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RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de um algoritmo genético para a otimizagdo multidis-
ciplinar do projeto de uma aeronave de asa fixa para a competicdo SAE Aerodesign. O algoritmo
busca maximizar a carga util da aeronave, considerando as restricdes geométricas, aerodinamicas
e de desempenho impostas pelo regulamento da competi¢do. O algoritmo utiliza dados de perfis
aerodinamicos, caracteristicas do grupo moto-propulsor e equacdes de desempenho para gerar
e avaliar as configuragdes candidatas. O processo de otimizagdo envolve as etapas de geracao
da populacgdo inicial, avaliacdo dos candidatos, ranking e sele¢do, cruzamento e mutacao. O
resultado final é uma configuracdo otimizada que atende aos requisitos da competicdo e apresenta
um alto valor de carga util. O algoritmo foi validado por meio de uma ferramenta de desempenho

da equipe e mostrou-se eficiente e robusto para a otimizagdo do projeto.

Palavras-chave: SAE Brasil AeroDesign. Algoritmo Genético. Dimensionamento de Aeronave.

Otimizagdao multidisciplinar.



ABSTRACT

This work presents the development of a genetic algorithm for the multidisciplinary optimization
of the design of a fixed-wing aircraft for the SAE Aerodesign competition. The algorithm aims to
maximize the payload of the aircraft, considering the geometric, aerodynamic and performance
constraints imposed by the competition rules. The algorithm uses data from aerodynamic profiles,
characteristics of the motor-propeller group and performance equations to generate and evaluate
the candidate configurations. The optimization process involves the steps of generating the initial
population, evaluating the candidates, ranking and selection, crossover and mutation. The final
result is an optimized configuration that meets the requirements of the competition and presents
a high value of payload. The algorithm was validated by means of a performance tool of the

team and proved to be efficient and robust for the design optimization.

Keywords: SAE Brasil Aerodesign. Genetic Algorithm. Aircraft Sizing. Multidisciplinary

optimization.
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1 INTRODUCAO

A engenharia mecanica, como campo de estudo e pratica, tem sido uma fonte inesgotavel
de progresso e avangos tecnoldgicos em diversas dreas e, no ramo da aerondutica, nio seria
diferente. Neste contexto, a competicdio SAE BRASIL Aerodesign assume um papel de destaque
ao oferecer uma oportunidade impar para estudantes de engenharia experimentarem o ambiente
de desenvolvimento de projetos aeronduticos, estimulando a criatividade, a cooperacdo e o
aprimoramento técnico.

O programa foi adicionado ao calendério de eventos estudantis da SAE BRASIL no ano
de 1999 e consiste em um desafio voltado para estudantes da graduagdo e pos-graduagdo das
areas de engenharias, fisica e ciéncias aeronduticas, cujo objetivo € propiciar o intercambio de
técnicas e conhecimentos ligados a engenharia aerondutica.

Ao longo dos anos, o evento tem evoluido, desafiando as equipes participantes a enfren-
tarem diferentes tipos de missoes e restricoes técnicas, abrangendo aspectos tedricos, praticos
e competitivos. A competicdo € dividida em trés categorias, a saber: "Regular", voltada para
a aplicac@o de conhecimentos aerodinamicos, estruturais e de propulsdo em aeronaves mais
convencionais; "Advanced", destinado a projetos mais ousados e inovadores; e "Micro", que
estimula a concep¢ao de aeronaves de menor porte, porém nao menos desafiador. Os desafios

enfrentados pelas equipes sdo os mais variados, como exemplo, exemplificados a seguir:

* Otimizacao multidisciplinar de projeto;

Reducao de peso estrutural;

Introducdo de equipamentos voltados a instrumentacdo em voo;

* Ensaios em voo dos prototipos.

O desenvolvimento de projetos mecanicos, em especial o de aeronaves, possui bastante
complexidade e demanda que haja interdisciplinaridade entre os objetos de interesse a fim de
proporcionar uma base sdlida para as decisdes do projetista. O projeto aeronautico, de acordo

com Kundu, Price e Riordan (2019), € dividido em quatro etapas bem definidas, a saber:

* Projeto Conceitual: Fase na qual sdo definidos os principais requisitos de desempenho
e limitacdes do projeto da aeronave. A partir de um estudo paramétrico com demais

aeronaves ja desenvolvidas que possuem os mesmos objetivos, determina-se entdo a carga
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paga, configuracao inicial das asas e empenagens em relacdo a fuselagem entre outros

aspectos de desempenho do avido, gerando a partir disso, um primeiro layout;

* Projeto Preliminar: Dentro dessa fase, espera-se que sejam feitas pequenas alteracoes
em cima do primeiro layout. S3o desenvolvidas analises aerodinamicas, estruturais e de
controle para a aeronave, ao fim da etapa, obtém-se a configuracdo final e uma estimativa
de massa do avido. Se nesse fase houver a necessidade de mudangas severas, entdo a fase

conceitual falhou e € necessdrio reiniciar o projeto;

* Projeto Detalhado: Essa fase é destinada ao detalhamento do projeto, onde serdo apresen-
tados o dimensionamento e projeto das pecas, o layout final da aeronave, desenho de pecas

e montagem bem como o planejamento de processos de fabricagao.

* Certificac@o: Nessa etapa o avido ja estd montado, serdo realizados testes em solo com
os sistemas embarcados e demais testes de resisténcia estrutural, para garantir o bom
funcionamento nos testes em voo. Essa fase final determina a aeronavegabilidade do

projeto, tornando-o capaz de desempenhar sua fungao.

Iniciando o projeto sob a perspectiva de desenvolvimento de um produto de engenharia,
ROSA (2006) apresenta um fluxograma esquematico figura [1]. Onde, de acordo com o autor, a
engenharia de projeto tradicional adota uma divisdo entre as diferentes etapas de desenvolvimento,
onde uma ¢ iniciada apds o término da outra. Esse tipo de filosofia de projeto acarreta uma série
de problemas para o desenvolvimento do produto, como maiores prazos e custos. Uma vez que
cada nova etapa iniciada possui um custo aproximadamente dez vezes maior que o da etapa
anterior, se um problema ocorrer em uma etapa muito avangada, o risco do projeto ser totalmente

refeito € inerente.
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Figura 1 — Etapas de desenvolvimento de um produto tradicional

fonte: Adaptado (ROSA, 2006)

Visando o aprimoramento dessa metodologia e destacando a fase conceitual, sob uma
perspectiva de minimizar erros, Raymer (2018) descreve que o projeto de concepcao de ae-
ronaves deve passar por um processo iterativo, de modo que os primeiros parametros devam
ser otimizados, isto €, analisados a partir dos requisitos da missao e melhorados e analisados

novamente até a obtencao de pardmetros dentro de uma faixa aceitdvel.

Figura 2 — Fluxograma de um projeto aerondutico

Estudos de
dimensionamento e

negociagao
/*"’ —‘-\
<
Q
£
" Req. |lo >
ke} iniciais || § ——
@ £ O — 8
3 o o X0 ‘@ 3
o8 C‘ o] \Q —~ —~ @
O] o e o
2 @ S/ g
Sl NI of
£l El3
5L’ o\\Zv]
™ X )
/ \ .
\ / \

\ /

.

Projeto conceitual

fonte: Adaptado de (RAYMER, 2018)

Com o avanco computacional das dltimas décadas, alguns métodos numéricos puderam
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ser implementados e melhor aproveitados pela industria aerondutica. Ferramentas que se utilizam
de modelos matemaéticos para predizer andlises estruturais de resisténcia e fadiga com métodos
do elementos finitos (FEM) além de diversas analises fluidodindmicas e térmicas com os métodos
dos volumes finitos (FVM). Para Torenbeek (2013), a otimiza¢do multidisciplinar em projetos
(MDO) deve ser a nova metodologia para a concepcao de aeronaves, visto que ela possibilita
integrar restricdes de projeto com questdes aerodinamicas e estruturais.

De acordo com Junior (2011), a utilizacdo de MDO permite a andlise de parametros que
normalmente ndo estdo relacionados de forma direta, por exemplo, o formato aerodindmico
com a resisténcia estrutural. Por ser um conceito bem amplo, o MDO pode ser aplicado em
qualquer etapa de um projeto, contanto que o modelo matematico seja ajustado para cada situagdo
especifica, o que serd discutido nos préximos topicos.

Xiong et al. (2005) apresentaram uma aplicacdo interessante de MDO, utilizando o
sistema de otimizacdo multidisciplinar FIPER para o projeto da estrutura de um combustor
de motor a jato para aeronaves da General Electric. Eles abordaram requisitos de projeto que
envolviam 4reas como termodindmica, fadiga e dinamica estrutural, alcangando uma estrutura
otimizada, de modo que todos os requisitos de cada uma das areas citadas fossem atendidos.

Souza et al. (2013) apresenta um estudo de otimizagdo da configuracdo da aeronave
TKV2012, levando em consideracdo diversos aspectos, como alcance, restri¢des da Competi¢ao
SAE BRASIL AeroDesign 2012 e coeficientes aerodindmicos. A estimativa desses coeficientes
foi realizada usando a aproximacao linear da teoria de Multhopp. O Design de Experimentos
(DOE) foi integrado a um algoritmo genético para a otimizacdo, considerando varidveis de
entrada e requisitos como relatério do projeto, apresentacdo oral, peso maximo carregado e
eficiéncia estrutural. O objetivo principal era maximizar a pontuagdo total, e os resultados
permitiram identificar parametros dimensionais da aeronave e fatores-chave que influenciam
essa pontuagdo, contribuindo para a defini¢cdo da configuragcdo da aeronave de 2012.

Avila (2019) utiliza um MDO baseado em algoritmo genético para o desenvolvimento
de uma aeronave para a competicdo SAE. A utilizacdo ocorreu na fase de projeto conceitual e
durante o processo de otimizacao, foi possivel desenvolver diversas configuracdes de aeronaves
em um curto periodo de tempo. Foram estipulados parametros iniciais para o projeto, procurando
otimizar a carga paga da aeronave (mtow), relacionando-o com o tamanho das asas e por
consequéncia ao cdlculo das empenagens. Ao final, a aeronave conseguiu estar entre as 15
melhores equipes da competi¢do e possuir desempenho suficiente para um mtow de 10,4 kg.

Bortolon (2019) desenvolve também um MDO baseado em algoritmo genético cuja



15

funcdo de forma € do tipo aerodinamico para a aeronave. O algoritmo foi utilizado durante o
projeto conceitual e seu objetivo era maximizar a pontuagcdo na competicao SAE através do
maximo mtow, foram analisados os parametros de estabilidade, desempenho e aerodindmica e
como se relacionavam com a configuracdo da aeronave. Ao final do trabalho, comparou-se os
resultados com as antigas configuracdes da equipe e obteve-se um valor 20% superior ao ano
anterior.

Kunz et al. (2019) desenvolve um MDO baseado na técnica de regressdo de Kriging para
a fase conceitual do projeto. A escolha pelo método foi baseada no baixo custo computacional
e seu objetivo foi otimizar o mtow. Buscando seu maximo, o autor tentou relacionar a fung¢ao
de decolagem com parametros aerodinadmicos e de estabilidade com as restrigdes impostas. O
resultado mostrou-se satisfatdrio e fora comparado as configuragdes retornadas de um algoritmo
genético, mostrando-se superior para aquela configuragdo.

Garcia et al. (2020) utiliza de MDO pelo método estocdstico Particle Swarm Optimization,
por meio do software SUAVE, com justificativa de baixo custo computacional. A otimizagao
ocorreu durante a fase conceitual do projeto e teve como objetivo a maximizagdo aerodinamica e
melhor alcance para a aeronave. O resultado mostrou um ganho de 4,6% no alcance em voo de
cruzeiro, se comparado as demais aeronaves projetadas.

(MATOS; PESSOA; MELO, ) propde um algoritmo para a selecao de modelos de asas
em competi¢cdes de aerodesign. Anteriormente, a escolha se limitava a um unico modelo
devido a restricdes de tempo e experiéncia. O algoritmo automatizado analisa diversos modelos
de asas e combina suas caracteristicas, visando encontrar o mais adequado as especificagdes
do regulamento da competicio SAE BRASIL. Além disso, o algoritmo produz resultados
promissores que impulsionam o desenvolvimento das asas da aeronave. Testes adicionais com
diferentes métodos de otimizacdo estdo planejados para aprimorar o processo. A performance do
algoritmo gera dados mais precisos para a criacdo digital das asas, oferecendo uma ampla gama

de modelos préximos ao ideal para atender aos requisitos desejados.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1  Objetivo geral

Esse trabalho tem por objetivo desenvolver um algoritmo de otimiza¢do multidisciplinar
que opere na fase conceitual de projeto de uma aeronave com as seguintes caracteristicas:

monoplano cargueira, com asa mista, grupo moto-propulsor e perfis aerodindmicos previamente
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definidos. Assim buscaremos maximizar o mtow em fun¢do da corrida de decolagem, de modo a

alcancar melhores resultados dentro da competi¢do SAE BRASIL AeroDesign.

1.1.2  Objetivos especificos

* Determinar pardmetros de otimizagao;

* Determinar a influéncia de cada uma das varidveis do projeto nas caracteristicas requeridas

para a competicao;

* Desenvolver o algoritmo com suas rotinas numéricas em Matlab, de modo que este alcance

os resultados esperados.

1.2 JUSTIFICATIVA

A equipe Sol do Equador, do Instituto Federal do Piaui, costuma competir entre as
categorias Micro e Regular e enfrenta o desafio de testar um maior nimero de configuragdes
para a aeronave e compara-las para obter um modelo otimizado, dentro do tempo reduzido
que € determinado para a concepg¢do do projeto. A abordagem cldssica utilizada pela equipe,
que consiste em aplicar métodos analiticos e empiricos, inviabiliza a realizacao de tais testes,
pois demanda um tempo médio de uma semana para cada configuracdo. Nesse contexto, surge
a necessidade de buscar uma abordagem alternativa que possa reduzir esse tempo bem como
maximizar o nimero de configuracdes testadas na fase conceitual do projeto, e assim, melhorar a

obtencao de um modelo otimizado.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

O trabalho apresentado ird abordar cinco dreas dentro do projeto aerondutico, sao elas:
aerodindmica, desempenho, projeto estrutural, além de estabilidade. Para que seja possivel
modelar matematicamente e aplicar um algoritmo de otimizagdo com suas varidveis e relacdes, é
necessario um conhecimento tedrico prévio sobre essas disciplinas. Esse capitulo € destinado a

esse conhecimento.

2.1 Aerodinamica

Os principios aerodindmicos estdo presentes em quaisquer geometrias, por mais simples
ou complexas que estas sejam. Em um perfil acrodinamico, sua defini¢do serd apresentada em
topico a frente, forcas e momentos podem ser descritos pela interac@o entre pressdo P, e tensao
cisalhante 7, distribuidas através da superficie da geometria. Como representado na figura 4(a),
P atua na dire¢do normal ao longo da superficie s enquanto que 7 age de forma tangencial.

Analisando esses efeitos na forma integral sobre a superficie s, a resultante de forca
aerodindmica R, e momento M, para o corpo € descrita na figura 3(b). A figura 3(c) demonstra a

decomposicdo do vetor de forca resultante em dois sistemas.

Figura 3 — For¢as aerodinamicas sob superficies

—————
(a) Pressdao e Tensao de Cisalha- (b) Resultante aerodinimica e mo- (c) Componentes da resultante ae-
mento em uma superficie aerodind-  mento atuando sobre um corpo rodindmica atuando sobre um corpo

mica

Fonte: (ANDERSON, 2016)

De acordo com Anderson (2016), V.. € a velocidade de corrente livre, L € a sigla em
inglés para sustentagao (lift) e € definida como a componente perpendicular de V., e D € a sigla
para o arrasto (drag) e € definido pela componente paralela de V... O segundo conjunto de
componentes é definido através da corda aerodinamica c, definida pela distancia linear entre os

bordos de ataque e fuga do corpo. Em relagdo a R, a for¢a normal e axial, N e A, respectivamente,
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sao definidas como as componentes perpendiculares e paralelas a c.
O angulo de ataque a € definido como o angulo formado entre V., € ¢, e através de
relacdes geométricas, também pode ser expresso através das componentes L e N, bem como D e

A. Assim, podemos relacionar os conjuntos de componentes por:

L= Ncos(a)—Asin(a) (2.1)

D = Nsin(a) +Acos(a) (2.2)

A partir das forcas resultantes, Anderson (2016) descreve os coeficientes aerodinamicos

para asas e perfis,

CL= qo% (2.3)

Cp= q% (2.4)

Cy = % (2.5)

Cy = q% (2.6)

Cy = qi/éc 2.7)
1 2

Goo = EPooVoo (2.8)

onde:

* (1 € o coeficiente de sustentacao;



Cp € o coeficiente de arrasto;

* g € a pressdo dindmica;

S é aarea da asa;

c é a corda do perfil;

p € a densidade do fluido.

2.1.1 Perfis e Asas Finitas

Cy4 € o coeficiente da forca Axial;

Cu € o coeficiente de momento;

Cy € o coeficiente da for¢ca Normal;
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Um perfil aerodinamico é um formato de superficie projetado para reduzir o arrasto e

aumentar a eficiéncia aerodindmica de um objeto em movimento submetido a um escoamento

externo de um fluido, como uma aeronave, um carro ou uma estrutura de constru¢cao (CENGEL,;

CIMBALA, 2015). Esses perfis sdo projetados a fim de que a interacdo entre o fluido e a

superficie do sélido possa gerar uma for¢a uma forga aerodindmica que seja perpendicular a

velocidade de escoamento livre do fluido, como a sustentagdo em uma asa de avido (JR, 2015).

Figura 4 — Nomenclatura do perfil

Linha média do aerofélio

Bordo de fuga

Espessura
Bordo de ataque
| — 3 o
_._.J_.-_.—_IL____A/_
— -_.:_ 4
™ T, I
| Argueamento

Fonte: (JR, 2015)

Cordag —m8 —— H

Corda

As asas finitas, figura 5, sdo geometrias que possuem uma distancia delimitada entre as

pontas, incluindo a fuselagem da aeronave, denominada envergadura b, € uma ponta afilada em

vez de uma forma retangular. As asas finitas s@o usadas em aeronaves reais e t€m uma série
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de beneficios aerodinamicos, dos quais podem ser destacados a redugdo de arrasto nas pontas,
melhorando a eficiéncia aerodinamica da asa como um todo.

Figura 5 — Asa finita

Ponta du asa direita

p
. . b = Envergadura

J— X
Ponta da asa esquerda

Fonte: (JR, 2015)

Para anélises que buscam mensurar coeficientes aerodinamicos iniciais, a literatura trata
um perfil aerodinAmico como uma asa infinita, essa estratégia permite analisar o escoamento
apenas em duas direcdes, desprezando assim, os efeitos de ponta de asa e gerando curvas de
sustentacdo, arrasto e momento com mais rapidez e auxiliando para a escolha final do perfil para

asa finita (JR, 2015).

Figura 6 — Asa infinita

Fonte: (JR, 2015)

Tal caracteristica determina, logicamente, que o fluxo bidirecional de uma asa infinita

seja diferente de um fluxo tridimensional. Sendo assim, os coeficientes de sustentagdo, arrasto e
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momento para uma asa finita serdo diferentes para um mesmo angulo de ataque o (JR, 2015).
Para distinguir, de agora em diante, os parametros aerodindmicos de uma asa finita para um

perfil, serd utilizado Cr, Cp e Cy; para uma asa finita e ¢;, ¢4 € ¢, para uma asa infinita.

2.1.1.1 Caracteristicas Aerodinamicas

Tanto um perfil aerodinamico ideal quanto asas finitas compartilham de diversas ca-
racteristicas aerodinamicas. Ambos sdo projetados para propiciar o surgimento de uma forca
aerodindmica em detrimento da for¢a de arrasto. De acordo com Bortolon (2019), um perfil

depende de seis varidveis, sendo elas:

velocidade em relacao ao ar;

velocidade do som no ar (niimero de Mach);

angulo de ataque;

densidade do ar;

* viscosidade do ar.

Além disso, Roskam e Lan (1997) simplifica tais caracteristicas e demonstra que os
coeficientes de sustentacdo, arrasto e momento sao fungdes com varidveis que dependem do

numero de Mach, nimero de Reynolds e angulo de ataque.

Mo — “//ﬁ 2.9)
Re_P ‘;‘”C (2.10)

Asas finitas partilham dessas mesmas varidveis, com a adicao de duas outras caracteristi-

cas, alongamento AR e afilamento A

bZ
AR == 2.11)
A=< (2.12)
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onde:

* M., é o nimero de Mach;

V, é a velocidade do som;

* Re é o nimero de Reynolds;
* 1 € a viscosidade dindmica;
* ¢; é a corda na ponta da asa;

e ¢, é a corda na raiz da asa.

2.2 Estabilidade

A estabilidade estdtica é uma propriedade importante de aeronaves, que se refere a
capacidade de retornar a um estado de equilibrio apds sofrer uma perturbacdo. Uma aeronave é
considerada estaticamente estavel se, quando um dos lados da aeronave € elevado ou abaixado,
ela tende a retornar a sua posi¢do original sem a necessidade de interveng¢ao do piloto.

Para o estudo de estabilidade, é de suma importancia a determinacdo do centro de
gravidade da aeronave. A figura 7 demonstram as principais forcas atuantes na aeronave e a
equacao a seguir determina sua posi¢do, relacionando os momentos gerados em cada componente

do avido (CORREA, 2019).

Figura 7 — Forgas atuantes na aeronave

[REF

L J

Al

h i

r

-l
-

Fonte: (CORREA, 2019)

XcG = —— (2.13)
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Além disso, € necessario entender a relacdo entre o centro aerodinamico (CA) e o centro
de gravidade (CG) da aeronave. O CA, € onde os momentos nao variam com os angulos de
ataque. Para aeronaves do tipo aerodesign, recomenda-se que o CA encontre-se proximo a 1/4 da
corda aerodiamica. O momento em torno do CG € influenciado tanto pelos momentos causados
pelo CA quanto pelos demais componentes do avido que geram forcas aerodinamicas (CORREA,
2019).

O momento resultante ao redor do CG € dado pela somatéria das forcas pelas distancias,
entretanto, € comum se utilizar do coeficiente de momento ao redor do CG, como mostrado na
equacdo (2.7). Para o caso onde o momento ao redor do centro de gravidade € igual a zero, é

descrito que a aeronave estd em equilibrio estatico ou trimagem.
2.2.1 Estabilidade Estatica Longitudinal

Para a estabilidade estatica longitudinal, espera-se que a aeronave possua um compor-
tamento linear decrescente para a variacao do coeficiente de momento em relacdo ao angulo
de ataque. Isso porque, para uma condi¢do de pertubagcdo em voo, a tendencia do avido sera
de retornar a posi¢ao de equilibrio. Assim, a condi¢do necessdria para a estabilidade estatica

longitudinal é que o coeficiente angular da reta seja dado por:

dCue

<0 2.14
1o 2.14)

Figura 8 — Curva Cm x o

tmiGc 4

Cm0

=y

Fonte: (CORREA, 2019)
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Rodrigues (2014) cita fatores contribuem para a estabilidade estética longitudinal. A asa
possui um efeito desestabilizante, pois gera um momento de arfagem negativo que tende a abaixar
o nariz da aeronave. Esse momento depende do dngulo de ataque, do centro aerodinamico e do
centro de gravidade da asa (2.15) e (2.16).

Os estabilizadores horizontais criam um momento de arfagem positivo que tende a elevar
o nariz da aeronave. Esse momento depende do volume de cauda, do angulo de incidéncia, da
sustentacdo e do arrasto da empenagem (2.17) e (2.18) (RODRIGUES, 2014).

Outra geometria que contribui para a estabilidade estética longitudinal € a fuselagem,
gerando um momento de arfagem negativo que depende da forma, do comprimento e da sua drea
projetada (2.19) e (2.20) (RODRIGUES, 2014).

Além disso, vale mencionar o ponto neutro (2.21) que corresponde a posicao mais traseira
possivel para a alocacdo do CG do avido sem perder a estabilidade estatica longitudinal bem

como a margem estdtica (2.22) que representa a distancia entre o CG da aeronave e o ponto

neutro (BORTOLON, 2019).

Cumy,, = Ciq, +CL0W<@) (2.15)
i, = a(XCG;XCA> (2.16)

Cumy, = NVrar (€ + i — it) (2.17)
Chg, = —NVHCr,, (1— 3—2) (2.18)
My, = %g’w}(a@v +if)Ax (2.19)
Oy = Y w2 %, (220)

y 36,55cx;)”’f dat
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Xpn Xca CMO‘f Cr h de
_ Xea Vi Lan ( _ 9€ 2.21
c ¢ q. CLW( ia) (2.21)
X, —X,
ME = 2 2€6 (2.22)

ol

Onde:

Cu,,, € a contribui¢do da asa para o coeficiente de momento ao redor do CG para um

angulo de ataque igual a zero;

Cm,,, € o coeficiente de momento ao redor do CA para um o qualquer;

o

CLo, € o coeficiente de sustentag@o para & = 0;
Xcc € a distancia do CG da aeronave para o ponto referéncia;

Xca € a distancia do CA da asa para o ponto referéncia;

2

—_— 7 2z M . A . 2
¢ € a corda média aerodindmica da asa, ¢ = zcr(M)'

1+A /7

n € a efici€ncia da cauda, sendo a relagdo entre as pressdes dinamicas da asa e empenagem,

0,507 .
n= 0,5pv2°
Vy € volume da cauda, Vg = l”é%;

[t € a distancia entre o CG da aeronave e o CA da empenagem horizontal;

a; € o coeficiente angular da curva Crxo para o estabilizador horizontal;

LA . . 2Cy,
&y € o ngulo de ataque induzido para o = 0, & = >3
w
¢ ¢ o variagio do angulo de ataque induzido, € = Z5ke .
dao ¢ g q *doe — TAR,,°

ky — ki € um fator de correcao da forma da fuselagem;

?9%; ¢ a variacao do angulo de fluxo local ao longo da fuselagem;

wy € a largura média da fuselagem;
0y, € o angulo de ataque da asa para C, = 0;
iy € 0 Angulo de incidéncia da fuselagem em relagdo a linha horizontal,

Ax € o comprimento de cada se¢do.
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2.2.2 Estabilidade Estatica Direcional

A estabilidade estatica direcional € referente a0 movimento de guinada do avido. Assim
como na estabilidade estética longitudinal a empenagem horizontal desenvolve a fun¢do de
estabilizador para a aeronave retornar a posi¢ao de equilibrio na arfagem, a empenagem vertical
tem o mesmo efeito, apenas alterando o sentido para a guinada.

O conjunto asa-fuselagem produz instabilidade no eixo direcional da aeronave, sendo
necessdria a utilizagdo da superficie vertical. A empenagem vertical contribui para o aumento
do angulo de ataque, dependendo da pertubacdo em que o avido se encontra, havendo assim
a necessidade de uma forca que reestabeleca a posicao de equilibrio. Para que a forca em
questdo ndo desestabilize a aeronave, é fortemente recomendado a utilizagdo de perfis simétricos
(CORREA, 2019).

Para que a estabilidade estatica direcional seja alcangada, € necessario que o coeficiente
angular da curva que relaciona o coeficiente de momento de guinada pelo angulo de derrapagem

seja maior que zero (BORTOLON, 2019).

Figura 9 — Condigao para estabilidade direcional estética

Cs
(+)
Agronave
Cog>0  estivel
B+
Cnu!:Q
Cn Aeronave
) instavel
Fonte: (BORTOLON, 2019)
stlf do
Cu. = —kyk V,.C 1+— 2.23
B RI wa +nv v L(xv( +dﬁ) ( )
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Onde:

Kg; € o fator de corre¢do empirico para Re da fuselagem;

k, € o fator de interferéncia da asa-fuselagem;

Srs € a drea da fuselagem em projegdo lateral;

* Iy € o comprimento da fuselagem.

2.3 Desempenho

Desempenho destina-se a avaliar o funcionamento e o comportamento da aeronave.
Concentra-se em determinar como uma aeronave se move, incluindo aspectos como veloci-
dade, altitude, capacidade de carga e eficiéncia, verificando requisitos de desempenho, como

decolagem, subida, cruzeiro e aterrissagem.
2.3.1 Polar de Arrasto

Como mencionado em tépicos de aerodinamica, os coeficientes de sustentagcdo e arrasto
de uma asa finita serdo diferentes para uma asa infinita. Isso se deve por conta dos vértices de
ponta de asa que sdo gerados pelas pressdes superiores e inferiores na ponta da asa. Os vortices
de ponta de asa geram uma componente de velocidade na direcdo descendente da asa, essa
componente € denominada de arrasto induzido (ANDERSON, 2016).

Ci

= 2.24
Ci = AR (2.24)

Onde:

* ¢ é o fator de eficiéncia da envergadura, e = 14%6;

¢ 0 é o fator de arrasto induzido figura 10.
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Figura 10 — Fator de arrasto induzido

0.16
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Taper ratio, ¢, /c,

Fonte: (ANDERSON, 2016)

Para determinar a polar de arrasto da aeronave completa é necessario analisar a somatdria
das componentes do avido e suas contribuicdes. As superficies que possuem maior contribuicao
para o arrasto da aeronave sdo aquelas referentes a empenagem horizontal, bem como a asa e o
arrasto parasita. Neste cdlculo, o arrasto provocado pelo grupo motor-propulsor ndo é computado,

visto que ele ja estd englobado na perda de empuxo da aeronave (JR, 2015).

Cp= CDiW 4+ CDih —I—CDO (2.25)

r Swet

t
Coy = RugRusCy {1+1/(0) +100()" | = (2.26)
0,455
Cr= , 2.27
! (logioRe)*>3(1 40, 144Mo02)0:58 (2.27)

Onde:

* Cp,, € o arrasto induzido da equagdo (2.24);

%, s
) . . o : _ Y% s,
* Cp,, € o arrasto induzido para os estabilizador horizontal, Cp, = 7-—p- 5"
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* Cp, € o arrasto parasita;
* t é a espessura do perfil;

* Syer € a drea molhada da superficie;

L’ depende da espessura do perfil aerodindmico em rela¢do a corda;

Cy € o coeficiente de atrito da superficie
2.3.2 Corrida de Decolagem

A decolagem € a etapa em que uma aeronave acelera no solo até atingir a velocidade
necessdria para levantar voo. E um processo complexo que envolve diversos fatores, como o
peso da aeronave, a densidade do ar, a drea da asa, a tracao disponivel, o arrasto, o coeficiente
de atrito entre as rodas e o solo, e o comprimento da pista. De forma analitica, é possivel fazer
simplificagdes, tais como considerar o somatério de forcas constantes, de forma que o avido
possua aceleracdo constante. Para a andlise, Rodrigues (2014) considerado que a evolugado das
forcas atuantes na decolagem estarao numa velocidade de 70% em referéncia a velocidade de
estol da aeronave. Além disso, por sugestdo da norma FAR-Part 23, a velocidade de decolagem
nao deve ser inferior a 20% da velocidade de estol. A partir das simplificagdes, temos que a

corrida de decolagem deve seguir o comportamento da seguinte equacao:

B 1,44W?
8PCL, AT — [D+p(W - L)]}o,nlo

St (2.28)

O arrasto visto na equagado (2.28) € uma aproximagao para a soma dos arrastos produzidos

pela asa e empenagem horizontal. Os outros fatores sdo:

* g daaceleragdo da gravidade;

* Cr,... €0 coeficiente de sustentacdo da asa maximo;
e T é o empuxo gerado pelo grupo moto-propulsor;

* 1 € o coeficiente de atrito da pista;

* W é o peso total da aeronave.
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2.4 Projeto estrutural
2.4.1 Forcas Atuantes na Decolagem

Aplicando uma carga na aeronave, esta produzird ndo somente forca como também
momento contrdrio ao movimento de rolagem. E perceptivel que quanto maior for a carga, maior

serd o momento de inércia (2.29).

1
Lgy = Em(d2 +b?) (2.29)

Figura 11 — Momento de inércia

T

\:

r/\/ N
\

Fonte: (AVILA, 2019)

O processo de rolagem do avido acontece através do contato entre o trem de pouso € o
CG, sendo essa distancia definida por dc. O momento de inércia total da aeronave com carga é

dado pela conjunto de equacdes a seguir:

Iyymg = Iyymgcarga - Iyym8aer()nave (2 30)

_ 2
Iyymgaemnave - Iyngaeronave - Pvdc (23 1)

Lyymgearea = 18y +md e (2.32)
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Avila (2019) mostra que com uma elevada aceleragiio angular no final da corrida de
decolagem permite que a aeronave alcance um angulo de ataque necessario para decolar, dessa
forma, se mais comprimento de pista for aproveitado, mais velocidade e sustentacdo serao
produzidos. A aceleracdo angular no ponto de rolagem € dada por:

Iyymg
(2.33)
[Mowf +ma (ch - ng) +W — Ly Xyen — LWfXacwf}

Iyymg

Onde:
* Xy, distancia do trem de pouso principal ao inicio da hélice;
* X, distancia do CG em relagdo ao inicio da hélice;

* X, distancia do centro aerodinamico da empenagem horizontal em relacdo ao inicio da

hélice;
* M,, s € o momento gerado pela asa;
* Z4 ¢ altura do ponto médio de arrasto em relacdo ao solo;
* Zyg € altura do ponto médio do trem de pouso em relac@o ao solo;
* Zg € aaltura do ponto médio do CG em relacéo ao solo.
A figura a seguir demonstra as forcas atuantes na aeronave completa:

Figura 12 — Forgas atuantes na corrida de decolagem

Xach
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Fonte: (AVILA, 2019)
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2.4.2 Forgas Atuantes no Trem de Pouso

Para o trem de pouso, as forcas atuantes no processo de decolagem e pouso tornam as
cargas dindmicas. Para a decolagem, a aceleracdo positiva faz com que as cargas sejam maiores
no trem de pouso principal e menores para o trem de nariz e o caso contrdrio ocorre para 0 pouso,
onde a aceleracdo é negativa. Avila (2019) apresenta as equagdes para o trem de pouso principal

e de nariz.

Figura 13 — Forcas atuantes no trem de pouso

Z - Ref line W
Fm
Fonte: (AVILA, 2019)

B, WaZ
F,=wom Ml (2.34)

B gB

B, WaZ
F,=w2n_ e (2.35)

B gB

2.5 Algoritmo genético

O algoritmo genético, AG, € uma técnica de otimizacdo computacional que traz consigo
a ideia do processo evolutivo da selecao natural que ocorre na natureza. Com ele € possivel fazer
a simulacdo através de uma populag¢do inicial, denominada individuos, e aplicando operadores
genéticos como selecdo, cruzamento (crossover) € mutagdo podemos gerar individuos com as

melhores caracteristicas da populacao inicial. Cada individuo € avaliado por uma fungdo de
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aptiddo que mede o qudo bom € em relagdo ao problema de otimizacao considerado. A figura 14

apresenta a sequéncia de um AG.

Figura 14 — Fluxograma bésico de um algoritmo genético

Fonte: (PEREIRA et al., 2020)

2.5.1 Selegao

A selec¢@o € um dos operadores genéticos mais importantes em algoritmos genéticos, pois
€ responsavel por escolher os individuos mais aptos para a préxima geragdo. Existem diferentes
estratégias de selecdo que podem ser utilizadas em um algoritmo genético, como por exemplo

selecdo por torneio ou selec@o por roleta.
2.5.1.1 Torneio

De acordo com Avila (2019), a sele¢d@o por torneio acontece quando os individuos iniciais
sdo submetidos a um processo de competi¢ao, gerando a partir disso um ranking baseado na
aptidao. O torneio pode ocorrer entre todos os individuos ou em apenas uma parcela com o

nimero maior igual a 2 individuos.
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Figura 15 — Processo de selecao por torneio
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Fonte: (AVILA, 2019)

A vantagem dessa técnica € que ela permite que individuos menos aptos ainda tenham
uma chance de serem selecionados, o que pode ajudar a manter a diversidade na populacao e

evitar a convergéncia prematura para um minimo local.

2.5.1.2 Roleta

Nessa técnica, os individuos sdo representados como nimeros em um intervalo continuo e
sdo selecionados de acordo com a sua probabilidade relativa de serem escolhidos. Os individuos
mais aptos tétm uma probabilidade maior de serem escolhidos do que os menos aptos. Isso
garante que os individuos mais aptos tenham uma chance maior de serem selecionados, mas
ainda hd uma chance para os individuos menos aptos serem selecionados. Além disso, a selecdo
por roleta mantém a diversidade na populagdo, pois individuos menos aptos ainda t€ém uma
chance de serem selecionados, o que pode ajudar a evitar a convergéncia prematura para um

minimo local (LAGE, 2019).

Figura 16 — Processo de selecao por roleta

Fonte: (LAGE, 2019)



35
2.5.1.3 Elitismo

O elitismo € um processo de selecdo que consiste em preservar uma ou mais solugdes de
alta qualidade da populag@o atual para a proxima geracdo. Esse processo envolve a identificagdo
dos individuos mais aptos na populacdo atual. Esses individuos sdo entdo copiados para a
préxima geragao sem sofrer nenhum processo de mutagao ou cruzamento. Sua vantagem esta
em permitir que se mantenha as solu¢des mais valiosas na populagdo, garantindo que elas nao

sejam perdidas ao longo das geragdes (SILVA, 2019).
2.5.2 Crossover

O crossover € uma técnica que envolve a troca de informacdes genéticas entre dois
individuos (pais) selecionados de forma aleatdria dentro da populagdo atual para criar novos indi-
viduos (filhos) para a préxima geracio. E escolhido um ponto de corte ao longo do cromossomo
(sequéncia de genes) de cada um dos pais. Os pontos de corte dividem o cromossomo em duas
partes: a parte a esquerda do ponto de corte e a parte a direita do ponto de corte (PEREIRA et
al., 2020).

O objetivo desse processo € produzir novos individuos que tenham caracteristicas po-
sitivas de ambos os pais. Isso pode ajudar a melhorar a qualidade da populacao ao longo das
geracdes, permitindo que solu¢cdes melhores sejam encontradas. Entretanto, também pode levar
a perda de informacdes valiosas dos pais, especialmente se os pontos de corte forem escolhidos

de maneira inadequada.
Figura 17 — Processo de cruzamento de cromossomos por crossover

17 Ponto de Cruzamento Ponto de Cruzamento

Pai 2 I

|a-d | d-e | b-e | e-f | c-f |

Pai 1
| a-b | a-d | b-e | b-c | c-f |

Filho 1
| a-b | a-d | b-e | e-f | c-f |

| a-d | d-e | b-e | b-c | c-f |

Fonte: (PEREIRA et al., 2020)

O processo de crossover pode ser realizado de vdrias maneiras, incluindo crossover de

um ponto, de dois pontos e também o uniforme. O crossover de um ponto envolve a escolha de
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um unico ponto de corte, enquanto o crossover de dois pontos envolve a escolha de dois pontos
de corte. No crossover uniforme, cada gene do filho é escolhido aleatoriamente do primeiro
ou do segundo pai. A figura 18 mostra a esquerda o crossover de um ponto enquanto a direita

mostra o de dois pontos (LAGE, 2019).

Figura 18 — Processo de cruzamento de cromossomos por crossover de um e dois
pontos de corte

Individuos antes do Crossover

Individuo 2 ‘ ‘ ‘ ‘ .‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ :| ‘ ‘ Individuo 2

] I
\ Ponto de corte V

Filho 1 Filho 1

NN ] N ([ =

Filho 2 Filho 2

LT[ e [ [ e [

Fonte: (LAGE, 2019)

Resultado apos o Crossover

2.5.3 Mutagdo

A mutacdo é outro operador genético, esse processo € geralmente aplicado apds o
crossover, para garantir que as solucdes criadas tenham uma diversidade genética suficiente. A
mutacio introduz aleatoriedade na populacao ao mudar de forma randdomica um ou mais genes
de um individuo selecionado. Essa alteracdo pode ser feita de varias maneiras, como a mudanca
de um bit em um cromossomo bindrio ou a alteracdo de um valor numérico em um cromossomo
real. (SILVA, 2019).

A taxa de mutagdo € um parametro importante em algoritmos genéticos. Ela determina
a probabilidade de que um gene sofra mutacdo em um determinado individuo selecionado. Se
a taxa de mutacao for muito baixa, pode ser dificil para o algoritmo explorar todo o espaco de

solucdes possiveis (AVILA, 2019).



Figura 19 — Processo de mutacido de cromossomos

----------------------- | ooy
Extragdo randdmica de um | Extragdo randdmica de um
individuo para mutacdo

individuo para mutacdo

|
|
lmmmmmmm—— e —————————

ayy | by ey [di €11 11 ayy |byy e |dy |en
Qyy |bay | €21 |doy Car |\ \ (531 ayy |bay | €21 [day | €21
i
' Escolha !
a3y |bay | €31 |day a1 | randémicada | Ca1 A3y |bay | €31 [day |
| caracteristica |
Q41 |bay |Canr |dar | ... Ca1 | paramutacio | Cs1 Qg1 | bay |Ca1 |das | €
[
~—* | dentro do campo™
asy | bsy | cs1 |dsa Cs1 | de dados | M asy |bsy |cs1 |dsy | M
1 disponivel para |
@61 |Dsy | Co1 [des Co1 | cadavarisvel | Co1 @61 |bsy |Ce1 |de1 | Co1
A7y | b7y | €71 |d7y C71 €71 A7y | b7y | €71 |dyy | €7y
- L
Matriz Matriz
NovaGeracao NovaGeracao
+ Mutante

Fonte: (AVILA, 2019)
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3 METODOLOGIA

Para o desenvolvimento desse trabalho, dividiu-se a metodologia em trés partes. A
primeiro momento, realizou-se as andlises aerodinamicas nos perfis escolhidos pela equipe,
de modo a obter as curvas referentes aos coeficientes de sustentacdo, arrasto € momento em
relacdo ao angulo de ataque para a asa, empenagem horizontal e empenagem vertical. Paralelo a
isso, fez-se a escolha do grupo moto-propulsor que seria utilizado para a aeronave, de modo a
gerar as curvas de tragcdo disponivel em relagcdo a velocidade linear e angular do motor. Por fim,
desenvolveu-se o cdigo para a execugao do algoritmo genético aplicado a aeronave. Os tépicos

seguintes detalham cada uma das fases.

3.1 Analise dos perfis aerodinamicos

Para as andlises aerodinamicas, a equipe desenvolveu um perfil denominado Junin 25 para
a asa, este ¢ uma modificagdo baseada no perfil de alta sustentagdo predominante no aerodesign,
o Selig 1223. Para as empenagens horizontais e verticais, foram escolhidos os perfis NACA 0009
e NACA 0012, respectivamente. A escolha para o perfil de asa € justificada por apresentar bons
resultados para a equipe, além de facil constru¢io, enquanto que os perfis para as empenagens
sdo amplamente utilizados e consolidados pelas demais equipes.

Para o estudo, foi utilizado o software Ansys Fluent, uma ferramenta computacional
para célculos de fluido-dindmica baseada no método numérico de diferencas finitas. Para o
desenvolvimento simplificado, foi adotada uma anélise bidimensional com fluido incompressivel
e fluxo turbulento. De acordo com Rodrigues (2014), as aeronaves projetadas para competicao
operam com um ndmero de Reynolds entre 300000 e 500000, sendo adotado o valor médio

desse intervalo para as anélises.

3.1.1 Pré processamento

A etapa de pré processamento iniciou-se com a preparac¢ao das geometrias para o estudo.
A nuvem de pontos dos perfis foram importados para o software Ansys Design Modeler, onde
entdo puderam ser modeladas. Criou-se entdo o dominio de escoamento do fluido, com suas

respectivas condi¢des de contorno e de malha.
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Figura 20 — Pré processamento do estudo CFD

0.000 5.000 10.000 (m) 0.000 5.000 10. ‘000 )
] — i ]

2.500 7.500 2.500 7.500
(a) Preparagdo do dominio para andlise (b) Preparacio da malha para anélise

Fonte: Autor

3.1.1.1 Modelos de turbuléncia

Para solucdes numéricas que envolvem o escoamento turbulento de fluidos € utilizado o
método de Média de Reynolds da Equacao de Navier-Stokes (RANS). De acordo com Alvarado
(2009), 0 RANS ¢é baseado na decomposi¢do de uma varidvel em duas partes: uma média temporal
e uma flutuacdo em torno dessa média. A equagdo que rege o escoamento bidimensional com

fluxo turbulento e fluido incompressivel € dado por:

8u,~ .
o =0 3.1

du Oui _ 10P  9%w _ Juu)
ot ax; T pox | owdx;  ox;

(3.2)

Onde u; é a velocidade média, v € a viscosidade cinematica do ar e —ugu} € o tensor de
Reynolds.

Para a escolha do modelo de turbuléncia, Douvi, Tsavalos e Margaris (2012) e Khan et al.
(2020) analisaram trés modelos para casos semelhantes: Spalart-Allmaras, Realizable k-epsilon
e k-omega SST.

O modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras € um modelo de uma equagdo que resolve
uma equacdo de transporte modelada para a viscosidade turbulenta cinemadtica do vértice. Este
modelo foi projetado especificamente para aplicacdes aeroespaciais envolvendo fluxos limitados

por paredes, como € o caso das superficies da aeronave, onde a camada limite se desenvolve ao
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redor das asas e empenagens. A equagdo de transporte para a viscosidade cinemadtica turbulenta
v € dada por:
ASR SV f (‘7)2+1(v (vvv)+ (V¥)?) (3.3)
—+u- =c —c — — (V- (— C .
8 P bl wlJw d o Pr b2
O modelo Realizable k-epsilon fornece previsdes melhoradas para a taxa de propagacao
de jatos planos e redondos e tem um desempenho superior para fluxos que envolvem rotagao,
camadas limite sob fortes gradientes de pressdo adversa, separacdo e recirculagdo. As equagdes

para o modelo Realizable k-epsilon sdo:

ok My

— -Vk=P.—D,+V-(—Vk 34
5 T % — Dy + (Gk ) (3.4)

a—£+ﬁ-Ve:PS—DS+V-(ﬂVe) 3.5)
t O¢

O modelo k-omega SST é um modelo que combina os modelos k-omega e k-epsilon.
Onde o modelo k-omega atua perto das condicdes de parede e o k-epsilon na corrente livre. As

equagdes que regem 0 movimento sao:

ok
E—i—ﬁ-Vk:Pk—Dk—l-Sk—l—Sb—Yk’w 3.6)

Jd(w .
<8tp) +i-V(wp) =Py —Do+Sw—Yo,02 +Fi¥wk (3.7)

Onde p € a densidade do fluido, k é a energia cinética turbulenta, @ € a frequéncia
especifica da dissipagcdo da energia cinética turbulenta, P, € a taxa de produgdo de energia
cinética turbulenta, P, € a taxa de producdo de frequéncia especifica da dissipacao da energia
cinética turbulenta, D; é a taxa de dissipacdo de energia cinética turbulenta, Dy a taxa de
dissipacao de frequéncia especifica da dissipacdo da energia cinética turbulenta, Sy € o termo de
difusdo para a energia cinética turbulenta, S, € o termo de difusdo para a frequéncia especifica da
dissipacdo da energia cinética turbulenta, S, € o termo de geracdo para a frequéncia especifica

da dissipacdo da energia cinética turbulenta e Y .
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Os estudos apresentaram que o modelo Spalart-Allmaras produziu resultados semelhantes,
mas com uma resolucdo mais rdpida do que os modelo Realizable k-epsilon e k-omega SST,

sendo este entdo utilizado para as andlises.

3.1.2 Pés processamento

Os estudos de perfis foram realizados com uma variacao de dngulos de ataque entre —20°

e 20°, os resultados serdo apresentados a seguir.

Figura 21 — Coeficiente de sustentacdo em relagdo ao angulo de ataque para os trés
perfis

Cl x alpha
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Fonte: Autor

Figura 22 — Coeficiente de arrasto em relag@o ao angulo de ataque para os trés perfis
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Figura 23 — Coeficiente de momento em relacdo ao angulo de ataque para os trés
perfis
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Fonte: Autor

3.2 Escolha do grupo moto-propulsor

A escolha do grupo motopropulsor ocorreu a partir da triagem dos motores pré-estabelecidos
no edital da competicdo referente a categoria regular. Através da catalogacao dos motores presen-
tes no inventdrio do laboratdrio a escolha do motor ocorreu em torno dos modelos O.S. 0.61 FX e
0.S. 0.55 AX. Embora 0 O.S. 0.61 FX possua uma poténcia relativamente maior em comparagao
a0 0O.S. 0.55 AX, sua elevada massa afetaria mais na estrutura da aeronave, além disso, as hélices
disponiveis no laboratério poderiam ser usadas em ambos os motores. Nesse quesito, a faixa
de operagdo das hélices seria o fator limitante dos motores, de forma que suas poténcias seriam
proximas, fator que justificou a escolha do motor O.S. 0.55 AX.

Com o motor escolhido, o préximo passo foi determinar quais hélices poderiam ser
usadas, de acordo com o manual do motor, as op¢des eram as hélices nos modelos: 12”°x6”,
127x7”, 137x6” e 13”x7”. O processo fora baseada através da ficha de desempenho da prépria
fabricante. Buscando alcancar uma maior tragdo para a poténcia maxima do motor foram feitas
interpolacdes dos dados da fabricante para adequar as curvas as limitacdes do motor (figura 24).
Com isso, a escolha do grupo motopropulsor foi a combinagd@o do motor O.S 0.55 AX e a hélice
APC 13x6.

Com as interpolacdes feitas e ajustadas para as limitacdes do motor, uma curva de tracao
disponivel foi criada a partir do software MS Excel, de forma que sua func¢do caracteristica é da

forma:
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T(V,rpm) = (0.0000001 - rpm — 0.0007) - V.3 + (—0.0000047 - rpm + 0.0141) - V.2 +
(0.0000338 - rpm — 0.5603) - V + (0.008714 - rpm — 48.441)

Figura 24 — Interpolacdo da performance data para escolha das tracdes disponiveis
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Fonte: Autor

3.3 Desenvolvimento do algoritmo

Por se tratar de uma primeira versao para o algoritmo genético da equipe e buscando
minimizar a quantidade de itera¢des necessarias para o modelo, optou-se por desenvolver um
codigo que possua algumas condicdes de entradas pré estabelecidas. A figura a seguir, demonstra

o fluxograma de projeto para a constru¢do do algoritmo.
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Figura 25 — Algoritmo genético para otimiza¢do do projeto
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Fonte: Autor

A primeira entrada para o processo de otimizacao € referente as restricdes geométricas
impostas pelo regulamento do ano vigente. Para o ano de 2023, a restricdo estava na soma da
altura da aeronave (H), e a sua envergadura maxima (B), juntos, a soma das dimensdes nao
poderiam passar de 2,9 m. Além disso, a altura mdxima da aeronave nio deveria passar de 60

cm.

Sq=B+H<29m (3.8)

H<0,6m (3.9)

A segunda entrada para o algoritmo é referente as polares dos perfil adotados. Esses
dados sdo apresentados pelas componentes aerodindmicas c;, ¢4, ¢, €m relagdo ao angulo o. Os
dados do grupo moto propulsor irdo acrescentar ao c6digo as equagdes caracteristica de tracao

e poténcia dindmica para aeronave, sendo assim possivel desenvolver a corrida de decolagem.
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Além disso, as condigdes gerais serdo responsaveis por reger as demais varidveis de voo, como a
densidade do ar, coeficiente de atrito entre as rodas e o solo entre outros fatores.

As duas ultimas entradas funcionam como limitadores para o algoritmo, de modo que
essas valores precisam ser analisados e estudados, ao tempo em que o programa deve ser aprimo-
rado. O espago amostral determinard os valores possiveis que uma determinada caracteristica

pode assumir, enquanto que o nimero de geragcdes maximas determinard o critério de parada.
3.3.1 Geragdo da populagdo inicial

Com as imposi¢des dadas pelas condi¢gdes iniciais, o processo de determinacdo das
caracteristicas da populacdo inicial é gerada pelo valores pré estabelecidos para cada variavel
que deve ser otimizada. Para trabalhos futuros serd de responsabilidade do usudrio determinar a

faixa de operacdo de cada varidvel. Para gerar a populacdo inicial foi utilizado o cédigo abaixo.

Figura 26 — Geracao da populagdo inicial

% Geracao de individuos iniciais:

2 = for k = 1:1l:pop

3 e = randi(m_variavel,l,n_variaveisz-2);

a % Inicia a escolha das variaveis coletando os numeros de e

5 [H for linha_variavel = 1:1l:n_variaveis-2

& individuo{linha_variavel,k) = variaveis(linha_variavel,...
7 (e{linha_variavell));

2 - end

9

18 % Posicao do centro de sustentacao do conjunto asa + fuselagem [m]:
11 Xacwf = bm + 8.3%individuo(3,k);

12 escolha_cg = Xaowf;

13

14 % Variacao do trem de pouso em funcac da corda da asa e do cg [m]:
15 MG = linspaceiescolha_cg, escolha_cg + @.85, k);

16 escolha_mg = Ma(k);

17

18 % Acoplamento das novas caracteristicas no individuo:

19 individuo(n_variaveis-1,k) = escolha_cg;|

20 individuo(n_variaveis,k) = escolha_mg;

| = end

22

Fonte: Autor

A matriz de varidveis possui 0s seguintes aspectos:
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Figura 27 — Geracao da matriz de varidveis

variaveis = [linspace(9@, 148, m_variavel) % Mtow [kg]
linspace(l.7,2.2, m_variavel) % Envergadura da asa [m]
linspace(®.35,8.5,m_variavel) % Corda raiz da asa [m]
linspace(®.5,8.7, m_variavel) % Afilamento da asa
linspace(@d.5,8.8, m_variavel) % Porcentagem da asa retangular
linspace(@.2,8.3, m_variavel) % Corda raiz do EH [m]
linspace(@,3, m_variavel) ¥ Angulo de incidencia da asa [graul
linspace(1.2,1.4, m_variavel) % Comprimento maximo da aeronave [m]
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Fonte: Autor

3.3.2 Avaliacdo dos candidatos

Para o processo de avaliagdo dos candidatos, todas as caracteristicas geradas serdao
calculadas a fim de estipular o melhor valor para o mtow da aeronave. Iniciando com os
célculos para a asa, sdo determinadas as caracteristicas geométricas e seus respectivos valores
aerodinamicos através dos dados de perfis. Os mesmos aspectos sao levados em considerac¢ao
para as empenagens, levando em consideracio que estes devem atender os parametros tanto de

estabilidade longitudinal quanto de rolagem.



47

Figura 28 — Corrida de decolagem

3 % velocidade de incremento [m/s]:

4 vi = [@8];

5 % Comprimento de pista de incremento [m]:

& i = [e];

7 % Aceleracao de incremento [m/s2]:

g aceli = [8];

9 % Tracao de incremento [N]:

18 Ti = [a];

11 % sustemtacac da asa de incremento [N]:

12 Lwi =[a];

13 % Delta t de incremento [s]:

14 ti = 8.3

15 % Aceleracac maxima [m/s2]:

16 acel_max = @;

17

18 % Function gue correlacicna o efeito de altitude
19 [rhch, dens_relat] = efeitc_altitude (P2, Lg, h, T®, g, M, R, rho);
28

21 O for i = 1:58

22 % Incremento da velecidade [m/s]:

23 vi{i+l} = wi{i)+aceli{i)*ti;

24 % Incremento da tracac disponivel [M]:

25 Ti{i+1} = Td({vi{i+1})*dens_relat(2);

26 % Incremento da sustentacac da asa [M]:

27 Lwi(i#1} = {rhoh{2)*vi{i+1}~2*5_asa_real*C1}/2;
23 % Coeficiente de arrasto:

29 0 = Cde + K<(Cl)~2;

38 % Arrasto da asa [N]:

31 D = (rhoh{3)*vi{i+1}~2*S_asa_real*(D),/2;

32 % Forca de atrito com o solo [N]

33 f_atritc = mi_d={W-Lwi{i+1});

34 % Aceleracao do aviac no sclo [m/s2]:

35 aceli(i+1) = g*({Ti(i+1)-D-mi_d*(W-Lwi{i+1}})1/u;
36 % Comprimentc de pista corrida [m]:

37 S1(i+1) = Si{i)+vi(is1)*(ti)+aceli(is1)*(ti~2)/2;
38 if aceli{i+l)»acel_max

39 acel_max=aceli(i+l};
48 end
41 - end
42 if ~any(isnan{vi}}
43 % Velocidade para rolagem ac chegar nos 58 metros [mfs]:
44 vlo = vi{find(si»s_corrida,11);
45 % Aceleracao no momento de rolagem [m/fs2]:
45 acel = aceli{find(si»s_corrida,1));
47 % Tracac do motor mo momente da rolagem [M]:
43 T = Ti{find(si>5_corrida,1});
43 % Sustentacac da asa ao termino da corrida [N]:
58 Lw = Lwi{find(Si»5_corrida,1});

51 else

52 % velocidade para rclagem ac chegar nos 58 metros [mfs]:
53 vlo = 1;

54 % Aceleracao no momento de rolagem [m/fs2]:

55 acel = 1;

13 % Tracac do motor me momenmte da rolagem [M]:
57 T = 18;

58 % Sustentacac da asa ao termino da corrida [N]:
59 Lw = 18;

) end

Fonte: Autor

A otimizacao do trem de pouso deve seguir as restricdes do CG da aeronave, permane-
cendo entre 20% e 30% da corda média aerodinamica. E apds a geragdo desses fatores, a corrida

de decolagem € analisada, como mostrado na figura 28.

3.3.3 Ranking e Selecdo

Finalizada a avalizagcdo dos candidatos, € gerado um ranking para identificar as aeronaves
com maior mtow. Esses resultados servirdo para que sejam realizados os processos de selecdo,

cruzamento e mutacdo das melhores caracteristicas.
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O processo de seleciao ocorre por meio de torneio, onde as configuragdes que possuirem

os maiores valores de mtow terdo melhores chances de reproducao.

Figura 29 — Sele
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Fonte: Autor

B

¢do de individuos
% Inicializacac da selecac dos mais fortes

for

f = 1:1:n_individuos_fortes
[individuc_alfa,p] = max{Ranking);
verificacac = matriz_dados{:,p);

% selecao dos individuos de imteresse para a analise postericor:
individuos_de_interesse{l:numerc_dados,p) = verificacac;
Zindividucs_de_interesse = verificacao;

% Matriz contendo as variaveis dos 18 individucs mais fortes:
Emais_fortes({l:n_variavels,f) = individuo{l:n_variaveis,p);
mails_fortes{l:n_variaveis,p) = individuc{l:n_variavels,p);

% Matriz contendo a forca dos 18 individuos mais fortes:
n_mais_fortes{:,f} = individuo alfa,

3.3.4 Cruzamento e Mutacdo

Com os individuos selecionados, os processos de cruzamento e mutacdo podem ser

iniciados. Para o cruzamento, uma matriz linha é criada para alocar uma sequéncia aleatéria de

casais. Em seguida, o processo de criagdo de individuos filhos é gerado a partir de uma matriz

com as configuracdes advindas dos pais, o objetivo € fazer com que as caracteristicas dos filhos

sejam produtos de uma concatenagdo de informacdes vindas dos pais.

Ja para o processo de mutacdo, sdo selecionados individuos de forma aleatéria dentre os

filhos e desenvolve uma caracteristica também randomica. Definiu-se que 10% dos individuos

filhos irdo possar por esse processo.
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Figura 30 — Cruzamento de individuos

% Selecao aleatoria dos casais

selecac_casals = randperm({n_individuocs_reproducac);
posicac_novos_individuc = 1;

pai = 1;

mag = 2;

= for casal = 1:1:n_individucs_reproducac/2
filhos_casal = numero_filhos_por_individuo(selecaoc_casais(pai))+..[.
numerc_filhos_por_individuc(selecac casals(mae));
% selecao das variaveis do individuo pai
individuo pai = individuc pais(:,selecac_casais{pai));
% selecan das variaveis do individuo mae
individuo _mae = Individuc pais(:,selecac_casals{mae)};

% Geracao dos filhos de cada casal
= for filhos_individuaiz = 1:1:filhos_casal
gene_pai = de2bi{randi{2~(n_variaveis-2),1},...
size{individuo_pais,1),'left-msbh")"';
gene_mase = ~gene_pai;
senotipo_pai = gene_pai.*individuo pai;
genotipo_mae = gene_mae.*individuo_mae;
individuo_filho = genotipo _pai+genctipo_mae;
% Preenchimento da matriz dos individuos com o movo imdividuo
individuaf{4:end,posicac_noves_individuo) = individuo filho,
% Atualiza a posicac para o proximo preenchimento
posicac_novos_individuc = posicaoc_nowvos_individuo + 1;
% Finalizacao do comando Tilhos
= end
pal = pai+2;
mae = mae+2;
% Fimalizacac do comando casal
= end
% Retira a parte de ranking,aptidac e wvalor da matriz de individuo
individuo=individuo(4:end,1l:end);

Fonte: Autor
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- Figura 31 — Mutagdo de individuos
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% Geracao de individuos mutantes

mutante = n_individuocs_fortes+n_filhos+1:1:pop

gene_mutante = randii{m_variavel,1,n_variaveis-3);

for linha_variavel = 1:1:n_variaveis-3

individuo(linha_variavel,mutante) = variaveis(linha_wvariavel,...

{gena_mutante(linha_wariavel))};

end

£ Posicao do centro de sustemtacao

¥acwf = bm+d.3*individuc{z,mutante);

escolha_cg = Xacwf;

% variacac do trem de pouso em funcao da corda da asa e do g
Mz = linspace(escolha_cg,escolha_cg+@.a5,m_variavel};
escolha_mg = Ma(mutante);

% Acoplamento das novas carcateristicas mo individuc
individuc{n_variaveis-1,mutante)} = escolha_cg;
individuc({n_variaveis,mutante} = escolha_mg;
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4 RESULTADOS E DISCUSSAO
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O processo de otimizagao resultou na configuracdo final com melhores resultados para

as restri¢des impostas. O resultado final demonstrou uma rapida convergéncia, apontando um

possivel ponto de melhoria para trabalhos futuros. Entretanto, tais resultados ndo atrapalharam

a concepg¢ao de uma configuragdo final, os parametros variados e seus valores 6timos estao

apresentados a seguir.

da asa [°]

Parametro Valor Inicial do Intervalo | Valor Final do Intervalo | Valor Otimo
Mtow [N] 90 140 105
Envergadura da asa [m] 1,7 2,2 1,9
Corda raiz da asa [m] 0,35 0,5 0,35
Afilamento da asa 0,5 0,7 0,5
Porcentagem da asa re- 0,5 0,8 0,8
tangular

Corda raiz do EH [m] 0,2 0,3 0,27
Angulo de incidéncia 0 3 2,5

Figura 32 — Configuracdo final da otimizac¢ao
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Fonte: Autor
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Geragao de individuos

Geragao de individuos

Com os resultados obtidos, buscou-se integrar o algoritmo de desempenho da equipe

ao programa desenvolvido, a fim de validar os output do processo de otimizacdo. Foi possivel

assim determinar todas as curvas de desempenho necessdrias para verificar a performance do
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avido desenvolvido. Os resultados mostrados ocorrem em trés altitudes diferentes: nivel do mar,
altitude da cidade de Teresina - PI, e no local onde acontece a competi¢cao, Sao José dos Campos
- SP.

Os primeiros graficos gerados sao referente a faixa de operacdo do avido, estipulando
quanto de empuxo e poténcia o avido produz e quanto ele necessita para operar e sua respectiva

faixa de velocidade.

Figura 33 — Tracdo disponivel e requerida do motor
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Figura 34 — Poténcia disponivel e requerida do motor
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Os envelopes de velocidade gerados apontam as velocidades maximas, minimas da

acronave.

Tabela 1 — Velocidade minima

Altitude [m] Velocidade [m/s] | Tracao [N]
Nivel do mar [Om] 8,000 35,8421
Teresina [72m] 8,000 35,8421
Sao José dos Campos [600m] 8,168 35,7249
Fonte: Autor
Tabela 2 — Velocidade maxima
Altitude [m] Velocidade [m/s] | Tracdo [N]
Nivel do mar [Om] 35,9178 3,0136
Teresina [72m] 35,9178 3,0136
Sao José dos Campos [600m] 35,9178 3,0150

Fonte: Autor

Além disso, € possivel visualizar graficamente o comportamento das cargas relacionado-
as as corridas de decolagem e pouso. Vale notar que, normalmente, a decolagem deve acontecer

em até 50 m enquanto o pouso deve ser feito em até 100 m, estando assim dentro das estimativas.



Figura 35 — Estimativa da corrida de decolagem em relagdo a carga
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Figura 36 — Estimativa da corrida de pouso em relacdo a carga
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1DD T T T T
Altitude - 0 m
Altitude - 72 m
g0 b Altitude - 600 m |
80 - A

Carga Total{N)
=

4 D 1 1 1 Il 1 1
30 35 40 45 50 55 60 65

Comprimento de Pista (m)
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A aeronave possui a seguinte forma ao final da fase de projeto conceitual:
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Figura 37 — Configuracdo inicial da aecronave

Fonte: Autor

Os resultados obtidos mostraram-se satisfatorios se comparados a outras aeronaves
projetadas pela equipe. Em relagdo ao ultimo projeto realizado para competi¢ao, o algoritmo
desenvolveu uma configuragdao 16% mais eficiente e com menor tempo.

Entretanto, o algoritmo necessita de maior atencdo para tornar a equipe mais competitiva.
Uma vez que comparada aos trabalhos de Kunz ez al. (2019), Bortolon (2019) e Avila (2019), o

algoritmo apresenta valores préximos mas ndo o suficiente para ultrapassa-los.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho, foi desenvolvido um algoritmo de otimiza¢ao multidisciplinar baseado
em algoritmo genético para o dimensionamento de uma aeronave para a competicdo SAE Brasil
AeroDesign na categoria regular. O algoritmo foi implementado em Matlab e utilizou dados
aerodinamicos obtidos por meio de simulagdes CFD dos perfis da asa e da empenagem. O
algoritmo gerou uma populagdo inicial de candidatos, avaliou seus desempenhos, selecionou os
mais aptos, realizou cruzamento e mutacgdo entre eles e repetiu o processo até atingir um critério
de parada.

O resultado foi uma configuracdo 6tima que maximizou o peso miximo de decolagem da
aeronave, atendendo as restricdes geométricas e de estabilidade impostas pelo regulamento da
competi¢do. Além disso, comparando ao tltimo projeto de aeronave desenvolvido pela equipe, a
otimizacao gerou uma melhora de 16% em relacdo ao mtow da aeronave projetada na dltima
competi¢do.

Dito isso, esse método possibilitou a equipe Sol do Equador desenvolver um maior
nimero de configuracdes possiveis de aeronaves em um curto periodo de tempo, aumentando
assim a competitividade em relagdo a outras equipes. Os pardmetros utilizados para este
algoritmo foram: mtow; envergadura da asa; corda raiz da asa; afilamento da asa; porcentagem
da asa retangular; corda raiz do EH; angulo de incidéncia da asa.

Com esses parametros definidos, concluiu-se que o mtow afeta o dimensionamento da
estrutura, do trem de pouso, dos sistemas de controle e do motor da aeronave, bem como a sua
autonomia, alcance e capacidade de carga. Quanto maior o mtow, maior deve ser a poténcia do
motor e a resisténcia da estrutura, o que implica em maior custo e complexidade do projeto.

A envergadura da asa afeta a sustentagdo, a resisténcia aerodindmica, a estabilidade e a
manobrabilidade da aeronave. Quanto maior a envergadura, maior € a sustentacdo € menor € a
resisténcia induzida, o que melhora a eficiéncia da aeronave. Porém, uma envergadura muito
grande pode comprometer a estabilidade e a manobrabilidade, além de aumentar o peso e o
arrasto parasita da estrutura.

A corda raiz da asa afeta a drea da asa, que é um fator importante para determinar a
sustentacao e a resisténcia aerodindmica da aeronave. Quanto maior a corda raiz, maior € a drea
da asa e, consequentemente, maior € a sustentacao gerada. Porém, uma corda raiz muito grande
também aumenta a resisténcia aerodindmica e o peso da estrutura, o que pode reduzir a eficiéncia

da aeronave.
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J4 a corda raiz da empenagem horizontal afeta a drea do EH, que é um fator importante
para determinar o momento de arfagem e a estabilidade longitudinal da aeronave. Quanto maior
a corda raiz do EH, maior € a drea do EH e, consequentemente, maior € o momento de arfagem
gerado. Porém, uma corda raiz muito grande também aumenta a resisténcia aerodinamica e o
peso da estrutura, o que pode reduzir a eficiéncia da aeronave.

A porcentagem da asa retangular, fracdo da envergadura da asa que possui uma forma
retangular, afeta a distribuicdo da sustentacdo e da resisténcia ao longo da envergadura da
asa, bem como a sua estabilidade e manobrabilidade. Quanto maior a porcentagem da asa
retangular, maior € a sustentacdo e a resisténcia na raiz da asa, o que melhora a estabilidade
e a manobrabilidade da aeronave. Porém, uma porcentagem muito grande também aumenta a
sustentacao e a resisténcia na ponta da asa, o que aumenta o arrasto induzido e o efeito de ponta
de asa.

O angulo de incidéncia afeta o angulo de ataque e o coeficiente de sustentacdo da asa,
bem como a sua estabilidade e manobrabilidade. Quanto maior o angulo de incidéncia, maior € o
angulo de ataque e o coeficiente de sustenta¢do da asa, o que melhora a capacidade de decolagem
e aterragem da aeronave. Porém, um angulo de incidéncia muito grande também aumenta a
resisténcia aerodinamica e o risco de estol da asa, o que pode comprometer a seguranca € a
eficiéncia da aeronave.

O algoritmo também permitiu analisar as curvas de tracdo, poténcia e velocidade do
grupo moto-propulsor. O trabalho contribuiu para o desenvolvimento de novas metodologias de
projeto de aeronaves, proporcionando a equipe Sol do Equador uma ferramenta poderosa para o
dimensionamento de suas aeronaves. Além disso, o trabalho mostrou que o algoritmo genético é

uma técnica eficiente e robusta para a otimiza¢ao multidisciplinar em projetos aeronduticos.
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6 TRABALHOS FUTUROS

O algoritmo apresentou bons resultados, entretanto hd aspectos que precisam de me-
lhorias. Esse trabalho teve foco na otimizacdo para categoria regular, e ainda por cima em
uma configuragdo de asa mista e monoplana. Para trabalhos futuros, seria interessante adaptar
e expandir o algoritmo para as outras categorias da competi¢do, como a categoria micro e a
categoria advanced. Além disso, € interessante trabalhar com configuracdes com mais de uma
asa além de suas demais geometrias.

Outro ponto de melhoria, seria integrar uma ferramenta de otimizagao para perfis, bus-
cando melhorar assim os dados de entrada para o algoritmo, além de implementar um novo
estudo para a caracteriza¢do do grupo moto-propulsor.

Embora o algoritmo genético seja uma técnica robusta e eficiente para a otimizac¢ao
multidisciplinar, existem outras técnicas de otimizagdo que poderiam ser exploradas em trabalhos
futuros, como a otimizagdo por enxame de particulas ou a otimizagdo baseada em gradiente.

Seria interessante realizar uma validacao experimental dos resultados obtidos pelo algo-
ritmo, construindo um protétipo da aeronave otimizada e comparando seu desempenho com as
previsoes do algoritmo.

Por fim, para facilitar o uso do algoritmo por outros membros da equipe, poderia ser
desenvolvida uma interface grafica que permitisse aos usudrios definir os parametros de entrada,

executar o algoritmo e visualizar os resultados de forma intuitiva.
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APENDICE A - FUNCTION PARA OS VALORES CONSTANTES DO CODIGO

function [h,mi_d, mi_p, g, PO, TO, rho, Lg, R,
cv, rho_m, db,...
bm, 1_fuselagem, np, ¢, a, massa_unit_carga,
S_corrida, S_fapleron, acel_angular, estol,

porcent_min_b,

porcent_c_aileron,

h = [0 72 600];
mi_d = 0.03;
mi_p = 0.1;

g = 9.80665;

PO = 101.325e3;
TO_C = 15;

porcent_max_b,

porcent_min_b_acel,

t]

esp_chapa,

bht_max,

porcent_b_aileron,

constantes




TO = TO_C + 273.15;

rho = 1.225;

Lg = 0.0065 ;

=
1

8.31447;

=
I

0.0289644;

C_Fe = 0.0055;

r = 0.05;
cv = 2.5;
rho_m = 7.6;
db = 0.06;

bm = 0.28;
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l_fuselagem = 0.1;

np = 0.9;
c = 0.07;
a = 0.25;
massa_unit_carga = 0.850;

esp_chapa = 0.7;
S_corrida = 50;
S_fapleron = S_corrida;
acel_angular = 10;

estol = 0.244,;

bht_max = 1;
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end

I
o

porcent_min_b .095;

Il
o

porcent_max_b .15;

Il
o
ol

porcent_b_aileron

I
o
N

porcent_c_aileron

porcent_min_b_acel = 0.05;

t = 0.01;
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APENDICE B - FUNCTION PARA IMPORTACAO DAS ANALISES DE PERFIS

function [alfa_asa,cl_asa,cm_asa,a0O_asa, aO_asa_rad,
alfa_eh,cl_eh,
cm_eh, a0_eh,a0_eh_rad, alfa_ev,cl_ev, cm_ev, alO_ev,

a0_ev_rad] = dados_perfis

cd C:\Users\joaom\Documents\TCC\Final\

perfil_asa = dlmread ("TCC\Final\perfil_asa.txt");

alfa_asa = perfil_asa(:,1);

cl_asa perfil_asa(:,2);

cm_asa = perfil_asa(:,5);

a0_asa (cl_asa(20)-cl_asa(10))/(alfa_asa(20)-alfa_asa

(10));

a0_asa_rad = deg2rad(al_asa);

perfil_eh = dlmread ("TCC\Finall\perfil_EH.txt");

alfa_eh = perfil_eh(:,1);

cl_eh perfil_eh (:,2);

cm_eh perfil_eh(:,5);




a0_eh = (cl_eh(b5)-cl_eh(1))/(alfa_eh(5)-alfa_eh(1));

a0_eh_rad = deg2rad(al_eh);

perfil_ev = dlmread ("TCC\Final\perfil _EV.txt");

alfa_ev = perfil_ev(:,1);

cl_ev = perfil_ev(:,2);
cm_ev = perfil_ev(:,5);
a0_ev = (cl_ev(5)-cl_ev(l))/(alfa_ev(b)-alfa_ev(1));

a0_ev_rad = deg2rad(al_ev);

end
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function delta = mapeamento (AR, lambda)

x_AR=[0 0.0214 0.0455 0.0636 0.0909 0.0968 0.1364
0.1673 0.2000
0.2327 0.3136 0.4000 0.6000 0.8000 1.0091];
y_AR4=[0.0800 0.0522 0.0365 0.0261 0.0174 0.0139
0.0104 0.0052
0.0043 0.0026 0 0.0013 0.0096 0.0197 0.0365];
y_AR6=[0.1078 0.0870 0.0661 0.0487 0.0348 0.0261
0.0191 0.0122
0.0087 0.0052 0.0035 0.0052 0.0191 0.0400
0.0678];
y_AR8=[0.1287 0.1026 0.0835 0.0626 0.0470 0.0383
0.0278 0.0191
0.0139 0.0104 0.0070 0.0087 0.0278 0.0591
0.0974];
y_AR10=[0.1600 0.1391 0.1165 0.0939 0.0748 0.0557
0.0417 0.0303
0.0209 0.0157 0.0087 0.0104 0.0330 0.0713
0.1200];




Xx_interp=[0:0.01:1];
dif=abs(x_interp-lambda) ;
[v,pl=min(dif);

afi=x_interp(p);

if (AR>=4 && AR<=6) || AR<4

y_min = interpl(x_AR,y_AR4,afi);
y_max = interpl (x_AR,y_AR6,afi);
x = [4 6];

y = [y_min y_max];

delta = interpl(x,y,AR);

elseif AR>=6 && AR<=8

y_min = interpl (x_AR,y_AR6,afi);
y_max = interpl(x_AR,y_AR8,afi);
x = [6 8];

y = [y_min y_max];

delta = interpl(x,y,AR);

elseif (AR>=8 && AR<=10) || AR>10

y_min = interpl (x_AR,y_AR8,afi);
y_max = interpl (x_AR,y_AR10,afi);
x = [8 10];

[y_min y_max];

<
Il

68




delta = interpl(x,y,AR);
end

end




APENDICE D - FUNCTION PARA EFEITO DE ALTITUDE
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function [rhoh,

TO, g, M, R,

for j =

P(j)

T(j)

rhoh (j)

end

dens_relat

end

dens_relat] = efeito_altitude (PO,

rho)

1:length (h)

PO.*x(1 - Lg.*h(j)/TO0).~(g*xM/(R*xLg));

TO - Lg.*h(j);

= (MxP(j))/(R*T(j));

= rhoh./rho;

Lg,

h,




APENDICE E - CODIGO DE DESENVOLVIMENTO DA AERONAVE

clc, clear all, close all

n_variaveis = 10;

n_filhos = 80;
n_individuos_fortes = 100;
m_variavel = 20;

pop = n_filhos + m_variavel;

n_geracao = 50;
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n_indiviuos_predefinidos = 0;
n_individuos_finais = 10;
n_individuos_reproducao = 100;
fx = 1000;

forca_maior = 1;

(h,mi_d, mi_p, g, PO, TO, rho, Lg, R, M, C_Fe, r, cv,
rho_m, db, ...

bm, 1_fuselagem, np, c, a, massa_unit_carga, esp_chapa,

S_corrida, S_fapleron, acel_angular, estol, bht_max,

porcent_min_b, porcent_max_b, porcent_b_aileron,

porcent_c_aileron, porcent_min_b_acel, t] = constantes;

[alfa_asa,cl_asa,cm_asa,al_asa, aO_asa_rad, alfa_eh,
cl_eh,
cm_eh, a0O_eh,a0_eh_rad, alfa_ev,cl_ev, cm_ev, aO_ev,

a0_ev_rad] = dados_perfis;

rpm = 10100;




Td

var

for

= @(v) ((0.0000001*rpm - 0.0007)*v~3 + (-0.0000047*rpm +
0.0141) ...
xv~2 + (0.0000338*rpm - 0.5603)*v + (0.008714*rpm -
48.441));

iaveis = [linspace (90, 140, m_variavel)
linspace(1.7,2.2, m_variavel)
linspace(0.35,0.5,m_variavel)
linspace(0.5,0.7, m_variavel)

linspace(0.5,0.8, m_variavel)

linspace(0.2,0.3, m_variavel)

linspace (0,3, m_variavel)

linspace(1.2,1.4, m_variavel)

1;

k = 1:1:pop

e = randi(m_variavel ,l,n_variaveis-2);
for linha_variavel = 1:1:n_variaveis-2

individuo (linha_variavel ,k) = variaveis(
linha_variavel,(e(linha_variavel)));

end
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end

for

Xacwf = bm + 0.3*individuo(3,k);

escolha_cg = Xacwf;

MG = linspace(escolha_cg, escolha_cg + 0.05, k);
escolha_mg = MG (k) ;

individuo(n_variaveis-1,k) = escolha_cg;
individuo(n_variaveis ,k) = escolha_mg;
gr = 1:1:n_geracao

matriz_dados = [];

for ind = 1:1:pop

individuo_atual = individuo (l1:n_variaveis, ind) ;

W = individuo_atual (1) ;

b_asa = individuo_atual (2);
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cr_asa = individuo_atual (3);

lambda = individuo_atual (4) ;
porcent_retangular = individuo_atual (5);
cr_ht = individuo_atual (6) ;

alfa_i = individuo_atual (7);

Lmax = individuo_atual (8) ;

Xcg = individuo_atual (9);

Xmg = individuo_atual (10);

H= 2.9 - b_asa;

b = ceil((cu/massa_unit_carga)*esp_chapa)/100;
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Xacwf = bm + 0.3*cr_asa;

Xach

Lmax - 0.7*xcr_ht;

Zt = 0.2;
Zd = b + r;
b_retangular = b_asa*porcent_retangular;
if porcent_retangular == 1
ct_asa = cr_asa;
c_med_asa = cr_asa;
else
ct_asa = cr_asa*lambda;

c_med_asa = (2/3)*cr_asax*x((1+lambda+lambda~2)
/(1+lambda)) ;

end
S_asa = b_retangular*cr_asa + (b_asa - b_retangular
)*(cr_asa +

ct_asa)/2;

S_asa_real = S_asa - cr_asax*xl_fuselagem;




Swet_asa = S_asax*x(1.977+0.52*x(t/c_med_asa));

if ct_asa == cr_asa
AR_asa = b_asa/c_med_asa;
else
AR_asa = (b_asa~2)/S_asa;
end
delta = mapeamento (AR_asa,lambda);

episilon = 1/(1+delta);

e0 = 0.7b5xepisilon;

K = 1/(pi*xepisilon*AR_asa);

Cd0 = (S_asa/Swet_asa)*C_Fe;

coef_asa = alO_asa/(1+(57.3*%a0_asa/(pi*episilonx*
AR_asa)));

Cl = 0.9xinterpl(alfa_asa,cl_asa,alfa_i,'linear');

Cl_max = 0.9*max(cl_asa);

Cdi = (C1-2)/K;
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vi = [0];

Si = [0];

aceli = [0];

Ti = [0];
Lwi =[0];
ti = 0.2;
acel_max = O0;

[rhoh, dens_relat] = efeito_altitude (PO, Lg, h, TO
, &, M, R, rho);

for i = 1:50

vi(i+1) = vi(i)+aceli(i)x*ti;

Ti(i+1)

Td(vi(i+1))*dens_relat (3);

Lwi(i+1) = (rhoh(3)*vi(i+1)"2*xS_asa_realx*Cl)/2;

CD = CdO + Kx*x(Cl)~2;

D = (rhoh(3)*vi(i+1)-2*S_asa_real*CD)/2;

f_atrito = mi_d*x(W-Lwi(i+1));
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aceli(i+1) = g*(Ti(i+1)-D-mi_d*(W-Lwi(i+1)))/W;

Si(i+1) = Si(i)+vi(i+1)=*(ti)+aceli(i+1)*x(ti~2)
/23
if aceli(i+1)>acel_max
acel_max=aceli(i+1);
end
end

if “any(isnan(vi))

vlo = vi(find(Si>S_corrida,1));

acel = aceli(find(Si>S_corrida,1));

T = Ti(find (Si>S_corrida,1));

Lw = Lwi(find(Si>S_corrida,1));

else
vlo = 1;
acel = 1;
T = 10;
Lw = 10;

end
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Cm_asa = interpl(alfa_asa, cm_asa, alfa_i,"linear")
Xac = 0.25;

Xcg = 0.25;

1ht = Xach - Xacwf;

CM_EHO = -cm_eh(find(alfa_eh==0,1));

CLO

0.9%xcl_asa(find(alfa_asa,1));

€02 = (2%CLO)/(pi*AR_asa);

de = (2*xal0_asa_rad)/(pi*AR_asa);

CM_alfa = -0.6371;

ME = 0.13;

CMO = 0.02;
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SH1 = [(a0_asa_rad*(Xcg-Xac)-CM_alfa)*S_asax
c_med_asal/...

[np*lht*alO_eh_radx*(1-de)];

SH2 = [S_asa*c_med_asa*a0O_asa_rad*(ME-Xac+Xcg)l/...
[lht*np*alO_eh_rad*(1-de)];

vetor_SH = [SH1 SH2];

Sh_estabilidade = min(vetor_SH);

it = e02 + (deg2rad(alfa_i))-(CMO-Cm_asa-CLO*(Xcg-

Xac)-CM_EHO) *...
((S_asa*c_med_asa)/(np*a0_eh_radx*
Sh_estabilidade*1lht));

it = rad2deg(it);

Macwf = rhoh(3)*(vlo."2)*Cm_asa*xS_asa_realx

c_med_asa;

Icg = cux(a~2 + b~2)/12;

dc = sqrt((b/2 + r)~2 + (Xmg-Xcg)“~2);

Iyymg_c = Icg + cu*xdc~2;

b/2 + r;

Zcg
Zmg = 0;
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dcg_roda = sqrt (((Xacwf-Xcg)) " 2+(r+b/2)"2);
Icg_a=0.34;
Iyymg_a = Icg_a + cvxdcg_roda~2;
Iyymg_total = Iyymg_a + Iyymg_c;
Lh = (Xmg*x(Lw-W)-Iyymg_total*acel_angular+D*(Zd-Zmg
)-T*(Zt-Zmg)+...
m*acel*(Zcg-Zmg)+Macwf+W*xXcg-Lw*xXacwf) /(Xach-

Xmg) ;

Cl_eh = 0.9*%interpl(alfa_eh,cl_eh,10, 'linear');

Sh_rolagem = -(Lh*2)/(Cl_eh*rhoh(3)*vlo."2);

Sht=min([Sh_rolagem Sh_estabilidade]);

t_r = (60-S_corrida)/vlo;

teta_final acel_angular*x(t_r)~2/2;

asa_ataque teta_final+alfa_i;
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Cl_rolagem = 0.9*%interpl(alfa_asa,cl_asa,asa_ataque

,'linear');

Lw_rolagem

)/2;

(rhoh (3) *(vlo~2)*S_asa_real*Cl_rolagem

(1;

if Lw_rolagem<=W

restricoes

individuo(1,ind) = Lw_rolagem;

end

VHT (lht*Sht)/(c_med_asa*S_asa_real);

bht = Sht/cr_ht;

if bht > bht_max

restricoes = [restricoes 0];
else

restricoes = [restricoes 1];

end

Fb = Wx(Xmg-Xcg)/(Xmg-Xacwf+db+0.3*cr_asa);

porcent_b = Fb/W;

Xb

Xmg-bm+db;

Fn Wx(Xmg-Xcg)/Xb - Wxacel_max*(b/2 + r)/(g*xXb);

porcent_b_acel = Fn/W;




if (porcent_b<porcent_min_b || porcent_b>
porcent_max_b)

restricoes = [restricoes 0];

else

restricoes = [restricoes 1];

end

Cnb_aviao 0.00246;

CLmax_asa 0.9*max([cl_asal);

kn = 0.0015;
krl = 1,

Lf

Lmax + bm;

sf 0.134;

1vt = 1lht;
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ZW (b+0.02)/2;

df

b+0.02;

enflexamento = O;

V_vento = 6;

defle_leme = 23;

=
Il

[0.724x1vt*a0_ev]/[S_asa_real*b_asal;

(ov]
I

[3.06x1vt*xal0_ev]/[S_asa_real~2*b_asa*x(1l+cosd(
enflexamento))];

C = [0.4xzwxa0_ev*lvt]/[df*S_asa_real*b_asal;

O
I

[0.009*%a0_ev*AR_asax*xlvt]/[S_asa_real*b_asal;

Cnb_wf=-[kn*krl*sfxLf]/[S_asa_realx*b_asal;

delta2 = [[A+C+D]~2] -4*B*[Cnb_wf-Cnb_aviaol;

SV1i=[-[A+C+D]+sqrt(delta2)]/[2%B];
SV2=[-[A+C+D]-sqrt (delta2)]/[2*B];
if SV1>0

SV=8V1;
else

SV=8V2;
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end

V_stol =sqrt ((2*W)/(rhoh(3)*S_asa_real*CLmax_asa));

betha = atand(V_vento/V_stol);

Vv = [SVxlvt]/[S_asa_real*b_asal;

TAL = [[betha*Cnb_aviao]l/[a0O_eh*Vv*nvxdefle_leme
11%100;

S_leme = (TAL/100) *SV;

Hvt = SV/cr_asa;

input = [
individuo (:, ind);
ct_asa;
b_retangular;

S_asa_real;

c_med_asa;
coef_asa;
K;

e0;

episilon;

delta;

Cl;




Cl_rolagem;

Lw;

Lw_rolagem;

vlo;

Sh_rolagem;

Sh_estabilidade

Sht ;
bht ;
1ht;
VHT ;
teta_final;
Fb;

porcent_b;

Iyymg_total;
it;

Lmax;

SV;
S_leme;
Hvt ;

Vv ;

if “any(isnan(input))

matriz_dados (:,ind)=input;

Ranking (:,ind)=individuo (:,ind);

end
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end

numero_dados = size(matriz_dados ,1);
preenchimento = pop - size(matriz_dados,2);
matriz_dados = [matriz_dados zeros(numero_dados,

preenchimento)];

preenchimento_ranking = pop-length(Ranking);

Ranking = [Ranking zeros(l, preenchimento_ranking)];
N = 0;
media_forca = mean(Ranking(1,:));

aptidao_individual = abs(Ranking./sum(Ranking));

aptidao_individual (isnan(aptidao_individual)) = O0;

for £f = 1:1:n_individuos_fortes
[individuo_alfa,p] = max(Ranking);

verificacao = matriz_dados(:,p);

individuos_de_interesse (1:numero_dados,p) =

verificacao;




mais_fortes(l:n_variaveis,p) = individuo (1:

n_variaveis,p);

n_mais_fortes(:,f) = individuo_alfa;

end

Ranking(p) = 0;

hold on

subplot (3,4,1);
semilogx (gr ,media_forca, '*k');
xlabel (' Gera o de individuos');

ylabel('m dia de Mtow da agera o ');

if n_mais_fortes(1,1)>forca_maior

forca_maior = n_mais_fortes(1,1);

melhor_individuo = individuos_de_interesse(:,find(
individuos_de_interesse(1l,:)==forca_maior,1));

individuo_lider = mais_fortes(l:end,1);

hold on

subplot (3,4,2)
semilogx (gr,forca_maior, '*k')
xlabel (' Gera o de individuos');

ylabel ('Mtow do melhor indiv duo');

hold on

subplot (3,4,3)
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semilogx (gr ,melhor_individuo (2,1), '*k"')
xlabel (' Gera o de individuos');
ylabel ('Envergadura da asa [m]');

axis ([0 gr 0 2.4])

hold on

subplot (3,4,4)

semilogx (gr ,melhor_individuo (3,1), '*k"')
xlabel (' Gera o de individuos');
ylabel ('Corda da raiz da asa [m]');
axis ([0 gr 0 0.71])

hold on

subplot (3,4,5)

semilogx (gr ,melhor_individuo (37,1), '*k"')
xlabel ('Numero da gera o de individuos');
axis ([0 gr 0 0.2])

ylabel (' rea da E.V. [m 1');

hold on

subplot (3,4,6)

semilogx (gr ,melhor_individuo (12,1), '*k"')
xlabel (' Gera o de individuos');

ylabel ('Envergadura retangular');

axis ([0 gr 0 6])

hold on

subplot (3,4,7)

semilogx (gr ,melhor_individuo (6,1),'*k')
xlabel('Gera o de individuos');
ylabel ('Corda da raiz da E.H. [m]');
axis ([0 gr 0 0.3])
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hold on

subplot (3,4,8)

semilogx (gr,melhor_individuo(7,1), " '*k"')
xlabel ('Numero da gera o de individuos');
ylabel (' ngulo de incid ncia da asa [ 1');

axis ([0 gr 0 61)

hold on

subplot (3,4,9)

semilogx (gr,melhor_individuo(9,1), " '*k"')
xlabel('Gera o de individuos');

ylabel (' Posi o do CG [m]');

hold on

subplot (3,4,10)

semilogx (gr ,melhor_individuo (10,1), '*k"')
xlabel (' Gera o de individuos');

ylabel (' Posi o do trem de pouso [m]');

hold on

subplot (3,4,11)

semilogx (gr ,melhor_individuo (28,1), '*k"')
xlabel('Gera o de individuos');
ylabel ('Envergadura da E.H. [m]');

axis ([0 gr O 1])

hold on

subplot (3,4,12)

semilogx (gr ,melhor_individuo (27,1), '*k"')
xlabel('Gera o de individuos');
ylabel (' rea da E.H. [m 1');

axis ([0 gr 0 0.5])
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end

valor = fix(aptidao_individualx*fx);

ordem = sort(valor);

individuo = [valor;aptidao_individual;Ranking;individuo
1;

filhos=[];

bi=1;

for £ = 1:pop

end

pai

for p = bi:bitordem(f) -1
filhos(:,bi) = f;
bi = bi+il;

end

s = randi(round(mean(sum(valor))),1,

n_individuos_reproducao) ;

individuo_pais = [];

for

p = l:n_individuos_reproducao

x = find(valor==ordem(filhos (:,pais(p))));

individuo_pais = [individuo_pais,individuo(l:end,x
(1)1
end
numero_filhos_por_individuo = round(n_filhos.x*(

individuo_pais(2,1:end)...
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/sum(individuo_pais(2,1:end))));

individuo_pais = individuo_pais(4:end,:);

numero_total_filhos = sum(numero_filhos_por_individuo);

[maior ,m]=max (numero_filhos_por_individuo) ;

[menor ,n]=min(numero_filhos_por_individuo);

if (numero_total_filhos<n_filhos)
numero_filhos_por_individuo(m)=
numero_filhos_por_individuo(m)+...
(n_filhos-numero_total_filhos);
elseif (numero_total_filhos>n_filhos)
numero_filhos_por_individuo(n) =
numero_filhos_por_individuo(n)-...

(numero_total_filhos-n_filhos);

end

selecao_casais = randperm(n_individuos_reproducao);
posicao_novos_individuo = 1;

pai = 1;

mae = 2;

for casal = 1:1:n_individuos_reproducao/2

filhos_casal = numero_filhos_por_individuo(
selecao_casais(pai))+...

numero_filhos_por_individuo(selecao_casais (mae)

)




individuo_pai

D)
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individuo_pais(:,selecao_casais (pai

individuo_mae = individuo_pais(:,selecao_casais (mae

D)

for

end
pai

mae

end

filhos_individuais = 1:1:filhos_casal
gene_pai = de2bi(randi(2~(n_variaveis-2),1),

size(individuo_pais ,1),'left-msb')";
gene_mae = ~gene_pai;

genotipo_pal = gene_pai.*individuo_pai;

genotipo_mae = gene_mae.*individuo_mae;

individuo_filho = genotipo_pai+genotipo_mae;

individuo (4:end,posicao_novos_individuo) =

individuo_filho;

posicao_novos_individuo =

posicao_novos_individuo + 1;

pai+2;

mae+2;

individuo=individuo(4:end,1:end);
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for mutante = n_individuos_fortes+n_filhos+1:1:pop
gene_mutante = randi(m_variavel,l,n_variaveis-3);
for linha_variavel = 1:1:n_variaveis-3
individuo(linha_variavel ,mutante) = variaveis(
linha_variavel,...

(gene_mutante(linha_variavel)));

end
Xacwf = bm+0.3*%individuo (3 ,mutante) ;
escolha_cg = Xacwf;

MG = linspace(escolha_cg,escolha_cg+0.05,
m_variavel) ;

escolha_mg = MG(mutante);

individuo(n_variaveis-1,mutante) = escolha_cg;
individuo(n_variaveis ,mutante) = escolha_mg;

end
fprintf('\n 0 algoritmo est na gera o %i\n',gr)

gr = gr+1;

end

mtow = melhor_individuo (1) ;
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cu = mtow/g - cv;

[S, AR, Cl_max, CdO, K, hw, b, e_o, e] = aerodinamica(C_Fe,

melhor_individuo, cl_asa, r, cu, massa_unit_carga,

esp_chapa, t);

[rhoh, dens_relat, V, Clh,Cdh] = altitude (S, PO, Lg, h, TO

R, rho, mtow, CdO, K);

[Td, Tr, Tr_min, v_max_alcance, rpm] = empuxo(V,

rhoh, mtow, Clh, Cdh, dens_relat);

[Pd, Pr] = potencia(V, rpm, rhoh, dens_relat, Tr, Td);

[V_max_alcance, V_max_autonomia, V_estol, v_min, v_max] =
velocidades...

(mtow, Tr_min, rhoh, V, Td, Tr, S, CdO, K, Clh, Cl_max)

[v_lo, S_lo, We, phi, Cl_lo, CD, L] = decolagem (hw, b, K,
mi_d, CdO,...

V_estol, rhoh, dens_relat, Cl_max, mtow, g, rpm, S);
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[S_1] = pouso (phi, V_estol, mtow, rhoh, K, CdO, g, S, mi_p
, Cl_max, We);

[RC, RC_max, theta_RC_max, theta] = subida(rhoh, mtow, V,

Pd, Pr);

[Rd, Rd_max, gama_Rd_max, vh] = descida(rhoh, V, S, Clh,
Cdh, mtow) ;

[v_raio_min, n_raio_min, raio_min, phi_inclinacao] = curvas

(K, mtow, S, rhoh, Td, CdO, g);

[v_manobra, v_mergulho, v_cruzeiro, n_lim_positivo] =
diagrama

(rhoh, V_estol,v_max, mtow, S, Cl_max);

[Cu, h_alt] = carga (PO, Lg, TO, g, M, R, mtow, S,Cl_max,
rpm, Cl_lo, CD,...

rho, mi_d, cv);

envelope (V, Lg, TO, g, M, R, PO, mtow, CdO, K, rho, Cl_max

9 o .

n_lim_positivo, S, Td, dens_relat);
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[t_lo, t_s, t_cru, t_d, t_1f, T] = tempo(v_lo, S_lo, RC_max

v_max_alcance, Cd0 , K, mtow, rhoh, S, S_1, V_estol);
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