.chapeado_shape['x']}

# Cdlculo do comprimento da curva:

self.chapeado_length = @

for i in range(l, len(self.chapeado_shape)):
dx = self.chapeado_shape['x'].iloc[i] - self.chapeado_shape['x'].iloc[i - 1]
dy_positivo = self.chapeado_shape['y pos'].iloc[ - self.chapeado_shape['y pos'].iloc[i - 1]
dy_negativo = self.chapeado_shape['y neg'].iloc[i] - self.chapeado_shape['y neg']l.iloc[i - 1]

segmento_positive = np.sgri(dx®*2 + dy_positive**2)
segmento_negativo = np.sqrt(dx**2 + dy_negativo**2)
self.chapeado_length += (segmento_positivo + segmento_negativo)

# Calculando o centroide

X = self.chapeado_shape["x"]

z_pos = self.chapeado_shape["y pos
z_neg = self.chapeado_shape["y neg"]

self.Area_Chap_sup = area_pos(np.array(x.tolist(}),np.array(z_pos.tolist(}),self.e_chap)
self.Area_Chap_inf = area_pos(np.array(x.tolist(}),np.array(z_neg.tolist(}),self.e_chap)

#vector = np.array{[xmed, ymed,AJ)
self.Area_chapeado = (sum(self.Area_Chap_sup[2]) + sum{self.Area_Chap_inf[2]))

self.x_centroide_chapeado = (sum{self.Area_Chap_sup[2]*self.Area_Chap_sup[@])+ sum({self.Area_Chap_inf[2]*self.Area_Chap_inf[8]))/ self.Area_chapeado
self.z_centroide_chapeado =(sum(self.Area_Chap_sup[2]¥self.Area_Chap_sup[1])+ sum(self.Area_Chap_inf[2]*self.Area_Chap_inf[1]))/ self.fArea_chapeado

#Momento Inércia Chapeado
self.Ixx_chap = sum(self.Area_Chap_sup[2]*(self.x_centroide_chapeado-self.Area_Chap_sup[@1)**2) + sum(self.Area_Chap_inf[21*(self.x_centroide chapeado-self.Area Chap_inf[@1)**2)
self.Izz_chap = sum(self.Area_Chap_sup[2]*(self.z_centroide_chapeado-self.Area_Chap_sup[1])**2) + sum(self.Area_Chap_inf[2]*(self.z_centroide_chapeado-self.Area_Chap_inf[11)*+2)

#Cdlculo do Centréide da Seccdo Transversal:

self.x_centroide = (self.A_1l * self.centro_11[@] + self.A_12 * self.centro_12[@] + self.x_centroide_chapeado * self.Area_chapeado)/(self.A_11 + self.A_12 + self.Area_chapeado)
self.z_centroide = (self.A_1l * self.centro_ll [1] + self.A_12 * self.centro_12[1] + self.z_centroide_chapeado * self.Area_chapeado)/(self.A_11 + self.A 12 + self.Area_chapeado)

#CALCULO DE TENSOES

self.Dxx_11 = (self.n_11 ** 3 * self.e_11) / 12
self.Ixx_12 = (self.n_12 *+ 3 * self.e_12) / 12

self.Izz 11 = (self.h_11 * self.e 11 ** 3) / 12
self.Izz 12 = (self.h_11 * self.e 11 ** 3) / 12

#Cdlculo do Momento de Inércia total da seccbo transversal:

self.Dox = ((self.Dxoc 11 + self.A_11 * (self.centro 11[1] - self.z_centroide) ** 2) + (self.Doc 12 + self.A_12 * (self.centro_12[1] - self.z_centroide ) ** 2)
+ (self.Ixx_chap + self.Area_chapeado * (self.z_centroide_chapeado - self.z_centroide) #+2))

self.Izz = ((self.Izz_11 + self.A_11 *+ (self.centro_11[0] - self.x_centroide) *+ 2) + (self.Ixx_12 + self.A 12 * (self.centro_12[8] - self.x_centroide ) ** 2)
+ (self.Izz_chap + self.Area_chapeado * (self.x_centroide_chapeado - self.x_centroide) #22))

self.Ixz = ((self.A_11 * (self.centro_11[1] - self.z_centroide) * (self.centro_11[@] - self.x_centroide)
+ self.A_12 = (self.centro_12[1] - self.z_centroide) * (self.centro_12[8] - self.x_centroide)
+ self.Area_chapeado * (self.z_centroide_chapeado - self.z_centroide) * (self.x_centroide_chapeado - self.x_centroide) ) )

# Cdlculo das tensdes devido o flexdo da Asa:

#signa 1 e L2:
self.sigma 11 = (-self.M * (self.Izz * (self.zz_11 - self.z_centroide)- self.Ixz * (self.xx 11 - self.x_centroide))/(self.Tux * self.Izz - self.Ixz**2)) * le-6
self.sigma 12 = (-self.M * (self.Izz * (self.zz 12 - self.z centroide)- self.Ixz * (self.oc 12 - self.x_centroide))/(self.Doc * self.lzz - self.Ixz**2)) * 1e-6

69

self.sigma_chap_intra = (-self.M * (self.Izz * (self.chapeado_shape["y neg"] - self.z_centroide) - self.Ixz * (self.chapeado_shape["x"] - self.x_centroide))/(self.Dxx * self.Izz - self.Ixz**2)) * le-6

# Cilculo das tenses devido o torgdo da osa:

self.q_torsion = self.T / ( 2 * self.chapeado_area)
self.tau_torsion_11 = (self.q_torsion / self.e_11) / 1=6
self.tau_torsion_chap = (self.q torsion / self.e_chap) / 1e6

#Tau
self.tau_11 = (self.V * ((self.zz_11 + self.coord_l1["y pos"])/2 - self.z_centroide) * (self.coord_ 11|

pos™] - self.zz_11) * (self.e_ll + self.e_12))/{self.lxx * self.e_11 * leg)

self.tau_12 = (self.V * ({(self.zz_12 + self.coord_l12["y poes"])/2 - self.z_centroide) * (self.coord_12["y pos"] - self.zz_12) * (self.e_l1 + self.e_12))/(self.Ixx * self.e_12 * 1le6)

def plot_cross_section(pll, pl2, e_11, e_12,i):

data = Wing structure(aerc_loads, airfoil_data,pll, pl2, e 1l,e 12,e chap,i)
fig = plt.figure(dpi=15@)

ax = fig.add_subplot(l, 1, 1, aspect='equal')

ax.grid(1s="--', 1la=8.5)

ax.set_facecolor('azure')

ax.set_ylabel("Z [m]", fontsize=14) # Using the column name directly
ax.set_xlabel('X [m]', fontsize=14) # Assuming 'Envergadura [m]® is the X-axis
ax.plot([@,8,8.71,[8.15,8,8], color = "lightgrey”, 1s = "--")

#PLote Chapeado:
ax.plot(data.chapeado_shape["x"], data.chapeado_shape["y pos”], color = "darkblue®,linewidth = 1 , )
ax.plot(data.chapeado_shape["x"], data.chapeado_shape["y neg”], color = “darkblue”,linewidth = 1 , )
ax.fill_between(data.chapeado_shape["x"], data.chapeado_shape["y pos"],data.chapeado_shape["y neg"], color = "dodgerblus"}

2
ax.Fill between(data.cross_section["x"],data.cross_section["y pos®],data.cross_sectien

,alpha = 8.5, color = “decpskyblus")

ax.plot(data.xx_11, data.zz 11, color = "darkblue”, linewidth = 1@8%e_11, label = "$1_{1}$")
ax.plot(data.xx_12, data.zz_12, color = "seagreen”, linewidth = 1@%e_12, label = "$1_{2}$")




197 # ax.plot(data.x centroide chapeado,data.z_centroide chapeads, "o")
199 ax.plot(data.x_centroide,data.z_centroide,"o”,color = "red”, label = "$centroide$”)}

201 ax. legend()

204 #Definindo dados dos longarinas:

206 p 11 = wd.FloatSlider(value = 24, min = 14, max = 28,step = 8.50, description = 'L1 [¥ corda]:') # porcentagem da cordg - Longarina principal
287 p 12 = wd.FloatSlider(value = 48, min = 32, max = 45,step = 8.50, description = 'L2 [% corda]') # porcentagem da corda - Longaring secunddria

212 e 11 = main_beam thickness = wd.RadioButtons{value = 1/4,options = [1/8,1/4], description = 'thickness L1 [poll') #Como mostrar o 1/8 e o 1/4 como fracdes
211 e 12 = main_beam_thickness = wd.RadioButtons{value = 1/8,options = [1/8,1/4], description = 'thickness L2 [pol]') #Como mostrar o 1/8 e o 1/4 como fracdes
212 #e chap = 3/32 * inch 2 mm

70

215 i = wd.IntSlider(value = int(len(aero_loads["Envergadura [m]"1)/2), min = @, max = len{aero_loads["Envergadura [m]"])-1,step = 1, description = 'i") # porcentagem da corda - Longarina secund

219 #calculande @ posicdo das Longarinas na asa:

221 11 _position = aerc_loads["chord [m]"
222 12 _position = aerc_loads["chord [m]"

.max() * (p_l1.value/188) * np.ones{len(aero_loads["chord [m]"]))
.max() * (p_12.values188) * np.ones{len(aero_loads["chord [m]"1))

224

225

L | fheemes ar oo S e S S D e S S O S S S S O O B S S S O D S S D D o S D D D O O D O S S SO S S D SO S Do SO S o= OO oD SOs oS CE SoS SO =000
227 def plot_beams(11,12,enverg,front_offset, back_offset):

228

229

230 11_pos = aero_loads["chord [m]"].max{) * (11/188)

231 12_pos = aero_loads["chord [m]"].max{) * (12/16@)

232

233

234 figl = plt.figure(dpi = 1@8@)

235 ax = figl.add_axes([@,0,1.5,1])

236 ax.grid(ls="--', ¢ = 'grey',axis = 'y',alpha = 2.4)

237 ax.set_facecolor('azure')

238 ax.set_xlabel{'x [m]')

239 ax.set_ylabel("y [m]")

242

241 # Plotar os dados nos eixos

242 #ax.plot(enverg, front_offset, "blue")

243 #ax. plot(enverg, back offset, "blue”)

244 ax.fill_between(enverg,front_offset,back_offset,color = "turquoise™, alpha = ©.8)
245

246

247 ax.plot(enverg,11_pos * np.ones{len(aero_loads['Envergadura [m]'])),"midnightblue")
245 ax.plot(enverg,12 pos * np.ones{len{aero_loads['Envergadura [m]'1)}, "midnightblue™)
249 print()

250

251 plt.axis("scaled")

2L | e s s e e e e e e e e e e e S S S e S e S e e S S e S e e S S S S S S S S S Se S ST S Se eSS s s s se s e

253 #wd.interact(plot_beams, L1 = p L1, L2 = p L2, enverg = wd.fixed(aero_Loads['Envergadura [m]']), front offset = wd.fixed(front edge position), back offset = wd.fixed(trailing edge position))

254 #display(e_L1,e_L2)
255 wd.interact(plot_cross_section, pll = p_11, pl2 = p_12,e_11 = e_11, e 12 = & 12, i = i)

L1 [3& corda]: 24,00

L2 [% corda] 40,00

thickness L1 [pol]

O 0125
® 0.25

thickness L2 [pol]

® 0125
O 025
i 60
0.15 A
— .I'l
'S 0.107 I,
— i ® centroide
N 0.05
0.00 A
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APENDICE E - CODIGO DAS FUNCOES BEAMS_VARIATION E TSAI-HILL

1 p_l1_range = np.arange(p_l1l.min , p_ll.max + p_li.step,p_l1.step)
2 p_12 range = np.arange(p_12.min , p_l2.max + p_l2.step,p_l2.step)
3
4 # Variocdo da posicdo das Longarinas:
5
6 e_11 thickness = 1/4
7 e_12 thickness = 1/4
8 e _chap = 1/32
9
1@ def beams_variation(p_11 range, p 12 range,e 11 thickness,e_12 thickness):
11 pll dot = []
12 pl2 dot = []
13
14 sigma_max_ 11 = []
15 sigma_min_11 = []
16
17 sigma_max_ 12 = []
18 sigma_min_12 = []
19
2@ tau_max = []
21 Izz = []
22 Ixx = []
23 massa = []
24 tau_max 11 = []
25 tau_max_chap = []
26
27 for pll in p_l1 range:
28 for pl2 in p_ 12 range:
29
3@ data = Wing_structure(aero_loads, airfoil data,pli,pl2, e 11 thickness,e 12 thickness,e_chap,61)
31 sigma max_11.append(data.sigma_l1.max())
32 sigma max_12.append(data.sigma_l2.max())
33 sigma_min_l11.append(data.sigma_l1l.min())
34 sigma min_12.append(data.sigma_l2.min())
35 tau_max_11.append(data.tau_torsion_11)
36 tau_max_chap.append(data.tau_torsion_chap)
37 pll_dot.append(pll)
38 pl2_dot.append(pl2)
39 Izz.append(data.Izz)
48 Ixx.append(data.Ixx)
41 massa.append(Wing mass(pll.pl2,rho balsa,vertices,e 11 thickness, e 12 thickness.e chap))
43
e beams_data = pd.DataFrame({ "posicdoc 11 [%]": pll_dot,
45 "posicdo 12 [®]": pl2_dot,
45 "sigma max 11 [MPa]™ : sigma_max_11,
a7 "sigma max 12 [MPa]™ : sigma_max_l2 ,
48 "sigma min 11 [MPa]™ : sigma_min_11,
49 "sigma min 12 [MPa]™ : sigma_min_l2 ,
58 "tau max torgdo 11 [MPa]"™ : tau_max_ 11,
51 "tau max tor¢do chap [MPa]" : tau_max_chap,
52 "massa [kg]" : massa })
53 return(beams_data)
54
55 dados = beams_variation(p_l11_range, p_l2_range, e_11_thickness,e 12 thickness)

5
56 dados
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posicdo 11 [%] posicdo 12 [%] sigma max I1 [MPa] sigma max 12 [MPa] sigma min 11 [MPz] sigma min I2 [MPz] tau max torgdo 11 [MPa] tau max tor¢do chap [MPa]

140 320 5448005 5.244544 -5.821453 -5.333513 0234603
140 325 5466897 5237238 -5.851696 -5.314473 0224693
140 330 5505019 5220113 -5.912323 -5.274836 0224693
140 EEE] 5524229 5210382 -5.042607 -5.254195 0234603
140 310 5543527 5.109861 -5.973101 -5.232074 0224603
280 420 1877131 1.704356 -2.269134 -1.366598 0.097045
280 425 1.875414 1.605421 -2.274576 -1.346950 0.007045
280 10 1873681 1.686379 -2.279920 -1.327280 0.097045
280 45 1871933 1677237 -2.285165 -1.307617 0.097045
280 450 1.868395 1.658501 -2.295357 -1.266267 0.097045
#Dodos da madeira Balsa:
sigma_tracao_balsa_max = 18.12
sigma_compressao_balsa_max = 8.85
tau_max_balsa = 1.35 # Resistencic o trocdo ne direcdo perpendicular as fibras da madeira
#Fator de seguranca:
# Segundo as normas da FAR ....
FS = 1.5
#Tensoes odmissiveis:
sigma_tracao_adm = sigma_tracao_balsa_max / FS
sigma_compressac_adm = sigma_compressac_balsa_max /[ FS
tau_adm_max = tau_max_balsa / F5
# Funcdo Tsai Hill:
def Tsai_Hill{sigma_1 , sigma_2,tau, sigma_adm_1, sigma_adm_2, tau_adm):
Tsai_Hill = ( sigma_l / sipma_adm_1 })**2 + ( sipma_2 / sigma_adm_2 )**2
- ((sigma_1 * sigma_2)/sigma_adm_1) + np.sgri({ tau / tau_adm)**2)
return(Tsai_Hill)
Analise Otimizacdo_Longarina = dados
Analise_OtimizacSo_Longarina["Tsai Hill tracdo L1"] = Tsai Hill(dados["sigma max 11 [MPa]"],

@,dados["tau max

sigma_tracao_adm

Analise Otimizacdo_ Longarina["Tsai Hill compressdo L1"] = Tsei Hill({dados["sigma
B,dados[ "tau

1.877540

1.877540

1.877540

1.877540

1.877540

0.776359

0.776359

0.776359

0.776359

0.776359

torgdo chap [MPal"l,
» 1, teu_adm_max )

min 11 [MPa]l™],
max torcdo chap [MPal"1,

72

massa [kg]
0.125686
0.125290
0124597
0.124586

0.124272

0146247
0.145921
0.145597
0.145165

0144746

sipma_compressao_adm , 1 , tau_adm_max )
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APENDICE F - CODIGO DO PLOTE DO GRAFICO DE OTIMIZACAO

1 import matplotlib.patches as mpatches

2 from matplotlib.lines import Line2D

3 # Arrays de dados

4 % = np.array(compression_data["posicdo 12 [%]"]1)

5 y = np.array(compression_datal "posicac 11 [%]"]1)

& z = np.arrayl(compression_data["massa [kegl"1)

7 z2 = np.array(compression_data["Tsai Hill compressdo L1"1)
8
9

# Crigr umg grode porg os dados
18 xi = np.linspace(x.min(), x.max(), 10a)
11 yi = np.linspace(y.min(}, y.max(), 18a)
12
13 # Interpolagio para os dodos de z e z2
14 zi = priddata((x, ¥), z, (xi[Nome, :]1, yi[:, MNone]l)}, method="cubic')
15 zii = griddata((x, v), z2, (xi[Mone, :], vil:, Nonel), method="cubic')
16
17
18 # Configurar o grdfico conforme o cddige inicial
19 wing_colormap, wcmap = plt.subplots(dpi=28a)
28 wcmap.grid(ls="--', lw=8.5, color="white", alpha=8.6)
21 wcmap.set_facecolor(azure'}
22 wcmap.set_ylabel('Posigdo L1 [¥]", fontsize=12)
23 wcmap.set_xlabel('Posigdo L2 [%]", fontsize=12)
24 wcmap.tick_params(axis="both", which="major', labelsize=12)
25
26 cmap_massa = womap.contourf(xi, yi, zi, 15, cmap="jet")
27
28 barra_de_cores = plt.colorbar{cmap_massa)
29 barra_de_cores.set_label{'Massa [kg]', fontsize=12)
38
31 levels_resistencia = np.linspace{np.nanmin(zii), 1, 1@)
32 curvanivel resistencia = wcmap.contour{xi, yi, zii, levels=levels_resistencia, colors="black”, linestyles="--", linewidths=8.8)
33 curvanivel falha = wcmap.contourf(xi, vi, zii, levels=[1, np.nanmax(zii}], colors='darkgrey', alpha=8.95)
34
35 plt.clabel{curvanivel resistencia, inline=True, fontsize=%, fmt=" %.2f ")
38
37
38 # Crior umg Legenda pora “"Falha” com @ cor cimza claoro
39 falha_patch = mpatches.Patch(color="darkgrey', label='Falha')
48 falha_patch2 = Line2D([®], [8], color='black', linestyle='--", label="Tsai-Hill'}
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