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Abstract. This work intends to perform the topological optimization of the Cessna 172 Skyhawk
aircraft, with the objective of reduce its mass, using the software Autodesk Inventor. Given a choice
among several options, the optimization is related to the choice that is the best possible, considering
criteria and limitations, such as available resources and design requirements, which directly impact
the analysis, manufacturing, sales research and development of the design of an aeronautical product
(Silva and Brazil, 2017) [1.] After structural and performance studies, each part of the chosen aircraft
will be modelled in the Autodesk Inventor software. Boundary conditions and loading applications will
be carried out, simulating different flight assumptions, in order to make optimization consistent with
the reality; afterwards, the topological optimization will be carried out in this software, followed by
analysis.

Keywords: Topological optimization, Mass reduction, Autodesk Inventor, Boundary Conditions,
Cessna 172 Skyhawk.
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Otimizacdo topolégica de uma aeronave utilizando o software Autodesk Inventor

INTRODUCAO

A otimizag&o topoldgica é uma ferramenta muito importante na engenharia, sendo responsavel
por minimizar a massa e manter o desempenho no design de um produto aeroespacial, por exemplo
(Zhu, Zhang e Xia, 2015) [2.] Considerando que 0s recursos existentes na concepcao destes produtos
sdo limitados, procura-se pela forma mais pratica de realizar este tipo de otimizacdo, como por
exemplo o uso de softwares, como o Inventor, que foi escolhido para realizar o presente trabalho. Este
aplicativo da Autodesk oferece diversas ferramentas profissionais para projetos mecéanicos 3D, além
de também oferecer a otimizacéo topologica [3.]

1 DESCRICAO DO PROBLEMA

Definiu-se como aeronave de estudo o Cessna 172 Skyhawk (Figura 1), o mais popular
monomotor de treino, muito utilizado por pilotos estudantes [4.]

Figura 1. Cessna 172 Skyhawk

Deseja-se otimizar topologicamente cada parte principal da aeronave escolhida (fuselagem,
asas, estabilizadores verticais e horizontais, hélice e trem de pouso), reduzindo sua a massa final, o que
implica também em uma reducéo de custo para concebé-la. Para que a implementacdo computacional
e estudos sejam realizados, as especificagdes a seguir sdo cruciais.

1.1 Especificagdes da aeronave Cessna 172 Skyhawk

Tabela 1. Medidas da aeronave de estudo

Medida Valor
Comprimento 8.28m

Altura 2.72m
Envergadura 11.00 m
Area da Asa 16.17 m?

Tabela 2. Interior da Cabine

Medida Valor
Comprimento 3.61m
Altura 1.22m
Largura 1.00m
Méaximo de Ocupantes 4
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Tabela 3. Capacidade de bagagem

Medida Valor
Largura 54.40 kg
Volume 0.85 m3

Os dados presentes nas Tabelas 1-3 sdo Uteis para a realizacdo da modelagem no Autodesk
Inventor. Da Tabela 2, extrai-se que a carga devido aos ocupantes, associada a carga de bagagem, sdo
importantes para a determinacdo dos “Pesos” (Tabela 4 a seguir) da aeronave, que serdo utilizados em
alguns célculos de desempenho e futuras analises.

Tabela 4. Pesos

Medida Valor
Maximo Peso de Rampa 1160.00 kg
Maximo Peso de Decolagem 1157.00 kg
Maéaximo Peso de Pouso 1157.00 kg
Peso das Asas 107048.00 kg

Peso de Combustivel Utilizavel 144.00 kg
VVolume de Combustivel Utilizado 201.00 L
Peso Vazio Bésico 757.00 kg

Carga Utilizavel 403.00 kg

Carga Paga Maxima 399.00 kg
Carga Paga total de Combustivel 259.00 kg

Os “Pesos” sdo essenciais no estudo e determinagdo de esfor¢os que atuam na aeronave, como
por exemplo o carregamento dindmico devido ao impacto da aeronave em uma situagdo de pouso, 0
gual pode ser modelado e estudado considerando o Méaximo Peso de Pouso desta, além de
relacionarem-na com outras condi¢fes de voo, como subida, descida, cruzeiro e voo em curva
(Saarlas, 2007). Caélculos e consideragdes a respeito do desempenho aeronautico também sao baseados
nos “Pesos”, os quais estdo intimamente ligados ao envelope de voo (diagrama que relaciona a
velocidade com o fator de carga), o qual serd melhor explicado no Capitulo 2 do presente trabalho.

Tabela 5. Desempenho

Medida Valor

Méaxima Velocidade de Cruzeiro 63.89 m/s
Maximo Alcance 1185.00 m
Distancia de Decolagem 497.00 m
Corrida de Solo 293.00 m
Distancia de Pouso 407.00 m
Corrida de Solo 175.00 m
Teto de Servico 4267.00 m
Méxima Taxa de Subida 3.72 m/s
Maximo Limite de Velocidade 83.89 m/s
Velocidade de Estol 24.72 m/s

Além de serem Uteis para estudos relacionados a custos e determinacéo do envelope de voo, 0s
dados de desempenho sdo importantes para um estudo final de alcance, por exemplo, ja que,
considerando que a massa final da aeronave sera menor, espera-se um maior alcance desta para a
mesma carga paga.
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Tabela 6. Especifica¢cdes do motor

Dados Valor
Fabricante Lycoming
Modelo 10-360-L2A
Poténcia 134.23 kW
Fabricante da Hélice McCauley
Descricao 2 laminas de metal de passo fixo

Nota-se que as especificagdes do motor também sdo Uteis para questBes relacionadas ao
desempenho da aeronave, e, como almeja-se uma menor massa para esta, pode-se considerar que o
grupo moto propulsor ficara menos sobrecarregado apds a otimizacdo topoldgica.

2 SINTESE DA BIBLIOGRAFIA DE REFERENCIA

2.1 Esforgos sofridos por diferentes elementos da aeronave

Seré realizada uma revisdo bibliogréfica sobre os esforgos sofridos por diferentes elementos
da aeronave de estudo, abordando assuntos relacionados a materiais e estruturas em projeto de
aeronaves, como analise de tensdes, método dos elementos finitos, principais carregamentos e esforcos
(tracdo, compressao, flexdo, cisalhamento e tor¢do) e sobre durabilidade e tolerncia a danos; além
disso, € muito importante considerar um breve estudo aeroeléstico nas asas, considerando que nestas
estruturas ha interacdes de forcas aerodindmicas, inerciais e elasticas.

2.2 Determinacao do Envelope de Carga

A explicagdo e determinacdo do diagrama V-n para a aeronave de estudo se baseara na sintese
do capitulo 7 de (Saarlas, 2007), que trata sobre voo de manobra.

O Diagrama V-n (velocidade-fator de carga) é muito importante no estudo estrutural da
aeronave, ja que é possivel visualizar neste diferentes condi¢cfes de voo, considerando certas
limitagBes de forcas. (Gais, 2018)

Define-se por fator de carga “n” como as resultantes das forgas externas sobre o avido (exceto
seu peso W) naquela direcdo dividida pelo peso do avido. Qualitativamente, o valor de “n” expressa a
condicédo de execugdo de manobra de uma aeronave (Gois, 2018.)
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Figura 2. Diagrama V-n de manobra genérico (Gois, 2018)
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Observa-se que o diagrama apresenta regiGes que indicam as areas de falha estrutural, areas de
dano estrutural e a relacdo destas com o0s maximos valores positivos e negativos da capacidade de
sustentacdo. Além destes dados, o diagrama € muito Gtil para identificar quantitativamente e
qualitativamente os intervalos de operacdo normal de manobra e os intervalos em que se deve ter mais
atencdo, na possibilidade de iminéncia de falha ou dano estrutural.
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Figura 3. Diagrama V-n de manobra genérico detalhado (Saarlas, 2007)

De maneira detalhada, pode-se identificar na curva representada pela letra A no diagrama, a
regido de velocidade normal positiva de estol. A curva B representa a velocidade normal negativa de
estol (Megson, 2013.)

2.2.1 Determinagdo do Fator de Carga limite do Cessna 172 Skyhawk

Estudos aerodindmicos fornecem as seguintes relacGes para a forca de sustentacdo e a forca
peso, respectivamente, considerando a aeronave na velocidade de estol (Saarlas, 2007):

1
Lmax=5' CLmax'p'Vz'S (2)

1
w =E'CLmax'p'Vsz'S 3)

Das equacdes supracitadas, Crmax representa o coeficiente de sustentagdo maximo, p representa a
densidade do ar, V a velocidade instantanea da aeronave estudada, Vs a velocidade de estol e S uma
area de referéncia.

Aplicando a definicdo de fator de carga obtida em (1), e substituindo-a por (2) e (3) temos:

) L
nmax=@—>n=% (4)
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1
7 CLmax'P'VZ'S

n =2 7= 5
max % CLmax P V$+S ( )
2
14
Nmax = (Z) 6)

Para estimar o fator de carga limite da aeronave Cessna 172 Skyhawk, utilizou-se a equagéo (1V),
considerando V = 38.89 m/s (76 ktas), velocidade que foi escolhida por estar entre a velocidade de
estol e a maxima velocidade de cruzeiro, disponiveis na “Tabela 5. Desempenho”. Ainda desta tabela,
tem-se que a velocidade de estol é Vs = 24.72 m/s (48 kcas). Para converter esta velocidade calibrada
em velocidade aerodindmica (ktas), utilizou-se 0 site:
http://www.aerospaceweb.org/design/scripts/atmosphere/, considerando a operacdo da aeronave no
teto de servico dado pela tabela “Tabela 5. Desempenho”, de 14.000 pés (4267.00 m). A velocidade
calibrada € a velocidade indicada pelo velocimetro, corrigida pelo erro de posicdo (Madeira, 2015).
Apds a conversdo, obteve-se:

V. = 30.56 m/s (59,50 ktas.) @)

Aplicando estes dados na equagao (6) tem-se que Nmax= 1.30
Multiplicando o valor de n por 1.5, de modo a determinar o fator de carga limite (n.) (Saarlas,
2007), obtém-se:

n,=15-13 - n, =20 (8)

Verifica-se que este fator de carga limite estd entre o intervalo considerado para aeronaves de
“Transporte”, de acordo com a tabela a seguir.

Tabela 7. Fatores de Carga limite para cada tipo de aeronave (Saarlas, 2007)

Tipo de aeronave Fator de carga limite (Nmax)
Combate, Treino e Ataque 7-9
Transporte, Patrulha 3
Passageiro 3-4

Com o fator de carga determinado, pode-se considerar um diagrama V-n para a aeronave de
estudo, a partir da Figura 3.

2.3 Modelagem, Estudo das Condigdes de Contorno e Proposta de Otimizacéo.

A modelagem de cada parte do Cessna 172 Skyhawk sera realizada no software Inventor da
Autodesk, e logo apds, sera realizada a proposta de otimizagdo no mesmo.

Apobs o estudo dos esforcos sofridos por diferentes elementos da aeronave em (Nicholai e
Carinchner, 2010), serdo realizadas outras consideragdes a respeito das condi¢fes de contorno, de
modo a simular rajadas de ventos e diferentes hipdteses de voo (decolagem, subida, cruzeiro,
descida, curva e pouso.) Nesta ultima fase de voo, sera utilizado o contetdo da referéncia (Silva e
Brasil, 2015), considerando o pouso como um carregamento de impacto. Quanto mais condigdes
e hipoteses de voo forem abordadas, mais condizente com a realidade se tornard a proposta de
otimizacdo. Para estes Ultimos assuntos, a referéncia (Megson, 2013) também se faz (til.
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3 OBJETIVOS

Os principais objetivos deste trabalho sdo:

1) Pesquisar a geometria de diferentes aeronaves para poder escolher aquela que melhor se
encaixa na necessidade deste trabalho de otimizacdo.

2) Determinar o envelope de carga da aeronave escolhida.

3) Estudar, se aprofundar e aplicar a modelagem 3D e suas técnicas, utilizando o software
Inventor da Autodesk.

4) Estudar e aplicar diferentes condi¢Ges de contorno, que simulam situagdes hipotéticas de voo.

5) Aplicar esforcos nos modelos, de modo a implementar posteriormente a otimizacdo topologica
de cada parte da aeronave escolhida.

6) Analise final e critica dos resultados.

4 METODOLOGIA DE PESQUISA

A pesquisa se inicia com uma revisdo bibliografica sobre diferentes tipos de aeronaves, de
modo a determinar uma aeronave de estudo. Logo ap6s esta etapa, sdo estudados os esforcos
sofridos por diferentes elementos que compBem esta aeronave (fuselagem, empenagem, asas,
nariz e trem de pouso) com a execucdo do célculo de envelope de carga. Em seguida, serd
realizada a modelagem das partes da aeronave no software Inventor, com o futuro estudo e
consideracdo das condi¢cBes de contorno, de modo a presumir diferentes hipéteses de voo, e
posteriormente, propor a otimizacdo topologica. Considerando isto, os resultados serdo
analisados e, apresentando dados condizentes, por fim ocorrerd a elaboracdo da monografia, que
seré publicada e apresentara os principais resultados obtidos.

5 MODELAGEM

A fase de “Modelagem” no software Autodesk Inventor Professional 2017 (versdo estudantil) foi
realizada para cada peca da aeronave de estudo, sendo que primeiro foram realizados os “Sketchs 2D”
ou “Esbogos 2D” destas, e assim, realizou-se 0 uso de algum recurso presente no software, de modo a
tornar o esboco um solido, como é comum em softwares de CAD [13.] Para exibir o procedimento e
os resultados obtidos com a “Modelagem”, realizou-se capturas de tela diretamente do software, como
verifica-se a seguir.
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5.1 Conjunto Hélice-Spinner

Figura 4. “Sketch” do “Spinner” da hélice da aeronave Cessna 172 Skyhawk

De acordo com a Figura 4, consider ou-se a revolugdo do “Sketch” em torno do eixo longitudinal
da aeronave [8] (eixo vertical da figura.) As dimensdes foram estimadas, de acordo com [4] e [5.]

Figura 5. “Asas” rotativas da aeronave de estudo, apds a criagcdo do “Spinner” por meio de revolugao

Percebe-se na Figura 5 a presenca de dois planos auxiliares, os quais foram Uteis para que cada
asa rotativa da “Hélice” do Cessna 172 Skyhawk fosse criada. Utilizou-se o recurso de “Loft” do
Inventor, na qual considerou-se a criacdo de dois aerofolios no plano mais externo (“Work Planel” da
Figura 6) e no plano mais interno (“Work Plane2” da Figura 6), de modo que o recurso de “Loft” fosse
utilizado de maneira correta [11.] O “Sketch” de cada aerofdlio foi baseado na criagdo de elipses; para
que a asa rotativa inicial fosse duplicada, utilizou-se o recurso de “Mirror” no Inventor, o qual
espelhou a asa rotativa em relagdo ao eixo transversal da aeronave, fazendo com que a “Hélice”
ficasse da mesma forma que na Figura 7. Percebe-se, ainda, inclinacfes nas asas rotativas, que
representam o angulo de ataque presente na hélice da aeronave real.
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Figura 6. “Hélice” da acronave Cessna 172 Skyhawk em vista de perspectiva

\

Figura 7. “Hélice” da aeronave Cessna 172 Skyhawk em vista lateral

Observando as Figuras 7 e 8, observa-se uma certa equivaléncia de dimensdes com o0 modelo
real da aeronave de estudo, ja que algumas dimensGes foram estimadas, de acordo com o contetdo
presente em [4] e [5.]

5.2 Asa

De acordo com as referéncias [4], [5], [14], [15] e [16], a asa da aeronave Cessna 172
Skyhawk possui o padrdo do aerofélio NACA 2412. Utilizando o site “https://airfoiltools.com” ,
que armazena diversos dados aerodindmicos de diferentes tipos de aerofdlios existentes, pode-se
obter as coordenadas dos pontos do modelo NACA 2412 [16], tanto da raiz quanto da ponta da
asa estudada, de modo a importa-los como formato ‘.csv’ (arquivo de valores separados por
virgulas) no software LibreOffice Calc, e assim, realizou-se um breve tratamento dos dados, de
modo a esquematizar e organizar 0s pontos para ser futuramente importados no software Inventor
e realizar a modelagem de seu “Sketch”; as dimensdes da corda do aerofélio tanto da raiz quanto
da ponta da asa foram obtidas de [16.]
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Name = NACA 2412
Chord = 1524mm Radius = 0mm Thickness = 100% OCrigin = 0% Pitch = 0°

Figura 8. Aerofélio NACA 2412 da raiz da asa e algumas de suas especificacdes [15]

Da Figura 8, observa-se o0 aerof6lio NACA 2412 com as dimensdes que representam a raiz da
asa.

Figura 9. Coordenadas “X” e “Y” dos pontos que representam o aerofolio assimétrico NACA 2412 na
raiz da asa, apds tratamento de dados em LibreOffice Calc

Name = NACA 2412
Chord = 914 4mm Radius = Omm Thickness = 100% Origin = 0% Pitch = 0'

Figura 10. Aerofdlio NACA 2412 da ponta da asa e algumas de suas especificacdes [15]
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Figura 11. Coordenadas “X” e “Y” dos pontos que representam o aerofolio assimétrico NACA 2412
na ponta da asa, ap6s tratamento de dados em LibreOffice Calc

Image
E} Points
ACAD

Insert

Figura 12. Recurso “Points”, na aba “Sketch”do Inventor utilizado para importagao das coordenadas
das Figuras 9 e 11

Figura 13. Pontos apds serem importados, na forma de esboco (“Sketch”)

O
2 | &
Start . Spline | Circle
2D Sketch T v

Sketch

Figura 14. Recurso “Spline” na aba “Sketch”, que foi utilizado para que a forma do aerofo6lio fosse
concebida no Inventor, como pode-se verificar na Figura 15 a seguir
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Figura 15. “Sketch” do aerofolio NACA 2412, na raiz da asa, apds 0 uso do recurso “Spline” no
Inventor

Apo6s a criagdo do “Sketch” do aerofolio NACA 2412 da raiz da asa, considerou-se 0 mesmo
procedimento para a criacdo deste na ponta da asa da aeronave de estudo. Para que isto fosse
realizado, criou-se um plano auxiliar distando a metade da envergadura da asa (vide “Tabela 1.2.1
Dimensdes”), num valor de 5500 milimetros; feito isto, utilizando o recurso “Loft” do Inventor, pode-
se dar a forma da asa.

Figura 16. Importacgdo do aerofdlio que representa a ponta da asa, em um plano auxiliar, considerando
0 mesmo procedimento das Figuras 13 e 14

Figura 17. Uso da ferramenta “Loft” do Inventor, para dar forma a asa

Figura 18. Asa “bruta” em vista de perspectiva
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Unit:

0,063

0,0002 Min

Figura 19. Analise estatica da Asa “bruta”, considerando como carregamento somente seu peso
préprio

Para a realizacdo da analise estatica, engastou-se a Asa “bruta” na regido de sua raiz, aplicando
na regido central o valor do peso proprio de cada asa (vide Tabela 4 “Pesos”); multiplicou-se metade
da massa especificada nesta tabela, de modo a considerar somente uma das Asas; logo ap6s isso,
multiplicou-se esta massa pela constante de gravidade de valor 9.81 m/s?, obtendo um peso resultante
de aproximadamente 525.08 Newtons. Aplicou-se, portanto, este peso na regido do centro de
gravidade da Asa.

Da Figura 19, percebe-se a ocorréncia de maiores tensdes proximas a raiz da asa
(aproximadamente 310 kPa em média), que é condizente com a realidade, ja que esta é engastada na
fuselagem do avido; devido a limitacdo das analises estaticas no software Inventor, ndo foi possivel
considerar o peso proprio da asa como um carregamento distribuido ao longo desta, o qual sera
proposto no item 5.2.1 do presente documento. Considerou-se, na andlise estética, o uso do material
Aluminio Aeronautico 6061.

5.2.1 Estrutura interna da asa
Partindo da Asa “bruta” (Figura 18), criou-se no Inventor a estrutura externa de casca desta, a

que garante o revestimento a estrutura interna, que também foi feita a partir da estrutura da inicial da
Asa “bruta”, como pode-se verificar no passo a passo a seguir
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Figura 21. Segunda etapa de modelagem da estrutura interna da asa
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Figura 22. Etapa final de modelagem da estrutura interna da asa

Cada procedimento realizado (A-O) é especificado a seguir na Tabela 8.

Tabela 8. Passo a passo de modelagem da estrutura interna da asa

Procedimento

Realizado (recurso utilizado)

A

A« —IOTmO Ow

z<Z

Criacéo de revestimento da Asa
(“Shell”)
Estrutura externa da Asa
Inicio da criacdo da estrutura interna da
Asa
Finalizacdo do esboco das nervuras
Remogao de material (“Extrude”)
Pré-visualizacéo de extrusdo inversa
Nervuras “brutas”

“Sketch” das longarinas
“Sketch” retangular no plano da nervura
“bruta” da ponta da Asa
Criacdo da primeira longarina (“Loft”)
“Sketch” de criacdo da segunda
longarina
Visdo da segunda longarina no plano da
nervura “bruta” da ponta da Asa
Criacdo da segunda longarina (“Loft”)
Estrutura interna da asa em vista de
perspectiva
Andlise estatica da estrutura,
considerando como carregamento
somente seu peso proprio
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Partindo da Asa “bruta” (Figura 18), criou-se no Inventor a estrutura externa de casca desta
(procedimento ‘A’), a que garante o revestimento a estrutura interna, que também foi feita a partir da
estrutura da inicial da Asa “bruta”; logo apods, desta estrutura de revestimento pode-se criar uma
espessura, de 20 milimetros (procedimento ‘B’.) Em ‘C’, iniciou-se a criagdo da estrutura interna da
Asa, com a proposi¢do de “Sketchs” retangulares no plano frontal da Asa “bruta”, de modo a iniciar a
criacdo das nervuras, estruturas instaladas na direcdo da corda e também responsaveis por garantir o
formato aerodindmico da Asa, transmitindo cargas provenientes do tanque de combustivel, do peso
préprio da Asa e das superficies de controle as longarinas [8.] Em ‘E’, nota-se a utilizacdo do recurso
“Extrude” do software utilizado para realizar uma extrusdo reversa, considerando a remocao de
material. Verifica-se o resultado desta no procedimento ‘G’, onde pdde-se obter as nervuras da Asa,
que seréo futuramente otimizadas em sua topologia.

Outra estrutura aeronautica presente nas asas sdo as longarinas, responsaveis principalmente
por se adaptarem aos corriqueiros esforcos de flexdo em que a aeronave encontra-se submetida em
suas diversas formas de voo, pouso e decolagem [8.] O procedimento ‘H’ foi responsavel por dar
inicio a criacdo destas estruturas, com inicio no plano lateral da nervura “bruta” da raiz da Asa, por
meio de um “Sketch” retangular, que também foi considerado de forma analoga na ponta da Asa
(procedimento ‘I’.) As dimensdes consideradas para o “Sketch” foram hipotéticas e que respeitassem a
geometria do modelo, ja que futuramente sera considerada a otimizag&o topologica tanto das nervuras
quanto das longarinas; com os “Sketchs” de raiz e de ponta de Asa criados, utilizou-se o recurso
“Loft” do Inventor para dar forma a primeira longarina (procedimento ‘J’), e, de maneira analoga,
criou-se a segunda longarina (procedimento ‘M’.)

Criadas as longarinas e nervuras, obtém-se o modelo adaptado da estrutura interna da asa em
vista de perspectiva (procedimento ‘N”), o qual sera topologicamente otimizado.

Para comparar atuagdo do peso proprio na Asa, considerou-se a realizagdo da analise estatica
na estrutura interna desta (procedimento ‘O’). Do mesmo modo que no procedimento descrito apds a
Figura 19, engastou-se inicialmente a estrutura na regido de sua raiz, aplicando em cada nervura o
valor do peso préprio da Asa de 525,08 Newtons dividido por 12, ja que considerou-se este nimero de
nervuras. Da Figura 22, percebe-se a ocorréncia de maiores tensdes proximas a raiz da asa e na
longarina frontal (aproximadamente 5200 kPa em média), que é condizente com a realidade, ja que
esta é engastada na fuselagem do avido e a longarina do bordo de ataque é maior que a longarina do
bordo de fuga, sendo submetida a um esfor¢o maior; considerou-se também na analise estética, 0 uso
do material Aluminio Aeronautico 6061.

Percebe-se, por fim, que as tensfes sdo da ordem de aproximadamente 17 vezes as tensfes
obtidas na Figura 19, o que pode ser explicado pelo fato de analisar-se uma estrutura com menos
material, quando comparada, anteriormente, a analise estatica da Asa “bruta”.

5.3 Trem de pouso

Para o trem de pouso sera realizada a mesma légica de criagdo, iniciando pela criacdo de
Sketchs. Na fase de modelagem, serdo utilizados recursos como “Loft”, “Fillet” e “Sweep”, de modo a
criar subestruturas que componham a estrutura do “Trem de pouso”; considera-se estas as seguintes:
absorvedor de impacto, acoplador de absorvedor de impacto, conexdo da roda frontal (“bequilha”.)

5.4 Fuselagem

Para a modelagem da fuselagem, serd considerada uma estrutura de casca, considerando as
estruturas internas, rebites e possivelmente os tirantes. Inicialmente, serd proposta uma estrutura bruta
e macica, criada a partir de diversos planos com o uso dos recursos “Loft” e “Sweep” do software
Autodesk Inventor. Para unir todas as pegas no fim, serd considerado o conceito de “Design for
Assembly” [13], de modo a garantir um acoplamento pratico e simples das pecas.
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6.1

6.2

6.3

6.4

6.5

ESTUDO DAS CONDICOES DE CONTORNO

Considerou-se 0 estudo das condicfes de contorno em cada parte modelada da aeronave, de
modo a auxiliar na futura aplicacdo de esforgos e remogao de material, via otimizagdo topoldgica.

Estudo do Conjunto “Hélice-Spinner”

O conjunto “Hélice-Spinner” € responsavel pela forga de tragdo na aeronave como um todo,
compondo assim 0 grupo moto propulsor. Este conjunto pode estar sujeito a diversos tipos de
esforcos, considerando voo de cruzeiro, descida, subida, estol e voo em curva; a consideragéo de
bird strikes também é interessante (colisGes com péssaros.)

Estudo da “Asa”

O estudo da Asa sera baseado na consideragdo de carregamentos aerodindmicos, considerando
a aeroelasticidade (interacdo de forcas inerciais, aerodinamicas e rigidas.) Sera considerada a
aplicacdo de carregamentos estaticos e dindmicos nas estruturas nas estruturas internas da asa, de
modo a propor posteriormente a otimizagdo topologica. Do ponto de vista analitico, considera-se
o carregamento do tanque de combustivel, carregamento de rajadas e outros carregamentos de
impacto, como por exemplo bird strikes.

Estudo do “Trem de pouso”

O estudo do grupo de trem de pouso considerard, principalmente, o carregamento dinamico de
impacto durante o pouso e também o carregamento estatico durante a permanéncia em um
determinado aeroporto, por exemplo, suportando 0 maximo peso de decolagem e também com a
proposi¢do de um fator de seguranca.

Estudo da “Empenagem”

Para a “Empenagem”, considera-se 0s carregamentos nas superficies de controle, nas diversas
condigdes de voo, como cruzeiro, descida, subida, estol e curva. A questdo manobrabilidade
também é muito importante, ja que a aeronave de estudo é um avido de treino; rajadas e bird
strikes também serdo considerados, além de outros carregamentos de impacto.

Estudo da “Fuselagem”

Para a “Fuselagem”, também serdo considerados os diversos tipos de voos (cruzeiro, descida,
subida, estol e curva), sendo que aqui fica mais importante a inclusdo de carregamentos de
rajadas e bird strikes, ja que a fuselagem é o “corpo” principal do avido. Considera-se ainda
necessario tomar o carregamento do motor no nariz do avido, para que a otimizacao seja realizada
com certa acuracia. Como o modelo é proveniente de uma casca, considera-se carregamentos de
torcdo nesta e para as estruturas internas e fixadores, considera-se a atuacdo do carregamento de
flexdo. A caverna e as nervuras serdo responsaveis por garantir a coesao da estrutura

Além da consideracdo do estudo especificado para cada parte ou conjunto, é necessario definir
0 que é fixo, 0 que ndo rotaciona, engastes e apoios livres, de modo a aplicar futuramente a
otimizag&o topoldgica do software Autodesk Inventor e assim, poder analisar os resultados.
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7 RESULTADOS E ANALISES

Serdo realizadas analises quantitativas e qualitativas dos resultados, de modo a comparar a
massa do modelo apds a otimiza¢do com a massa original. Espera-se resultados satisfatorios.

8 PERMISSAO

Os autores s&o 0s Unicos responsaveis pelo material incluso neste artigo.
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