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Resumo

O presente trabalho tem como objectivo principal a preparacao de uma plataforma UAV
(Unmanned Aerial Vehicle) e o desenvolvimento final de uma asa morphing de envergadura
variavel para que, posteriormente, o seu desempenho em voo seja avaliado. Esta asa foi
adaptada a plataforma UAV, tendo sido construidas duas carenagens, realizados reforcos
estruturais, construidas novas cremalheiras e veios de servo-motores para actuacao das partes
moveis da asa e implementado um novo sistema de alimentacao. A plataforma de ensaios UAV
foi adaptada, tendo em conta os requisitos dos ensaios de voo da asa de envergadura
variavel. Para isso, foi reconstruido um novo apoio do veio do motor, foram abertas duas
entradas de ar de refrigeracdao do motor e construida uma empenagem em H. A mesma
plataforma foi devidamente instrumentada no sentido de adquirir a informacao de voo
necessaria a caracterizacao do desempenho da asa telescépica. Foi realizada uma analise da
taxa de rolamento da asa de envergadura variavel, tendo em conta a variacdo da posicdo do
centro de gravidade, na direccido da envergadura. A asa telescopica foi testada
dinamicamente para avaliar o seu comportamento quando carregada aerodinamicamente.
Varios ensaios de voo foram levados a cabo para testar a plataforma UAV. Ao longo desses
testes foi avaliado o desempenho em voo de uma asa convencional para servir de referéncia

aos ensaios da asa de envergadura variavel.
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Abstract

The main goal of the present work is the preparation of an UAV (Unmanned Aerial Vehicle)
platform and the final development of a variable span morphing wing. This wing was adapted
to be fitted to the UAV platform, two wing fairings were built, structural reinforcements were
implemented, new servo -actuator shafts and wing span actuator racks were manufactured
and a new power supply system was developed and installed. The UAV platform was adapted
having in mind the flight tests requirements of the telescopic wing to be performed. Thus, a
new motor shaft support was reconstructed, one air inlets and one air outlet to cool the
motor were opened in the fuselage and an H-tail was build. The same platform was properly
instrumented in order to acquire the flight information needed to characterize de
performance of the variable span wing. A roll rate analysis of the telescopic wing was
performed taking into account the variation of the position of the center of gravity in the
direction of de span. The telescopic wing was tested dynamically to evaluate its behavior
when aerodynamically loaded. Several tests were made to check the UAV platform. Along
these tests, the performance of a conventional wing was evaluated to serve as reference to

the future tests of the telescopic wing.
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Capitulo 1

Introducao

A ideia de mudar a forma da asa ou a geometria esta longe de ser nova. O Wright Flyer, a
primeira aeronave motorizada mais pesada do que o ar, alcancou o controlo do rolamento
através da mudanca da torcao das asas utilizando cabos actuados directamente pelo piloto.

0 aumento da procura de velocidade e cargas (payloads) mais elevadas levou a construcdo de
aeronaves com estruturas mais rigidas, o que as incapacitou de se adaptarem a diferentes
condicoes aerodinamicas, caracterizando assim um perfil de missdes tipico.

Morphing é um diminutivo de metamorfose e, no ramo da engenharia aeronautica, é
adoptada para definir um conjunto de tecnologias que aumenta o desempenho da aeronave
através da manipulacdo de certas caracteristicas, para assim melhor ajustar o estado do
veiculo ao ambiente e a tarefa em maos, Weisshaar et al !". Ao usar esta definicao,
tecnologias estabelecidas, tais como as flaps ou trens de aterragem retracteis seriam
consideradas tecnologias morphing. Contudo, morphing acarreta a conotacao de mudanca de
forma radical ou mudanca de forma apenas possivel com tecnologias futuristicas. Nao existe
uma definicdo exacta nem um acordo entre os investigadores acerca do tipo ou extensao da
mudanca de geometria necessaria para qualificar uma aeronave com o titulo de “geometria
morphing”.

O desenvolvimento dos flaps ou slats convencionais em avides comerciais permitiu a
realizacao da mudanca da geometria das asas em voo. As asas sao concebidas com um
compromisso entre a geometria que permite a aeronave voar numa gama de condicoes de voo
e o desempenho que em cada condicdao € frequentemente sub-Optima. Além disso, estes
exemplos de variacao de geometria oferecem beneficios limitados quando comparados com os
beneficios que poderao ser obtidos pelas tecnologias morphing, em que as asas sao

inerentemente deformaveis e adaptaveis.
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A maioria dos conceitos de asa de envergadura variavel sdo baseados no mecanismo
telescopico, seguindo as ideias do russo expatriado lvan Makhonine, onde a asa que estica
esta situada no interior da asa fixa, permitindo variar a envergadura e a area. O MAK-10 foi a
primeira aeronave com asa telescopica e fez o seu voo inaugural em 1931. O seu mecanismo
era actuado pneumaticamente e permitia aumentar até 62% a sua envergadura (de 13 para
21m), enquanto que a area aumentava até 57% (de 21 para 33m?), Weisshaar et al [".

Os conceitos morphing tém sido classificados em trés tipos principais. No que toca a alteracao
no plano da asa ou na forma da asa, as variacdes consideradas sao: variacao de envergadura,
corda, enflexamento, asas que deflectem para baixo e obliquas. No caso das transformacoes
fora do plano da asa, as variacdes consideradas sao: torcao, diedro/gull e flexao ao longo da
envergadura. Por fim, os ajustes no perfil da asa sao: variacao de espessura e a variacao da
linha média.

No presente estudo interessa realcar as tecnologias morphing cuja mudanca seja no plano da
asa (do inglés variable planform) especialmente em asas telescopicas. Os tipos de morphing
que serao realcados sao: variacao de enflexamento (do inglés variable sweep); asas obliquas
(do inglés oblique wings); asas telescopicas (do inglés telescopic wings s) ; asas extensiveis
(do inglés extending wings); e asas que dobram (do inglés foldig wigs).

As asas de enflexamento variavel alteram o enflexamento da ambas as asas, com frequéncia,
para tras. A primeira aeronave a utilizar este tipo de enflexamento de forma bem-sucedida
foi o Bell X-5.

As asas obliquas sdo caracterizadas por serem asas completas apoiadas num so ponto da
fuselagem denominado pivot. A asa roda em torno deste ponto de modo a que um lado da asa
rode para a frente e o outro para tras.

As asas telescopicas sdo tipicamente asas constituidas por um par de asas fixas e um par de
asas moveis. As asas moveis podem estender ou recolher, podendo estar posicionadas no
interior ou no exterior relativamente a asa fixa. Este tipo de asa permite variar a
envergadura, a razao de aspecto e a area.

As asas extensiveis sdo tipicamente constituidas por duas asas fixas e por duas semi-asas que
se estendem desde a raiz até uma determinada posicdo da envergadura. Tipicamente as
partes extensiveis da asa apenas sdo utilizadas para executar a descolagem, a aterragem e os
voos a baixa velocidade.

As asas que descaem sdo caracterizadas por porcoes das asas que, durante o voo, deslocam-se
da posicao horizontal para a posicao vertical com o objectivo de executar voos a alta
velocidade. A Figura 1.1 representa as varias configuracoes acima descritas.

A observacao do voo na natureza motivou no Homem o desejo de voar e, consequentemente,
o desejo de desenvolver veiculos voadores. A concepcao das primeiras maquinas voadoras era
relativamente rude e, mesmo hoje em dia, a natureza tem muito para nos ensinar, o que
continua a inspirar a investigacdo. Ao comparar directamente veiculos voadores com a
natureza, os engenheiros e os designers procuram inspiracao, no sentido de encontrar
simplicidade, elegancia e eficiéncia, que sdo caracteristicas obtidas pelas espécies animais ao

longo de milhares de anos de evolucéo bioldgica.
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Figura 1.1 - llustracéo dos varios tipos de planform morphing:1) enflexamento variavel;2) asa
obliqua; 3) asa telescopica; 4) asa extensivel;5) asa que descai [2!

Particularizando, a atraccao dos engenheiros incide na integracao entre a estrutura e a
funcdo que caracteriza as asas dos passaros, Bowman et al P!, Até em ambientes urbanos
complexos, os passaros tém a capacidade de rapidamente mudar de forma para transitar do
cruzeiro eficiente para manobras agressivas e descidas de precisao. A morfologia das aves
permite uma vasta gama de configuracoes de asas, podendo cada uma delas ser usada para
uma tarefa em particular do voo, Abddulrahim et al .

A habilidade de mudar de geometria durante o voo, por parte da superficie da asa, tem
interessado investigadores e engenheiros ao longo dos anos. Por exemplo, uma asa adaptativa
diminui os compromissos requeridos para assegurar a operacao do aviao em mudltiplas
condicdes de voo, Stanewsky et al 1°.

Apesar da aparente complexidade da geometria variavel em aeronaves, a natureza evoluiu no
sentido de milhares de insectos voadores e aves passarem, frequentemente, a executar
missoes dificeis. A titulo de curiosidade, observacdes efectuadas por biologos experimentais
revelaram que aves como o falcao sdo capazes de permanecer por longos periodos de tempo
com uma configuracdo de grande razdo de aspecto, usando correntes de ar e térmicas até
detectarem a sua presa. Quando detectada a presa, a ave modifica a sua configuracao para
modo de “ataque” e mergulha sobre a sua presa sem que esta suspeite.

Em 1890, o pioneiro aviador francés Clement Ader prop0s uma asa de morcego para uma
aeronave (Eole) que possibilitava a reducao do seu tamanho para metade ou para um terco da
sua extensao total. Os primeiros exemplos de aeronaves polimarficas incluiram o Pterodactyl
IV, desenhado por Geoffrey Hill na Westland que voou em 1931, e um aviao de combate russo
IS-1 que fez o seu primeiro voo em 1940 e tinha a capacidade de alternar entre um biplano
manobravel e um monoplano mais rapido.

Weisshaar et al ! fez uma revisao historica sobre a utilizacdo de tecnologias morphing em
aeronaves de diferentes categorias e tamanhos. A imagem da Figura 1.1 mostra um resumo
das aeronaves dessa revisao. Como representado nesta Figura, as aeronaves que, embora com
diferentes conceitos, adoptaram a tecnologia morphing de asa telescopica ja construidas sao:
MAK-10, MAK-123, FS-29, FLYRT, Virginia Tech, MFX 1e o MFX 2.
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Figura 1.2 - Evolucéo cronologica da aplicacdo das varias tecnologias morphing em aeronaves [¢!,

Historicamente tem-se verificado que solucdées morphing, em termos de custo e
complexidade, originaram sempre penalizagdes. No entanto, em certas circunstancias, estas
desvantagens tém sido superadas pelos beneficios do sistema como um todo. Aeronaves como
0 F-14 Tomcat e o Panavia Tornado sao um bom exemplo disso, em que a variacao do angulo
de enflexamento permite um bom desempenho, tanto em baixas como em altas velocidades
(resolvendo problemas de compressibilidade).

Cada condicao de voo exige que seja cumprido um vasto leque de requisitos. Seria ideal que
uma mesma aeronave conseguisse preencher um elevado nimero ou mesmo a totalidade
destas condicdes suprimindo, assim, a necessidade de ter varias aeronaves para desempenhar
0 que apenas uma poderia fazer. Tal tarefa ndo é facil pois, como se sabe, a grande maioria
das aeronaves é dimensionada para uma geometria optima que satisfaca os requisitos que o
fabricante se propos alcancar.

No sentido de reduzir a complexidade das estruturas morphing, aumentando a sua fiabilidade,
o sistema de actuacdo constituido por materiais activos deveria ser incorporado na estrutura.

Idealmente nao deveria haver distincdo entre a estrutura e o mecanismo de actuacao de
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forma que o sistema utilizado para suportar os carregamentos seria também utilizado para
mudar de configuracao.

Alguns conceitos de asas morphing requerem actuadores acoplados a mecanismos internos,
podendo estar ambos cobertos por superficies aerodinamicas flexiveis, rigidas ou deslizantes.
Isto requer um conjunto de actuadores distribuidos, mecanismos e materiais que deslizem
relativamente uns aos outros, ou, entao, materiais para a pele que possam esticar e encolher.
A linha temporal da Figura 1.1expde o desenvolvimento das tecnologias morphing, aplicadas
em aeronaves militares, onde um veiculo mais versatil compensa a complexidade adicional e
o incremento de peso. Além disso, nos ultimos anos, as atencdes deslocaram-se para
aeronaves pequenas (principalmente para Unmanned Aerial Vehicle, ou UAV 's). Actualmente,
a aposta nos UAV's resulta da sua maior versatilidade de funcdes e do curto tempo de
entrega (devido a reducao de tarefas burocraticas e de testes de qualificacao). A menor carga
aerodinamica nos UAV's também potencia a implementacdo deste tipo de tecnologia nestas
aeronaves. A excepcdo da variacdo do enflexamento, a maioria dos conceitos morphing
anteriores eram aplicados em aeronaves leves, com velocidade de operacao relativamente
baixa.

No que diz respeito a defesa aérea, os adversarios podem ser sofisticados ou rusticos. Os alvos
sdo mais distribuidos e mais pequenos, mas a sofisticacdo crescente na defesa aérea significa
que estes alvos podem ser perigosos ao atacar. E neste sentido que os conceitos morphing se
tornam vantajosos, uma vez que permitem executar missoes flexiveis e versateis, facilitando
o confronto com este tipo de alvos. Assim sendo, tornam-se mais eficazes no que concerne a
questao do custo.

Inman et al " apresentou os requisitos de atuadores para controlar veiculos aéreos morphing.
De acordo com Inman, o desenho de mecanismos requer uma preocupacao com: os tipos de
movimentos que serao realizados pela estrutura, tendo em conta a ligacdo e friccao; os
efeitos da deformacao da estrutura da asa quando sujeita a carregamentos; e o controlo do
actuador quando sujeito também a carregamentos. As dimensdes, o peso e o volume dos
actuadores sdo de extrema importancia, bem como a largura de banda e o comportamento
em fail-safe. O bloqueio também ¢é essencial quando a asa esta sujeita a carregamentos. Sem
caracteristicas de bloqueio, o actuador deve ter a capacidade de resistir ao carregamento
total.

Concepgdes morphing podem também beneficiar da flexibilidade geométrica das estruturas se
a energia aeroelastica do fluxo de ar puder ser usado para activar a mudanca da geometria.

0 controlo interno e a estratégia usada para permutar de uma configuracao de asa para outra
€ também um objectivo importante no desenvolvimento destas ideias. Isto envolve seleccao
de sensores, travoes, bloqueios, integracao de sensores, actuadores e software associado. A
velocidade a qual a mudanca de geometria ocorre € também relevante. Por um lado,
mudancas lentas podem ser suficientes para alterar o desempenho em algumas missoes, por

outro, mudancas rapidas podem aumentar significativamente a manobrabilidade da aeronave.
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1.1.Motivacao

Este trabalho surge na linha de continuidade do estudo de configuracées morphing por parte
do Departamento de Ciéncias Aeroespaciais da Universidade da Beira Interior, contemplando
nesta fase a avaliacdo do desempenho em voo do prototipo de uma asa telescopica com
variacao simétrica de envergadura.

As tecnologias morphing em aeronaves tém atraido as atencoes de milhares de investigadores
em todo o mundo. Morphing de asas é uma disciplina promissora porque permite potenciar a
exploracdo aerodinamica em aeronaves, ao adaptar varias formas ou geometrias para
diferentes condicdes de voo e para diferentes perfis tipicos de missoes.

Mudar a forma ou a geometria das asas ndao € um conceito novo. Como referido
anteriormente, apesar das desvantagens inerentes ao morphing, conclui-se que, em certas
circunstancias, as mesmas foram superadas pelos beneficios do conjunto do sistema. Assim
sendo, morphing consiste numa tecnologia promissora para o futuro da proxima geracao de
aeronaves.

Actualmente, o desenvolvimento de aeronaves tem procurado solucdes altamente eficientes e
“verdes”, o que faz com que, hoje em dia, este tipo de ideias tenha uma melhor
aceitabilidade. A massificacdo de materiais compodsitos e materiais inteligentes podera
eventualmente ajudar a superar as limitacées dos sistemas morphing e a disponibilizar os
beneficios das solucdes ja existentes.

O aumento da utilizacao dos servicos de GPS tem permitido explorar um potencial latente no
que concerne a utilizacdo de UAV’s. Algumas das melhores aplicacdes sao, por exemplo, o
controlo de fronteiras, a monitorizacao ambiental, a meteorologia, as operacoes militares e a
busca e salvamento. Outros dos beneficios, também ja mencionados, sao os menores custos
de producao, a menor quantidade de certificados de seguranca, os menores carregamentos
aerodinamicos e os menores custos de operagao.

Muitas investigacbes em asas morphing estao focadas em pequenas aeronaves radio-
controladas. Isto também oferece melhores oportunidades de mostrar e testar novos
conceitos e atrair as atencoes da indUstria para o desenvolvimento, em larga escala, de novas
tecnologias para veiculos.

No caso particular das asas morphing de envergadura variavel, esta solucao apresenta como
principais vantagens a adaptacao a varias missdes realizadas pela mesma aeronave e uma
reducdo do consumo energético (poténcia requerida) para uma determinada gama de

velocidades.

1.2.Estado da Arte

As asas com grandes envergaduras tém bom alcance e sao eficientes em termos de gasto de
combustivel, mas tém manobrabilidade reduzida e velocidades de cruzeiro baixas. Por
oposicdo, as aeronaves com baixa razdo de aspecto sao mais velozes e ageis, tendo no

entanto baixa eficiéncia aerodinamica, McCormik et al ©®.
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Uma asa de envergadura variavel pode potencialmente integrar numa so6 aeronave as
vantagens de ambos os conceitos, tornando esta tecnologia emergente especialmente
atractiva para UAV s militares.

Os topicos que serdo considerados neste estado da arte serdo os ensaios de voo, as asas
telescopicas e os estudos sobre a avaliacao da taxa de rolamento aplicada a asas morphing.
Na subseccao dos ensaios de voo serao apresentados alguns trabalhos que foram identificados
como estando dentro do dominio dos ensaios de voo em UAV’s. No entanto, nao foi possivel
recolher informacao relativamente a avaliacao da eficiéncia aerodinamica nestas aeronaves.
A maior parte da informacdo recolhida era referente a avaliacdes aerodinamicas de
planadores. No que toca a informacao disponivel associada a ensaios de voo em UAV's,
verificou-se que a maioria incidiu no ambito do controlo da aeronave. Foram varios os estudos
encontrados sobre asas telescopicas de envergadura variavel, desde aeronaves antigas até
aeronaves recentes.

O numero de referéncias bibliograficas respeitante a analise de taxas de rolamento em
aeronaves com tecnologias morphing de envergadura variavel é escasso, uma vez que existem
poucos estudos disponiveis na area em questdo. De qualquer forma, os 5 estudos que foram

analisados serao apresentados na subseccao referida.

1.2.1.Ensaios de Voo

Johnson et al P14 "] avaliou as caracteristicas aerodindmicas de varios planadores, sendo
eles, o Scleicher ASH-26E, o Scleicher ASH-24W e o STd. Cirrus. Em todos os ensaios foram
recolhidas informacdes de planeios e de mergulhos. A razdo de planeio maxima foi de 46.5
para 1 (ASH-26E), de 44 para 1 (ASH-24W) e de 35.2 para 1 (STd. Cirrus).

Curry et al I'"¥ analisou analitica e experimentalmente as caracteristicas aerodinamicas do
space booster Pegasus.. A partir das medicoes efectuadas nos primeiros ensaios de voo foi
possivel determinar coeficientes de sustentacdo, coeficientes de resisténcia ao avanco e
coeficiente de momento de picada. Apds estes primeiros ensaios, os investigadores
concluiram que as informacgdes referentes a aerodinamica da aeronave estavam dentro das
previsdes realizadas.

Vincent et al [ apresentaram a avaliacdo aerodindmica de um planador Super Blanik L-23.
Este trabalho foi realizado no ambito de investigaces da NASA sobre a viabilidade de
construcao de um UAV com caracteristicas de grande autonomia, através da exploracao da
energia dos gradientes térmicos ascendentes. Foram realizados 43 ensaios de voo, o que
tornou possivel a caracterizacdo da aeronave em estudo. A razdo de planeio maxima do
planador era de 28 para 1. Os ensaios realizados focaram essencialmente o estudo das
derivadas de estabilidade, no sentido de avaliar um potencial latente neste tipo de aeronave.
Del Frate et al " apresentaram uma série de lices aprendidas pela NASA Dryden Flight
Research Center no contexto dos ensaios de voo em UAV's ao longo das Ultimas décadas. As
licoes apresentadas prenderam-se sobretudo com topicos referentes a: factores do espaco

aéreo, factores atmosféricos, frequéncia de disponibilidade, perimetros de seguranca,
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factores humanos, desenvolvimento de software e hardware redundante, testes em solo,
treino de equipas e testes climatéricos.

Taylor et al " apresentaram um estudo que visava o aperfeicoamento das emissdes de gases
poluentes, do ruido e do desempenho de aeronaves da proxima geracdo. Foi testado um
modelo de 8.5% da escala do X-48B, a partir do qual foram estimados parametros
aerodinamicos com base em regressoes lineares e técnicas de analise de erros. Neste estudo
foi dada especial énfase a analise das derivadas de estabilidade da aeronave. Quanto aos
parametros longitudinais, estes foram estimados através dos ensaios de voo.

Por ultimo, Beasley et al !'"®

avaliaram o desempenho do rolamento de uma asa de
envergadura variavel. O aeromodelo testado era baseado num outro aeromodelo ja existente,
desenvolvido pelo Virginia Tech. O objectivo principal do trabalho prendia-se com a
comparacao da capacidade de execucao do rolamento do aeromodelo com asa telescopica em
relacdo ao aeromodelo de asa convencional. A taxa de rolamento maxima registada durante
os ensaios foi de 68.7°/s, causando um angulo de pranchamento de 137.8°. Através da
observacao de videos realizados na altura dos ensaios, concluiram que o tempo que a asa
demorava a estender era de, aproximadamente, 1.25 segundos. Com este estudo concluiu-se
que a taxa de rolamento desencadeada pela deflexao assimétrica da asa telescopica era cerca
de metade da taxa de rolamento aquando da utilizacao dos ailerons, sendo esta Ultima cerca

de 150°/s para o aeromodelo com asa convencional.

1.2.2.Asa Morphing

Gevers Aircraft Inc., em 1997 investigou uma asa telescopica capaz de variar a envergadura,
de forma a ser incorporada numa aeronave anfibia de seis lugares. A asa seria composta por
uma seccao central fixa e duas seccOes extensiveis, aplicando um sistema de longarinas
sobrepostas. A seccao central da asa correspondia a uma asa direccionada para alta
velocidade, pois possuia uma baixa resisténcia ao avanco e era forte. A seccdo extensivel
deslocava-se na direccdo da envergadura e era utilizada para voos de baixa velocidade,
descolagens e aterragens. Até ao momento nao existem registos de quaisquer
desenvolvimentos.

As asas telescopicas morphing para UAV s de ataque, desenvolvidas em 2001, pela AeroVision
Inc., no seio do programa Morphing Aircraft Structures do DARPA, consistiram em asas com
varios segmentos deslizantes. Verificou-se que a envergadura era inversamente proporcional a
velocidade de cruzeiro, e permitiu a esta aeronave operar em varias condicées de voo, desde
0 voo de espera, cruzeiro ou ataque a alta velocidade.

Bae et al "' efectuaram estudos aerodinadmicos, estaticos e aeroelasticos num missil e
elogiaram alguns beneficios e desafios associados a concepcao de uma asa morphing capaz de
variar a envergadura. Os investigadores chegaram a conclusdo de que a resisténcia ao avanco
total da asa morphing reduziu em cerca de 20%, ao passo que o alcance aumentou
aproximadamente 30%. A analise aeroelastica mostrou que para uma mesma pressao

dinamica, a medida que asa estendia a deflexdo da asa morphing aumentava, ou seja, a
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deformacao era tanto maior, quanto maior fosse a extensao da asa. De acordo com os
autores, esta deformacao devia-se essencialmente ao aumento do momento flector na raiz da
asa. No estudo em questao, verificou-se ainda que numa dada condicao de voo, a deflexao na
asa morphing, proveniente dos esforcos aerodinamicos, era muito maior do que em asas
convencionais. As consideracoes estaticas e aeroelasticas mostraram que esta asa de
envergadura variavel requeria um aumento da resisténcia a flexao, dado que a deformacao
devido a flexao era mais significativa do que a deformacéo originada pela torcao.

O Air Force Research Laboratory ["®! na Vehicle Research Section, desenvolveu uma plataforma
nao tripulada chamada ALICE (Air Launched Integrated Counter-Measure, Expendable) que
podia ser lancada em pleno voo através de uma aeronave tactica a uma velocidade de 0.8
Mach e uma altitude de até 14850 m. Apods ser lancada, a aeronave pode passar por trés
configuracoes distintas, sendo elas a configuracao de lancamento, a configuracao de cruzeiro
e a configuracao de voo de espera. Quando lancada, a aeronave executa um planeio usando
controlo de cauda até alcancar uma velocidade de 250 n6és, momento em que é accionado o
motor da aeronave. Nesse instante poder-se-a optar pela mudanca para modo de cruzeiro ou
para modo de voo de espera. No modo de voo de cruzeiro é utilizada uma fracdo da
envergadura total, podendo obter-se um alcance de 200 milhas nauticas e uma autonomia de
uma hora. No caso do voo de espera, sao deflectidas asas provenientes do intradorso da asa,
possibilitando a utilizacao da extensao total da envergadura. Neste caso, a aeronave pode
usufruir de uma autonomia de uma hora e uma carga Gtil de11.3 Kg

%1 modificaram um aeromodelo Delta Vortex RC ao acrescentar uma asa

Arrison et al
telescopica. A nova aeronave foi entdo rebaptizada de BetaMax. Esta podia aumentar a
envergadura 0.254m aos 1.105m de envergadura anterior. Para além disso, foi previsto um
aumento no alcance de 19% relativamente a asa convencional, contando com o aumento de
peso. O aeromodelo foi ensaiado em voo com sucesso e o desempenho da estabilidade
estatica foi melhorada em 5% quando as asas estavam totalmente estendidas. Foi ainda
realizada uma analise da taxa de rolamento tendo em conta apenas a deflexao dos ailerons.
Neal et al * conceberam uma plataforma variavel com capacidade de grandes mudancas na
geometria da asa, quer de envergadura, quer de enflexamento, usando actuadores
telescopicos pneumaticos. A razdo de aspecto podia variar até 131%, incluindo a combinacgéo
de enflexamento e envergadura, e a area podia ser alterada em 31%. Os testes em tunel de
vento revelaram que a variacdo da geometria da asa permitia manter baixas resisténcias ao
avanco numa vasta gama de velocidades. Neal et al " redesenharam o modelo para
implementar uma cauda de geometria variavel e com isto aumentar a resisténcia da estrutura
e do mecanismo.

Blondeau et al *?! desenharam e fabricaram uma asa segmentada em trés seccdes para um
UAV. No sentido de reduzir o peso, eles substituiram as longarinas por actuadores insuflaveis
que podiam suportar os esforcos aerodinamicos na asa. A longarina telescopica era
constituida por trés tubos concéntricos circulares, que reduziam o didametro a medida que o
comprimento aumentava. Estes estavam ligados por rolamentos lineares de ceramica,

podendo estender e recolher utilizando pressao. Constatou-se ainda que a asa podia aumentar
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114% na razao de aspecto, conseguindo suportar os esforcos aerodinamicos. Os resultados dos
ensaios em tunel de vento revelaram que a asa sofria de resisténcia ao avanco parasita criada
pelas juncoes das seccdes das asas. Quando completamente estendida, a asa telescopica
alcancava eficiéncias aerodinamicas de 9 a 10, sendo cerca de 25% menor do que a asa rigida
equivalente.

Num desenvolvimento mais recente, Blondeau e Pines 2! conceberam uma asa telescopica
com variacao assimétrica da envergadura, dividida em duas seccdées: uma parte fixa junto a
raiz e uma parte movel oca que se encontrava no exterior da parte fixa. As asas estavam
ligadas mecanicamente por nervuras com o objectivo de prevenir a torcao e a instabilidade
de flutter. Este novo protoétipo conseguiu atingir uma mudanca na razdo de aspecto de 230% e
permitiu reduzir a resisténcia ao avanco parasita devido a diminuicdo do espacamento entre
ambas as asas. Os ensaios em tunel de vento revelaram que na condicdo de asa totalmente
estendida, a asa telescopica conseguia atingir eficiéncias aerodinamicas na ordem dos 16, o
que revelou ser idéntico a asa de nlcleo de espuma equivalente.

Supekar 4 avaliou o desempenho estrutural e aerodindmico de uma asa telescopica para um
UAV segmentada em duas partes que podia variar também o diedro da asa exterior. Embora
um prototipo basico tenha sido construido, nao foi publicada a existéncia de um mecanismo
actuador bem-sucedido devido a problemas de fabricacao.

Sullivan e Watkins ?°! investigaram uma aeronave de asa obliqua capaz de deflectir simétrica
e assimetricamente a extensao de cada semi-envergadura. Com apenas extensao simétrica, a
razao de aspecto podia variar entre 3.3 e 4.7, levando a uma diminuicao da velocidade de
perda em aproximadamente 30% e a uma reducdo para metade na distancia requerida na
descolagem.

O Virginia Tech Morphing Wing Team com Alemayehu et al ?*! desenvolveram uma asa com
trés caracteristicas diferentes de morphing: mudanca de envergadura, mudanca de
enflexamento e mudanca de comprimento de corda.

Bharti et al *"! exploraram o mecanismo tesoura (do inglés scissor-mechanism) para alterar a
envergadura e o enflexamento com um conceito baseado na asa TSCh (NextGen Aeronautics
Inc.). Assim, foi construido um prototipo a escala que variava 55% da envergadura.

Gamboa et al *® desenharam uma seccao de uma asa capaz de mover e alterar a envergadura
e a corda de forma independente ao usar longarinas e nervuras extensiveis, respectivamente.
Eles compararam o desempenho alcancavel com esta asa morphing em termos de resisténcia
ao avanco, com uma asa tradicional a diferentes velocidades (de 15 m/s a 50 m/s). Foi
realizada uma analise aeroestrutural considerando o mecanismo onde a envergadura podia
aumentar na direccao da mesma. Neste caso foram mantidas as nervuras distribuidas, tendo

[ ™ prosseguiram a investigacdo deste

sido utilizadas para aumentar a corda. Leite et a
conceito de asa telescopica com variacao de geometria, com a diferenca de o seu protétipo
apenas variar a envergadura. O perfil mudava entre duas geometrias especificas diferentes.

Mestrinho et al BY

propuseram um novo conceito estrutural para a asa morphing de
envergadura variavel assimétrica. O sistema era composto por uma asa oca fixa, que se

estendia desde a raiz até cerca de 50% da asa. A asa movel deslizava no interior da asa fixa,
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através de um mecanismo de cremalheira-pinhdao. Dois servo-motores de actuacao
encontravam-se no centro da asa, enquanto o pinhdo estava acoplado ao eixo do servo-motor
que, por sua vez, estava ligado a cremalheira. Esta Gltima estava ligada a asa movel que
esticava e encolhia quando era actuada pelo servo-motor. De acordo com este artigo, a asa
telescopica tem uma resisténcia ao avanco superior a da asa convencional até uma velocidade
de cerca de 25m/s. A partir desta velocidade a asa telescdpica comeca a ganhar vantagem
em termos de reducdo de resisténcia ao avanco, sendo a percentagem maxima desta reducao

aproximadamente 30% para uma velocidade de cerca de 40 m/s.

1.2.3.Analise de Taxa de Rolamento

Henry B calculou o momento de rolamento obtendo também resultados experimentais. Além
disso, comparou o coeficiente de rolamento experimental de uma asa de envergadura variavel
com o coeficiente de rolamento de uma asa convencional. O modelo contém um termo
adicional cujo comportamento tende a modificar o amortecimento total. Os ensaios em tunel
de vento, realizados a 4 graus de inclinacao, permitiram constatar que, devido a discrepancia
entre os valores teoricos e experimentais, seria necessario aumentar a deflexdo da
envergadura para assim obter resultados equivalentes aos expectaveis pela deflexdao de
ailerons.

Jae et al P avaliaram o desempenho de uma asa morphing aplicada a um missil de cruzeiro,
calculando o momento de rolamento devido a deflexdo assimétrica de uma asa telescopica.
Este estudo permitiu concluir que era possivel controlar o missil através da deflexao
assimétrica das asas, sendo este controlo mais eficaz do que utilizando os convencionais
ailerons. Adicionalmente, foi concluido que a utilizacao deste conceito oferecia vantagens em
termos de reducao de resisténcia ao avanco e de aumento do alcance.

Mestrinho et al % calcularam a taxa de rolamento, considerando uma distribuicéo eliptica da
sustentacdo para uma asa telescopica com deflexao assimétrica de envergadura. A taxa de
rolamento maxima prevista pelo estudo era de aproximadamente 130°/s.

Henry e Pines % alargaram os padroes da dindmica de modelos de aeronaves ao incluir
termos adicionais (como perturbacdes) devido a assimetria de envergadura no controlo do
rolamento. O estudo concluiu que o amortecimento total do sistema aumentava quando a
envergadura crescia, em consequéncia da conservacdo do momento angular. A extensao da
envergadura induzia um coeficiente de amortecimento maior do que o coeficiente de
amortecimento associado a deflexao dos ailerons.

Seigler et al B* também investigaram a variacdo de envergadura assimétrica com o proposito
de aumentar a manobrabilidade em misseis de cruzeiro. Ao formular um modelo completo
nao linear do missil, incluindo a variacdo do centro de massa e a dependéncia do momento de
rolamento em funcdo do angulo de ataque, demostraram que a autoridade de controlo pode
ser significativamente maior quando comparada com superficies de cauda convencionais.
Sabe-se ainda que o aumento da manobrabilidade é altamente dependente do angulo de

ataque, do actuador de velocidade linear e do comprimento da deflexao das superficies. Para
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além disso, a massa da asa que deflecte revelou ter um peso importante na dinamica do
missil pois, a medida que o valor desta massa aumentava, a dinamica de corpo rijo tornou-se

altamente complexa.

1.3.0Objectivos

O objectivo principal desta dissertacao passa pela adaptacao de uma plataforma UAV a uma
asa morphing de envergadura variavel para que futuramente o desempenho desta asa seja
avaliado em voo.

Para alcancar este objectivo foi essencial executar uma série de tarefas, tais como: a
realizacdo de uma analise numérica da taxa de rolamento da asa telescopica em estudo;
preparacao da asa telescopica e da plataforma de testes UAV para os ensaios de voo; e
instrumentacado da plataforma de testes UAV com os instrumentos necessarios a execucao do
estudo.

Em cada um dos topicos referidos tiveram de ser efectuadas uma série de sub-tarefas que
serao descritas e aprofundadas no decorrer dos proximos capitulos da dissertacao.

No decorrer deste projecto é utilizada uma asa convencional para executar uma série de
ensaios de voo. Estes ensaios serviram para testar a estrutura, os sistemas e para treinar o

Voo apenas com o conjunto de superficies de controlo da cauda.

1.4. Disposicao dos Conteudos da Dissertacao

Esta dissertacao comeca por fazer uma breve introducdo ao tema dos ensaios de voo e
encontra-se dividida em quatro partes principais: o desenvolvimento da asa telescopica; a
descricao da plataforma de testes UAV; a analise da taxa de rolamento; e os ensaios de voo.

O capitulo 2 contempla o desenvolvimento da asa telescopica, onde serdo expostas as
caracteristicas, as dimensdes e o mecanismo de actuacao da asa telescopica. Para além disso,
também foram incluidas as alteracdes/adigcbes que foram necessarias a preparacdo da asa em
estudo para os ensaios de voo.

O terceiro capitulo faz uma descricao da plataforma de testes UAV, destacando uma breve
historia do seu desenvolvimento, a sua configuracdo, as suas dimensdes principais e os
instrumentos adicionados.

A analise da taxa de rolamento é feita no capitulo 4, onde serdo apresentados: os conceitos
de estabilidade de aeronaves; um método de calculo da taxa de rolamento da asa
convencional; e um método de calculo da taxa de rolamento da asa de envergadura variavel.
No capitulo 5, que contempla o desenvolvimento dos ensaios de voo, sera feita a exposicao
dos objectivos dos ensaios; da mecanica de voo nivelado e planado; dos instrumentos
utilizados e da forma como estes foram aplicados para calcular a eficiéncia aerodinamica da
aeronave; da metodologia empregue na realizacao dos ensaios de voo; e do programa

explorado para adquirir os dados de voo em tempo real.
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O sexto capitulo apresenta os resultados e a discussao dos ensaios de voo da asa

convencional.
As principais conclusdes basilares, bem como as sugestoes para trabalhos posteriores serao

reveladas no capitulo 7.
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Capitulo 2

Desenvolvimento da Asa Telescopica

A asa telescopica que é preparada no presente estudo, tem vindo a ser desenvolvida ao longo
dos ultimos quatro anos no Departamento de Ciéncias Aeroespaciais da Universidade da Beira
Interior. No seguimento desta investigacdo foram construidos dois prototipos, um por
Mestrinho et al ** em 2008/2009, e outro por Felicio et al *®! em 2009/2010. O trabalho
realizado incide sobre o estudo do desempenho aerodinamico da asa telescopica desenvolvida

B8], No seguimento deste capitulo, na seccdo 2.1, estdo descritas as

por Felicio et al
caracteristicas geométricas da asa em estudo

Os dois trabalhos anteriores incidiram, no caso de Mestrinho et al ** no estudo aerodinamico,
desenvolvimento do conceito, construcdo de um protétipo e ensaios de flexao; no caso de
Felicio et al **, o seu trabalho destinou-se ao aperfeicoamento do conceito, & melhoria dos
processos de fabrico e aos testes no solo do desempenho estrutural e energético da asa em
estudo.

Estando estas fases ja ultrapassadas, torna-se necessario validar experimentalmente em voo
as caracteristicas aerodinamicas da asa em estudo. Para tal, foi sido desenvolvida,
paralelamente, uma plataforma UAV de testes que se apresenta descrita no capitulo 3, no
sentido de possibilitar a realizacdo dos ensaios de voo. Neste trabalho é avaliada a eficiéncia
da asa (medindo a sua razao de planeio), bem como a capacidade de realizar rolamento com
deflexdo assimétrica.

Os resultados desta avaliacdo sdao posteriormente comparados com os de uma asa
convencional de caracteristicas geométricas idénticas, com o objectivo de verificar se,
efectivamente, a asa telescopica em estudo é mais eficiente do ponto de vista energético do
que uma asa convencional. De uma forma muito simples, pretende-se averiguar se para

realizar uma mesma missdao a asa telescopica despende menos energia do que a asa
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convencional. As caracteristicas da asa com a qual a asa em estudo é comparada estao
descritas na seccao 3.2.3.

Como ja foi referido, toda a investigacdo anteriormente realizada implicou apenas a execucao
de testes no solo, nao estando, no inicio deste trabalho, a asa em estudo preparada para a
realizacao de testes de voo. Assim, foi necessario realizar uma série alteragdes/adicdes na
asa de modo a prepara-la para os ensaios de voo propostos, garantindo a seguranca e
integridade da mesma, da plataforma de testes e da integridade de tudo o que se encontre no
perimetro da area de realizacao os ensaios.

E importante destacar que a realizacdo dos ensaios de voo foi feita com pratica minuciosa e
cuidadosa, de forma a minimizar erros e desperdicio de todo o trabalho que foi despendido.
Por isso, foi primordial trabalhar com o maximo rigor e cuidado com os materiais
desenvolvidos/construidos. Na seccao 2.2 serdo apresentadas as alteracdes/adicdoes que

foram realizadas.

2.1.Caracterizacao

Nesta seccao, é apresentado o desenvolvimento do protétipo da asa telescopica bem como o
mecanismo de funcionamento e as suas dimensdes. Estas dimensdes sao utilizadas no capitulo
4, onde é apesentado o estudo da analise da taxa de rolamento da asa telescopica.

Uma vez que ¢é objectivo deste trabalho comparar duas asas, uma de configuracao
convencional e outra com variacao de envergadura assimétrica, tem vindo a ser desenvolvida
paralelamente a este projecto, uma plataforma UAV de testes que permita proceder aos
ensaios de voo.

Esta plataforma UAV de testes apresenta uma configuracao de asa alta, possibilitando, a
partida, a obtencao de uma boa estabilidade lateral e permitindo, assim, uma reducao da
complexidade de construcdo do protétipo, suprimindo desta forma, a necessidade de
introducao de diedro na asa em estudo. Além disso, como a gama de velocidades de
funcionamento se situa entre os 15m/s e os 30m/s também n&do se considerou introduzir
enflexamento.

A asa telescopica € uma asa rectangular que varia assimetricamente a envergadura e utiliza
dois perfis baseados no perfil SG6042. Este perfil foi optimizado por meio de uma ferramenta
computacional desenvolvida por Gamboa B!, Os detalhes da optimizacao do perfil referido
estdo descritos na referéncia Gamboa et al ®. O perfil da Figura 2.1 é o resultado da referida

optimizacao.

- SG6042 Original
SG6042 Modified

0 032 04 xc 06 08 1

Figura 2.1 - Perfil SG6042 original com linha tracejada e modificado com linha continua 13!
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A asa em estudo é constituida por uma asa oca denominada Inboard Fixed Wing (IFW), dentro
da qual uma asa mais pequena e convencional, a Outboard Moving Wing (OMW), deslisa,
movida por um servo ligado a um sistema de cremalheira e pinhdo. O pinhado esta ligado ao
servo que se encontra no centro da asa, na Actuator Bay, que puxa e empurra a cremalheira
que, por sua vez, esta ligada a OMW de modo a que esta deslize no interior da IFW. A
envergadura maxima foi estipulada em 2,5m tal como a asa original, no sentido de tornar
possivel uma comparacao entre ambas. Os detalhes da construcdo da Asa Telescopica estao

descritos em Felicio et al .

Inboard Fixed Wing(IFW)

Actuator Bay

Outboard Moving Wing(OMW)

Figura 2.2 - Visao geral CAD da Asa de Telescépica mostrando as suas principais componentes na
parte central (Actuator Bay), sendo 1) servo-motor, 2) pinhdo transmissor,3) cremalheira e 4) mesa
da longarina de carbono unidireccional
Na Figura 2.3 mostram-se as medidas principais da asa telescopica seguindo as abreviaturas

da Tabela 2.1

YVY

qus

Figura 2.3 - Esquema em CAD das principais dimensédes da asa telescopica
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As principais dimensodes da asa telescopica sdo apresentadas na Tabela 2.1

Tabela 2.1 - Dimensdes da asa telescépica

Parametro Descricédo Dimenséao
bmax/2 Semi-envergadura maxima 1.250 m
Lus Espacamento entra as IFW s 0,220 m
X Envergadura da asa fixa 0,600 m
Y Envergadura da asa mével 0,625 m
yA Porcao da OMW dentro da IFW 0.100 m
Cirw Corda da asa fixa 0,265 m
Comw Corda da asa movel 0,245 m

2.2.Preparacao para os Ensaios de Voo

A realizacao de testes do voo exige uma grande responsabilidade e seguranca. De modo a
preparar a asa em estudo para os testes de voo, foi necessario realizar algumas alteracdes
estruturais e acrescentar alguns componentes. As subseccées seguintes descrevem

pormenorizadamente cada alteracao/adicao acima apresentada.

2.2.1.Carenagens

No caso da carenagem do extradorso da asa telescopica, concluiu-se que a melhor solucéo
seria uma carenagem amovivel que cobrisse toda a parte superior da Actuator Bay. Por outro
lado, no caso da carenagem do intradorso da asa telescopica, concluiu-se que a melhor
solucdo seria colocar duas carenagens fixas a raiz das IFW's que iriam de encontro a
fuselagem, desde o bordo de ataque até ao bordo de fuga, formando um angulo
aproximadamente de 90°, entre o intradorso da asa e da lateral da fuselagem. Concretizando,
a Figura 2.4 a) apresenta a carenagem do extradorso e a Figura 2.4 b) apresenta as

carenagens do intradorso.

Figura 2.4 - Vista das Carenagens: a) extradorso, b) intradorso.

O processo de fabrico escolhido para a construcao das referidas carenagens foi a laminacao a
vacuo, pois possibilita um acabamento mais refinado; um peso mais reduzido, permitindo
remover grande parte da resina em excesso; com baixo custo; e com uma complexidade de

fabrico relativamente reduzida.
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Este processo consiste em colocar o carbono\epoxy no molde previamente revestido com uma
pelicula antiaderente, ou caso nao exista, revestido com tiras de fita-cola, como foi o caso, e
desmoldante. Posteriormente, aplica-se o peelply, cuja funcdo é dar um acabamento ideal
para futuras colagens. Em seguida, aplica-se o release film e, por Ultimo, uma camada de
feltro (breather). O conjunto é posteriormente envolvido por uma pelicula, que depois de
selada com uma junta de vacuo impossibilita a saida de ar. Apos todo este processo
concluido, apenas é necessario conectar uma bomba de vacuo a pelicula selada, de modo a
remover o ar do seu interior. A Figura 2.5 ilustra a representacdo esquematica do processo de

fabrico por laminagcao com saco de vacum.
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Figura 2.5 - Esquema dos varios componentes envolvidos na laminacdo a vacuo.

O processo de secagem deve ser realizado sob condicées de temperatura controlada mas, uma
VEZ que N30 se possuem 0s equipamentos necessarios para este processo e a carenagem nao
tem funcao estrutural, a cura foi realizada a temperatura ambiente.

A resina utilizada neste processo foi a resina SR1500, que pode ser utilizada conjuntamente
com varios endurecedores. O endurecedor utilizado foi o SD 2503 que é um endurecedor
considerado lento. O fabricante indica que o endurecedor é utilizado para laminacdes
standard e para todo o tipo de aplicacdes, tendo um tempo de trabalho de aproximadamente
47 minutos a 25°C. Reconhece-se, portanto, que este endurecedor adequa-se perfeitamente
ao trabalho pretendido.

Relativamente ao processo de cura, ndo foi possivel realiza-lo nas condicdes recomendadas
pelo fabricante pois, como ja foi referido, ndo existe equipamento adequado para a
realizacao deste processo. Portando, uma vez que o fabricante sugere que se realize um dos
seguintes processo de cura: 24 horas a 20°C, passando posteriormente por uma das trés fazes
seguintes de pos-cura: 14 dias a 20°C, 24 horas a 40°C ou 16 horas a 60°C, o método de pos-
cura utilizado, tendo em conta a falta de equipamento, foi de aproximadamente dez dias a
temperatura ambiente. Uma vez que na altura em que foi realizada a laminacao ja se estava
praticamente no Verao, a temperatura ambiente andaria a volta dos 25-30°C no local onde se

encontravam os conjuntos.
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Para proceder a laminacdo da carenagem superior foi concebido um molde em poliestireno
estrudido revestido por tiras de fita-cola para facilitar a desmoldagem e para evitar que a

carenagem se colasse ao molde. Este molde esta ilustrado na Figura 2.6.

Figura 2.6 - Molde construido para laminacdo da carnagem superior.

A carenagem inferior foi laminada utilizando dois moldes, um ja existente da fuselagem da
plataforma UAV de testes e um outro concebido com a forma do intradorso das IFW's
esquerda e direita. Juntando os dois, resultou a combinacao pretendida para efectuar a
laminacao. Neste caso, o processo de laminacao foi um pouco mais complexo, devido ao facto
de o saco de vacuo ter de envolver o molde da fuselagem da plataforma UAV de testes para

proceder a laminacéo.

2.2.2.Reforco Estrutural no Tabuleiro da Actuator Bay/IFW's

O reforco da Actuator Bay adveio da necessidade do aumento da rigidez da parte central da
asa telescopica. A solucao adoptada neste reforco consistiu na introducdo de um elo de
ligacdo em contraplacado e em forma de L entre cada IFW e o tabuleiro da Actuator Bay.

A montagem do reforco foi levada a cabo apos ter-se procedido a um ligeiro corte na Actuator
Bay, onde encaixaram os dois reforcos. A colagem foi efectuada com cola epoxy e foram
adicionados dois tacos triangulares, em pinho, na juncao entre a peca de reforco e as IFW's,
de modo a distribuir melhor o esforco da asa para o tabuleiro. Como resultado deste reforco,
foi notorio o aumento de rigidez torsional na parte central da asa telescopica. A Figura 2.7

ilustra o reforco aplicado entre a IFW e a Actuator Bay ap6s a construcao.

Figura 2.7 - Reforcos estruturais no tabuleiro da Actuator Bay/IFW ’s.
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2.2.3.Fixacao da Actuator Bay a Fuselagem

Como ja foi referido, a asa telescopica foi construida por Felicio et al *®!, no &mbito do seu
trabalho de Mestrado. Os objectivos do seu projecto passaram pelo teste da carga suportada e
a deflexao da asa telescdpica. Assim, ndo foram construidos mecanismos de fixacao a
fuselagem da aeronave em estudo, pois ndo fazia parte do ambito do seu projecto. Por
conseguinte, no presente trabalho surge a necessidade de conceber um mecanismo de fixacao
da asa telescopica a aeronave em estudo. A estratégia adoptada de forma a contornar esta
situacao consistiu na fixacdo de um tubo de aluminio numa ligacdo de madeira que se situa na
parte inferior da Actuator Bay, com 7mm de diametro e 44mm de comprimento. A colagem
foi efectuada com fibra de carbono/epoxy.

Adicionalmente introduziu-se um novo ponto de fixacao localizado a cerca de 70% da corda da
IFW de modo a distribuir melhor o esforco do carregamento da asa telescopica para a
fuselagem. Esta peca, em forma de L invertido, esta colada no interior da fuselagem da
plataforma UAV de testes com uma porca na parte inferior onde enrosca um parafuso cuja
cabeca assenta no tabuleiro da Actuator Bay. A Figura 2.8 ilustra o mecanismo adoptado para
fixar a Actuator Bay a fuselagem da plataforma de testes. Com este método de fixacao, foi

possivel encaixar harmoniosamente a asa telescopica a fuselagem da aeronave em estudo.

Figura 2.8 - Vista em CAD do corte do plano longitudinal da asa telescépica e da plataforma UAV de
testes com: 1) ponto de fixacdao em L, 2) tubo de aluminio.

2.2.4.Mecanismo de Engrenagem da Asa Telescopica

Como ja foi mencionado, a asa telescopica exigia algumas alteracdes. Foi indispensavel
reconstruir as cremalheiras que estavam conectadas as OMW s uma vez que faltavam alguns
dentes.

O sistema de fixacao antigo do veio/pinhao era feito com um parafuso a entrar ligeiramente
no veio. Esta fixacdo desencaixava recorrentemente durante os ensaios no solo e, por isso
mesmo, foi necessario modificar o sistema de fixacdo veio/pinhdo. Portanto, decidiu-se
introduzir um perno de 2mm a atravessar o pinhao/veio, impedindo-os de se desencaixarem.
Como o veio antigo tinha um diametro de 4mm, seria demasiado imprudente fazer um furo de
2mm num veio de 4mm, pois so ficaria 1mm de cada lado na espessura maxima do veio na

zona do furo. Deste modo, optou-se por fazer um veio novo, desta vez com 6mm, deixando
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assim 2mm de cada lado na espessura maxima do veio na zona do furo. Relativamente ao
pinhao, foi essencial aumentar o diametro do furo central de 4mm para 6mm, bem como
adicionar algum material na zona inferior de modo a que pudesse haver espaco para fazer o
furo de 2mm onde encaixaria o perno.

As novas cremalheiras ja montadas nas OMW's estdo ilustradas na Figura 2.9 a) e a
configuracdo final do novo mecanismo de engrenagem do servo-motor esta ilustrado na

imagem da Figura 2.9 b).

"fiiﬂéull“
i

a) b)
.l
Figura 2.9 - Aperfeicoamento do mecanismo de engrenagem: a) cremalheiras, b) conjunto servo-
motor.

2.2.5.Sistema de Fixacao da Cremalheira a OMW

No periodo em que a asa telescopica foi construida e testada no solo, as cremalheiras das
OMW s estavam fixas com cola quente. Como no presente trabalho pretende-se preparar a
asa telescopica para realizar os ensaios de voo, é de extrema importancia construir um
sistema que fixe as cremalheiras as OMW’'s de uma forma segura. Adicionalmente, este
sistema deve permitir a substituicdo das cremalheiras ou das OMW's, caso algum deles se
danifique. Portanto, construiram-se duas pecas, estando cada uma delas, coladas com resina
epoxy a cada uma das OMW. As cremalheiras sao entao fixas a estas pecas por um parafuso.

A construcao das pecas foi realizada utilizando o mesmo molde para ambas as pecas,
aplicando-se a forma do perfil da asa ap6s o processo de cura das mesmas. Foi concebido um
molde macho em pinho, constituido por uma placa com um orificio, cujas dimensdes eram as
da cremalheira. Dentro do orificio encaixava um perfil perpendicular a placa que também
possui as dimensoes da cremalheira. Um molde fémea foi também construido no sentido de
apertar o carbono/epoxy contra o molde macho aquando da laminacdo. O resultado da

construcao do mecanismo de fixacao esta ilustrado Figura 2.10.
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Figura 2.10 - Sistema de fixacdo da cremalheira a OMW: a) asa esquerda, b) asa direita.

2.2.6.Pontas da Asa

Durante os primeiros ensaios de voo com a asa fixa constatou-se que a aeronave era estavel
lateralmente, mas esta estabilidade nao era suficiente para controlar a aeronave no
pranchamento apenas recorrendo ao leme de direccao (sem ailerons). Devido a esta situacao,
optou-se por aumentar a area lateral acima do CG, no sentido de aumentar a estabilidade
lateral. Desta feita, foram construidas e coladas duas pontas de asa. Em termos de
estabilidade lateral foi notéria a melhoria, no entanto, este acrescento tornou a aeronave
mais sensivel ao vento. Por uma questao de coeréncia, de equivaléncia de resultados e, para
que as duas asas (convencional/telescopica) pudessem ser comparaveis, optou-se por
acrescentar duas endplates, com as mesmas dimensoes, nas pontas das OMW ’s. A Figura 2.11

a) e b) mostram as pontas das asas das OMW ’s direita e esquerda, respectivamente.

Figura 2.11 - Conjunto de pontas de asa: a) direita, b) esquerda.

2.2.7.Sistema de Alimentacao dos Servo-Motores da Asa Telescopica

Segundo Felicio *®, a poténcia de pico a carga maxima (4.5g) utilizando os dois servo-motores
€ 36W, por outro lado, o receptor que alimenta os servo-motores da plataforma de testes nao
permite que seja fornecida esta poténcia, por isso, foi fulcral introduzir um sistema de

alimentacdo suplementar, que permitisse providenciar as necessidades energéticas do
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movimento das OMW ’s. Desta forma, distinguem-se os dois sistemas de alimentacao, quando
se utiliza a asa telescopica.

Destaca-se, por um lado, o sistema de alimentacao principal que fornece energia ao conjunto
de servo-motores das empenagens, do trem de nariz e ao controlo do motor; e, por outro
lado, o sistema de alimentacao da asa telescopica que, como o nome indica, fornece energia
aos servo-motores da asa telescopica. Este novo sistema de alimentacdo permite introduzir
alguma redundancia no que concerne a alimentacao de todos os componentes integrantes na
aeronave. Além disso, separa a alimentacdo dos servo-motores da asa telescopica dos
restantes componentes intervenientes, permitindo, em caso de falha de um deles, que o
outro possa aterrar a aeronave em seguranca.

No entanto, a falha do sistema de alimentacao principal é mais catastréfica, pelo que, se o
motor deixasse de produzir traccdo e a aeronave se encontrasse longe seria muito dificil
proceder a uma aterragem segura.

Posto isto, a solucao encontrada para resolver este problema foi implementar um regulador
DC-DC com uma tensao de saida de 5V (tensdo de funcionamento dos servo-motores da asa
telescopica). A tensdo de entrada do regulador pode variar entre 9 a 18V, tendo sido
escolhida uma bateria de polimeros de Litio, porque apresenta uma elevada capacidade de
armazenamento especifica. Esta bateria tem uma capacidade de 3.3Ah, é constituida por trés
elementos e apresenta uma tensdao nominal de 11.1V, adequando-se perfeitamente as
necessidades de consumo dos servo-motores da asa telescopica. Dado que a poténcia

381 e a poténcia

requerida de pico, utilizando os dois servos a carga maxima (4.5g), é de 36W
maxima do regulador anunciada pelo fabricante é de 40W, conclui-se que este regulador é
capaz de suprir perfeitamente as necessidades eléctricas dos servo-motores.

A implementacao deste regulador foi efectuada fabricando um circuito impresso, que foi
acoplado ao regulador DC-DC. Este circuito é constituido por uma entrada para a bateria, com
conectores deans; duas saidas de 5V para alimentar os dois servos; um led para identificar o
estado do regulador (ligado ou desligado); e uma terceira saida extra para alimentar algum
outro sistema que se venha a adicionar e que seja alimentado a 5V.

Ao regulador foi acrescentado um dissipador, unindo-os com massa térmica, de modo a
facilitar a permuta de calor entre ambos. Adicionalmente, foi introduzido um filtro tipo pi,
recomendado pelo fabricante, para cumprir os parametros de emissdes electromagnéticas
estabelecidos pela norma EN55022.

Por fim, colou-se, com cola quente, uma tabua de contraplacado de 1Tmm a parte de baixo do
circuito impresso de modo a evitar curto-circuitos. A Figura 2.12 ilustra o sistema de

alimentacao adaptado para os servo-motores da asa telescopica.
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Figura 2.12 - Sistema de alimentacao dos servo-motores da asa telescopica constituido por
regulador DC-DC e filtro pi.
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Capitulo 3

Plataforma UAV de Testes

Como referido no inicio do capitulo 2, a unidade de investigacao do Departamento de Ciéncias
Aeroespaciais da Universidade da Beira Interior, tem vindo a estudar novos conceitos de
morphing em aeronaves.

O presente trabalho surge no seguimento da fase de testes de um prototipo, de asa de
envergadura variavel.

Paralelamente ao projecto deste prototipo, tem vindo a ser desenvolvido, pelo mesmo
Departamento, uma plataforma de testes UAV, com o proposito de validar e avaliar os novos
conceitos estudados. Nesse sentido, tem-se instrumentado e dotado a plataforma de teste
UAV, de caracteristicas que permitam proceder aos ensaios de voo, sem comprometer a
seguranca do mesmo.

No seguimento deste capitulo, sera exposta: uma breve historia do desenvolvimento da
plataforma de testes UAV; a sua configuracdo; serdo apresentadas as suas dimensoes

principais; e serao descritos os instrumentos adicionados.

3.1.Apresentacao

A plataforma UAV de testes é o Olharapo. O nome surge a partir de um conjunto de figuras
que foram representadas nas animacdes da expo 98, chamados Olharapos. De um modo
genérico, a sua funcao inicial principal era dar aos alunos do curso de Engenharia Aeronautica
da Universidade da Beira Interior uma experiéncia do ciclo de desenvolvimento de uma
aeronave, ou seja, projecto, fabrico e testes.

A primeira versao da fuselagem deste UAV foi pensada apenas para receber uma asa

convencional. Esta versao teve alguns problemas com a refrigeracao e eficiéncia do motor,
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porque este se encontrava no interior da fuselagem, junto a unido com o cone de cauda, e
tinha um sistema de engrenagem com dois pinhdes, um ligado directamente ao motor que,
por sua vez, estava ligado a um pinhao solidario com a hélice, como demostram as Figura

3.1.a) e b). Nesta configuracao a aeronave € denominada Olharapo1 V.

0.25 CMA ‘HJ |

= S A e S :

Figura 3.1 - Olharapo1 V: a) Vista em planta do Olharapo |, b) Foto do

Olharapo | em voo.

Os principais requisitos do projecto passavam por ter uma autonomia de 1 hora, capacidade
de videovigilancia, massa maxima a descolagem de 6kg, ter motor eléctrico e ser autonomo.

Tendo como base a 12 versao, foi desenvolvida uma nova aeronave denominada Olharapo2. As
alteracbes necessarias levadas a cabo no sentido de permitir acomodar outras asas, passaram
por aumentar a largura da fuselagem (devido a exigéncia de espaco para a instalacao de
sistemas de navegacdo autéonoma), dotar a fuselagem de um sistema de fixacdo de asa, que
permitisse a instalacao de diferentes asas (no seguimento do interesse demonstrado pela
unidade de investigacdo em testar novos conceitos de asas morphing), e alterar o sistema
propulsivo, construindo-se um veio com transmissdo directa do motor para a hélice que se
encontra atras do cone de cauda (devido a pouca eficiéncia do sistema anterior).
Posteriormente, devido a um requisito dos primeiros ensaios de voo com a asa telescopica,
alterou-se a configuracao das empenagens de V para H. Nesta segunda versao existem duas
configuracdes de cauda, denominando-se a aeronave denominada Olharapo2 V e Olharapo2 H,

quando é utilizada uma empenagem V ou empenagem H, respectivamente.

3.1.1.Configuracao

A configuragao apresentada pela plataforma UAV de testes é asa alta, motor empurra, trem
triciclo e empenagens em H.

Os motivos que levaram a escolher a configuracao de asa alta para a plataforma UAV de
testes prenderam-se com questdes de estabilidade lateral e de facilidade de acesso a zona da
asa. A estabilidade lateral é fundamental numa aeronave experimental, principalmente
quando se trata do desenvolvimento de novos conceitos. Nesse sentido, optou-se por uma
configuracao de asa alta porque o efeito diedro € maior do que no resto das configuracées de
asas. Por outro lado, e por questdes operacionais (necessidade de montar e desmontar as
asas), cada vez que se pretendeu realizar os ensaios de voo, a configuracao de asa alta
permitiu uma maior facilidade de acesso a zona da asa, utilizando um mecanismo simples de
fixacdo a fuselagem.

A primeira versao da plataforma de testes ja tinha esta configuracdo. Entretanto, com a

construcao da nova fuselagem foi possivel desenvolver uma forma de fixacdo que permitisse
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albergar varias asas. Nesse sentido, construiu-se um caixao central, onde sdao encaixadas as
asas da asa fixa, que se encontra encaixado e fixo a fuselagem da aeronave. No caso da asa
telescopica, o mecanismo de fixacao é idéntico, como referido na seccédo 2.2.3.

E importante referir que, apesar dos ensaios de voo terem por objectivo avaliar o
desempenho em voo da asa telescopica, a asa fixa teve um papel importantissimo, na medida
em que permitiu preparar a aeronave e treinar o piloto para os ensaios de voo da asa
telescopica.

O motor utilizado é um motor eléctrico sem escovas de 1150W que esta instalado dentro da
fuselagem perto do centro de gravidade (CG), e a hélice esta instalada na traseira do cone de
cauda e ambos estdo acoplados através de um veio de carbono\epoxy. A hélice utilizada é
uma hélice tri-pa de 12’’x8’’ com passo fixo. A configuracdo empurra tem sido bastante
utilizada recentemente pois tem varias vantagens. A vantagem mais importante consiste na
reducdo do arrasto de friccio’ *® devido & posicdo do motor. A asa encontra-se numa posicéo
onde o escoamento ndo é perturbado a jusante. Por outro lado, uma vez que um dos
requisitos do projecto conceptual da aeronave era acoplar uma camara de video na barriga da
aeronave, utilizando a configuracdo empurra, foi possivel obter uma area frontal “limpa”. Na
parte traseira do cone de cauda encontra-se um patim para impedir que a hélice raspe no
chao.

O trem em triciclo é constituido por duas rodas atras do CG e uma roda auxiliar a frente do
CG. Quer o trem principal quer o trem da frente sao fixos. A principal desvantagem de ter o
trem em triciclo e uma configuracdo de motor empurra é ter um angulo muito reduzido entre
o trem principal e o patim do cone de cauda, o que obriga a percorrer uma maior distancia na
descolagem e a uma velocidade consideravel na aterragem.

As empenagens em H surgem do desempenho inadequado das empenagens anteriores
(empenagens em V). As empenagens em V eram inadequadas porque nao cumpriam um dos
requisitos dos primeiros ensaios de voo com a asa telescopica, que era utilizar unicamente as
empenagens como meio de controlo da aeronave. Este requisito nao era cumprido porque as
empenagens em V padecem de um fenémeno chamado adverse roll-yaw coupling?,
impossibilitando o controlo com recurso unicamente as empenagens e, consequentemente,
impedindo a sua utilizacdo nos primeiros ensaios de voo da asa telescopica sem controlo de
ailerons.

Desta forma, foi necessario encontrar uma solucao que oferecesse o melhor compromisso

entre funcionalidade/ modificacbes necessarias/ dificuldade de construcao. Essa solucao

' 0 arrasto de friccao é causado pela colisdo das particulas de ar contra a superficie da aeronave. Este
transporte numa escala molecular origina o fenomeno de difusdao de massa, viscosidade (friccao
molecular em meios fluidos).

2 Efeito que surge devido ao facto das empenagens verticais e horizontais estarem “misturadas”. Sendo
a forca resultante da deflexdo das empenagens perpendicular ao plano das empenagens.
Consequentemente existira uma componente vertical e outra horizontal da forca. O momento de

rolamento destas forcas sera na direccao contraria a direccao do momento de guinada.
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passou pela construcao de uma empenagem em H. A empenagem em H é caracterizada por
ter uma empenagem horizontal e duas empenagens verticais, estando as empenagens
verticais posicionadas nas pontas da empenagem horizontal. A configuracao de empenagem
em H tem a vantagem de permitir executar o controlo da aeronave apenas utilizando os lemes
horizontais (elevadores) porque é possivel, tendo dois servo-motores, utilizar os elevadores

como elevons®.

3.1.2.Detalhes da Estrutura

A fuselagem tem uma casca construida em fibra de carbono/epoxy com uma estrutura
monocoque trabalhante reforcada por cavernas na zona do trem da frente, no trem principal,
no encaixe das asas e na juncao da fuselagem ao conde de cauda. O motor encontra-se no
interior da fuselagem junto a unido entre a fuselagem e o cone de cauda. O cone de cauda
também tem uma casca construida em fibra de carbono/epoxy com uma estrutura monocoque
trabalhante reforcada por cavernas. As cavernas estdao posicionadas na juncao da fuselagem
ao conde de cauda, para fixar o cone de cauda a fuselagem; a meio do cone de cauda, para
suportar um rolamento que impede o veio do motor de flectir; na zona das empenagens para
encastrar as longarinas das empenagens; e na ponta do cone de cauda, para encaixar uma
peca na qual estao embutidos rolamentos onde passa o veio do motor. O cone de cauda tem
apenas dois encaixes de empenagens, isto porque este cone de cauda foi dimensionado
inicialmente para albergar umas empenagens em V. Assim sendo, o encaixe das empenagens
encontra-se inclinado 30° relativamente ao plano horizontal, tem -3° de incidéncia e o perfil &
o NACA 66009. O comprimento total da fuselagem mais cone de cauda é 1.54m.

A asa fixa é uma asa rectangular convencional, construida em madeira. Esta é constituida por
uma longarina de pinho, enquanto que a casca e as nervuras sdo de balsa. O perfil utilizado é
um SG6042, a sua envergadura tem 2.5m e a corda é de 0.25m. Na ponta das asas foram
instaladas endplates pelos motivos referidos na seccao 2.2.6.

As empenagens em H sdo constituidas por duas empenagens horizontais e duas empenagens
verticais, estando as empenagens verticais posicionadas na ponta das empenagens
horizontais. As empenagens verticais estdo conectadas as empenagens horizontais
aproximadamente a dois tercos da sua altura. As empenagens horizontais mantiveram o perfil
das empenagens em V, um perfil NACA 66009. A envergadura das empenagens horizontais é
de 0.77m, a corda na raiz é de 0.245m e a corda na ponta é de 0.165m. O controlo dos lemes
de profundidade® é realizado por dois servo-motores independentes que permitem utiliza-las
como elevons. As empenagens verticais sao constituidas por duas placas planas. A corda das
empenagens é de 0.175m, a espessura € de 10mm e a altura é de 0.255m. A movimentacao do

leme de direccao’ é realizada por dois servo-motores independentes.

3 Deflexdo assimétrica dos elevadores.
4 parte mével do estabilizador horizontal.

> Parte mével do estabilizador vertical.

30



Plataforma UAV de Testes

3.2. Alteracées a Plataforma de Ensaios

De modo a preparar a plataforma de testes para os ensaios de voo, foi necessario realizar
varias tarefas, sendo que as mais importantes serao apresentadas no seguimento das proximas
subseccoes.

Relativamente ao cone de cauda, foi essencial realizar algumas tarefas de acabamento, pois
as empenagens nao encaixavam perfeitamente, nem a caverna central estava devidamente
dimensionada. Por isso foi necessario construir uma caverna central nova. Devido ao facto de
existirem alguns problemas com a refrigeracdo do motor, abriu-se uma entrada de ar na
fuselagem. O controlo da aeronave utilizando apenas as empenagens em V nao era possivel e,
por isso, construiu-se um par de empenagens novas. De seguida apresentam-se as

modificacées mais detalhadamente.

3.2.1.Apoio do Veio

Antes de se proceder aos ensaios de voo, é essencial realizar ensaios exaustivos ao sistema
propulsivo adoptado, principalmente quando sao adicionados veios ao sistema propulsivo.
Adicionalmente, apos os ensaios, os componentes envolvidos devem ser verificados.

Numa das verificacoes apds os ensaios, ao remover o veio do interior do cone de cauda, a
caverna central descolou-se, isto porque, tinha uma area de colagem insuficiente. Esta falha
revelou que deveria ser construida uma caverna que tivesse uma area de colagem maior.
Desta forma, construiu-se uma caverna com o perfil do cone de cauda permitindo, assim, que
praticamente todo o perimetro da caverna estivesse em contacto com o cone de cauda,
exceptuando a parte superior da caverna porque era necessario espaco para passarem os fios
dos servo-motores das empenagens. Ao construir esta nova caverna, foi possivel alterar o
rolamento contido na caverna anterior, introduzindo um mais leve e com menor friccao. A
imagem da seguinte Figura 3.2 ilustra a caverna construida com o rolamento ja colado.

De forma a proceder a colagem desta nova caverna, abriu-se um rasgo no cone de cauda, na
zona onde ela se encontrava anteriormente, colou-se a caverna no local onde se encontrava a
anterior, chanfrou-se a zona do rasgo e uma peca para o tapar, previamente laminada no

molde do cone de cauda, e finalmente colou-se a peca que serviria de tampa.

Figura 3.2 - Caverna central do cone de cauda.
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3.2.2.Entradas de Ar do Motor

Ensaios estaticos de temperatura do motor, indicaram que as temperaturas do motor e no
interior da fuselagem eram demasiado elevadas. Estas temperaturas elevadas poderiam ser
perigosas para a propria estrutura, porque uma vez que a fuselagem é toda construida em
fibra de carbono/epoxy e o aumento de temperatura enfraquece as propriedades mecanicas
da resina epoxy, esta combinacao poderia ser prejudicial para a aeronave.

De forma a encontrar uma solucao para melhorar a refrigeracao do motor realizaram-se
algumas simulacdes no programa XFLR5 (que sera apresentado no capitulo 4), com o objectivo
de averiguar qual a posicdo mais adequada para serem colocados dois orificios na fuselagem,
um de entrada e outro de saida de ar. O objectivo destes orificios é capturar o ar fresco do
escoamento em volta da aeronave para o motor. A Figura 3.3 ilustra a distribuicao de C, na

fuselagem da plataforma UAV para um angulo de ataque de 2° e uma velocidade 20m/s.

Zona de menor pressado (saida de ar)

/
\ :

Zona de maior pressao (entrada de ar)

Figura 3.3 - Plano lateral da distribuicdo de C,, em torno da fuselagem da plataforma UAV.

Atendendo a que o ar tende a deslocar-se das zonas de alta pressao para as zonas de baixa
pressao, determinou-se que a colocacao da entrada de ar inferior seria ligeiramente a frente
do motor e a saida de ar, na parte superior da fuselagem, ligeiramente atras do motor. Como
€ perceptivel através da visualizacao da Figura 3.3.

A realizacdo dos orificios implicou a remocao de parte do material da casca da fuselagem,
logo a zona envolvente do furo foi reforcada com uma camada da espessura da casca da
fuselagem, cobrindo uma area equivalente ao dobro da area do orificio.

A ideia inicial seria colocar dois orificios na fuselagem e implementar dois canais para
direccionar o escoamento, um para a entrada e outro para a saida de ar. No entanto, apos
serem abertos os orificios, e realizados alguns ensaios estaticos de temperatura do motor,
concluiu-se que apenas os orificios realizados eram suficientes para refrigerar o motor. Por

esta razao, nao foram implementados os canais de direccionamento do escoamento.

3.2.3.Empenagem em H

Como referido na seccao 3.1.2, a empenagem em H surge do desempenho inadequado da

empenagem em V anterior para pranchar a aeronave sem a ajuda dos ailerons. Por isso, foi
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necessario encontrar uma solucdo que oferecesse o melhor compromisso entre
funcionalidade/ modificacoes necessarias/ dificuldade de construcéo.

Varias solucdes eram possiveis, entre as quais estavam a construcao de empenagens em Y e a
construcao de empenagens convencionais. No caso da construcao de empenagens em Y, seria
necessario alterar o cone de cauda actual ou até mesmo fazer um novo. Neste caso, poder-se-
ia manter as empenagens em V e acrescentar uma nova em baixo, com uma roda, por
exemplo, para evitar que a hélice raspasse no chdo. No caso da construcdo de umas
empenagens convencionais, ter-se-ia de alterar por completo o cone de cauda, construindo
trés encaixes, dois para a empenagem horizontal e um para a empenagem vertical. A
configuracao de empenagens em H tem varias vantagens de construcao, de funcionalidade e
de modificacoes necessarias na implementacao.

Relativamente a funcionalidade, esta configuracdo permite executar o controlo da aeronave
apenas utilizando as suas superficies de controlo porque é possivel, tendo dois servo-motores
nos lemes de profundidade, utilizar estas empenagens como elevons e, desta forma proceder,
ao controlo de rolamento

Em comparacao com as outras configuracées acima referidas, esta configuracao nao exigiu
quaisquer modificacdes no cone de cauda, o que por si sO, é uma grande vantagem.
Adicionalmente, a empenagem horizontal na configuracdo em H é mais eficiente do que nas
configuracoes anteriores porque as empenagens verticais encontram-se na ponta da
empenagem horizontal. Para além de ter uma maior area molhada, a pior desvantagem desta
configuracao foi o peso que se adicionou. No entanto, ja se sabia que qualquer que fosse a
configuracao adoptada, o aumento de peso seria inevitavel. Deste modo, a solucdo adoptada
passou pela construcao das empenagens em H.

A aeronave tinha sido inicialmente projectada para utilizar umas empenagens em V, portanto,
o dimensionamento das empenagens em H resultou da projeccdo da area vertical e da area
horizontal da antiga empenagem em V.

A empenagem horizontal tem afilamento e enflexamento, sendo a envergadura de 0.77m, a
corda na raiz € de 0.245mm e a corda na ponta é de 0.165m. No caso das empenagens
verticais, a largura das empenagens é de 0.175m, a espessura € de 10mm e a altura é de
0.255m.

A construcao das empenagens passou pelo seu desenho em CAD, com todos os componentes.
Os materiais utilizados na construcado foram a balsa, utilizada na casca, nervuras e mesa da
longarina; mogno utilizado na raiz da longarina e nos encaixes dos parafusos; contraplacado
utilizado nas nervuras interiores e exteriores das empenagens horizontais; e fibra de
carbono/epoxy na longarina e carenagens. No caso da empenagem horizontal, construiu-se
um estaleiro para facilitar a colagem das nervuras, permitindo cola-las na posicao correcta.
As nervuras foram moldadas a partir dos desenhos em CAD. As dimensdes da casca foram
retiradas do desenho em CAD e cortadas posteriormente a partir de tiras de balsa com 1Tmm.
Os bordos de ataque foram lixados a mao, colando dois perfis de topo, em ripas de balsa. As
longarinas foram dimensionadas para suportar 20 g’s. Laminaram-se em fibra de

carbono/epoxy, em moldes maquinados numa maquina CNC (Computer Numerical Control),
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com grande contributo por parte dos responsaveis da empresa Tecnat, pois disponibilizaram-
se para fabrica-los. As mesas da longarina foram reforcadas por fibra de carbono
unidireccional pultrudido. A alma na raiz é reforcada por mogno, sendo a restante porcao da
mesa preenchida por balsa. A Figura 3.4 ilustra a longarina apos ter sido construida

juntamente com o seu molde.

Figura 3.4 - Longarina da empenagem horizontal, juntamente com o seu molde.

Junto a raiz foi necessario construir um prolongamento para unir a empenagem horizontal ao
encaixe do cone de cauda, caso contrario ficaria um buraco entre a empenagem e o encaixe.
O leme de profundidade foi reforcado com uma placa de contraplacado de 5 mm, na zona
onde encaixa a peca de fixacao do servo.

As empenagens verticais apresentaram uma menor dificuldade de construcao, quer na parte
movel (leme de direccdo) quer na parte fixa (estabilizador vertical). A estrutura da
empenagem foi construida em trelica, em balsa. Junto a unido com a empenagem horizontal,
foi reforcada com uma tira de carbono unidireccional pultrudido. O estabilizador vertical tem
uma espessura de 10mm e o leme de direccdo afila de 10mm junto a unido com o
estabilizador vertical até 5mm. A parte frontal da empenagem foi arredondada para reduzir a
resisténcia ao avanco e para ficar melhor do ponto de vista estético.

O resultado final da construcao (excepto revestimento, montagem dos servo-motores e suas
carenagens) culminou nas empenagens ilustradas na Figura 3.5.

Por Gltimo, apods ter-se revestido com tela termo-aderente, instalado os servo-motores nas
quatro empenagens, montado as carenagens dos servo-motores, instalado os fios dos servo-
motores que sao ligados ao receptor, e montado as empenagens, o resultado final culminou

nas empenagens ilustradas na Figura 3.6.

Figura 3.5 - Conjunto de componentes das empenagens H, antes de ser entelado.
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Figura 3.6 - Empenagem em H montada no cone de cauda da plataforma UAV.

3.3.Instrumentacéao

A avaliacio em voo do desempenho da asa telescopica requer instrumentos que o
quantifiquem. Nesse sentido, a plataforma de testes foi instrumentada com uma série de
sistemas e sensores que permitem monitorizar, em tempo real, o comportamento e o estado
da aeronave.

Os primeiros ensaios destinaram-se a preparar a plataforma UAV para receber a asa
telescopica. Durante esses ensaios, a asa utilizada foi a asa fixa.

Os sistemas integrados na plataforma de ensaios servem o propodsito de, numa primeira
abordagem, avaliar o desempenho da asa telescopica, quer em termos aerodinamicos, quer
em termos de autoridade de rolamento.

As informacdes da aeronave que se pretendiam adquirir eram relativas a posicdo, a atitude,
as forcas que nela actuam, ao sistema propulsivo e a energia utilizada pelos servo-motores,
motor e sistemas.

A aquisicao dos dados é realizada através do piloto automatico ArduPilot Mega 1.0, sendo os
dados posteriormente enviados via wireless, através de um par de modems XBee® de 900
MHz, para a estacdo de solo. Este piloto automatico é baseado na plataforma de
prototipagem electronica Arduino. Ao ArduPilot Mega 1.0 foi possivel acrescentar um GPS
(Global Positioning System), de modo a se poder identificar a localizacao da aeronave.

O software utilizado neste piloto automatico é open source, é desenvolvido em C/C++, e
denomina-se ArduPlane. O hardware do piloto automatico encontra-se apenas no ArduPilot
Mega 1.0, sendo o ArduPlane o software que realiza a gestao das componentes do ArduPilot
Mega 1.0.

Como ja foi referido, a comunicacdo entre a aeronave e a estacdo de solo é realizada via
wireless, utilizando-se o protocolo de comunicacao MAVlink. Os dados recebidos na estacao
de solo sado, entao, visualizados e gravados através do software open sourse Qgroundcontrol.

Este software permite monitorizar em tempo real toda a informacao referente a aeronave.
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Adicionalmente, inseriu-se um Arduino Mega, ao qual foi aplicado um Shield® com entradas
analogicas para recepcao do sinal proveniente do sensor do regime do motor, da célula de
carga do motor e de sensores de tensao e corrente da asa telescopica e do proprio ArduPilot
Mega 1.0. Este Shield foi desenhado no software EAGLE®. Desta feita, o conjunto do ArduPilot
Mega 1.0, incluindo o Arduino Mega, sera doravante denominado sistema de aquisicao de
dados.

A alimentacdo dos componentes da aeronave foi dividida por varias baterias, por dois
motivos. Um deles prende-se com o facto de nem todos os componentes operarem a mesma
tensdao, o que implicaria, caso se utilizasse apenas uma bateria, ter de haver varios
reguladores de tensao de modo a que existissem terminais com todas as tensées de operacao.
Além disso, reguladores de alta poténcia sao normalmente pesados. O outro motivo prende-se
com o facto de a redundancia do sistema de alimentacdo aumentar com o aumento do
numero de baterias. Por conseguinte, o sistema de alimentacdo da aeronave esta dividido por
quatro baterias, sendo uma delas para alimentar o receptor (esta bateria é de Ni-MH, tem
uma tensao de 5V e uma capacidade de 2Ah). Quando é utilizada, ela alimenta os servo-
motores das empenagens, o servo-motor da roda do trem do nariz e os servo-motores da asa
fixa. O sistema de aquisicao de dados é alimentado por uma bateria de dois elementos LiPo
em série de 3.3Ah. O motor é alimentado por uma bateria de trés elementos LiPo em série de
8Ah. A asa telescopica é alimentada por uma bateria de litio de trés elementos em série e
com uma capacidade de 3.3Ah.

O ArduPilot Mega 1.0 esta dividido em duas placas principais, a APM Main Board e o IMU
(Inertial Measurement Unit) Shield. A unidade de processamento, constituida pelo
microcontrolador e memorias flash, sram e eeprom, bem como outros componentes,
encontra-se na APM Main Board e baseia-se no Arduino Mega (como ja foi referido). Os
principais constituintes da APM Main Board estao ilustrados na Figura 3.7

No IMU Shield encontram-se os sensores, porta USB, entre outros. Os principais constituintes
da IMU Shield estao ilustrados na Figura 3.8.

Para aumentar o alcance das comunicacées foram concebidas duas antenas, uma antena de
solo e uma antena que se encontra na aeronave, ambas dimensionadas para operar a 900
MHz. A Figura 3.9 ilustra as antenas construidas.

Para além da informacao disponibilizada pelos sensores do sistema de aquisicdao de dados, era
desejavel adquirir informacao referente ao sistema propulsivo, ao gasto energético da asa
telescopica, ao gasto energético do proprio sistema de aquisicdo de dados da atitude e da

velocidade da aeronave.

® PCB (Printed Circuit Board) acrescentado de topo, no Arduino
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Figura 3.7 - Principais componentes do APM Main Bard: a) quatro entradas principais, b) quatro
saidas principais, c) codificador PPM e porta SPI/ISP, d) LED de estado, e) codificador PPM Fail Safe,
f) porta SPI/ISP ATmega 1280, g) Atmega 1280, h) multiplexador.

c)

g)

Figura 3.8 - Principais componentes do IMU Shield: a) relé, b) Chip FTPI para suporte de USB nativo,
c) giroscopio segundo Z, d) sensor de pressao, e) porta de expansao para sensores adicionais, f)
memoria flash com 16Mb para datalogging, g) entrada i2c, h) regulador de tensao de 3.3V, i) ADC
16-bit, j) acelerémetro de 3 eixos, k) giroscopio segundo X e Y, |) botao de CLI (actualmente nao
utilizado).

Figura 3.9 - Antenas de 900 MHZ: a) solo, b) aeronave.

No caso do sistema propulsivo, os dados essenciais a serem obtidos prendem-se com o
consumo energético do motor, regime e temperatura. Nesse sentido, adicionou-se um sensor
de tensao e de corrente. Este sensor permite monitorizar em voo a quantidade de energia
disponivel na bateria do motor que ja foi gasta. O regime em que o motor esta a operar

também € um parametro importante a ser obtido: nesse sentido implementou-se um sensor
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optico de rpm. No entanto, apenas foi possivel adicionar este sensor a lista de sensores
acrescentados porque, como referido, acoplou-se um Arduino Mega ao ArduPilot Mega 1.0. De
outra forma nao seria possivel adquirir os dados referentes ao regime do motor porque a
forma como o sensor de rpm |é o regime é através de interrupcdes de hardware. Como no
caso do ArduPilot Mega 1.0. estas interrupcoes ja estavam todas preenchidas acoplou-se este
Arduino Mega ao ArduPilot Mega 1.0, e a comunicacao entre eles foi realizada via i2c.

Além destes sensores adicionou-se também um sensor de temperatura por infravermelhos.
Uma vez que o motor tem uma temperatura limite de operacao, é conveniente monitorizar
esta temperatura de modo a que nao se corra o risco de danificar o motor. A aquisicao dos
dados deste sensor é realizada directamente (do sensor) para o ArduPilot Mega 1.0, via i2c.
Para comparar a relacao de custo/beneficio da utilizacdo da asa telescopica, relativamente a
asa fixa, implementou-se na plataforma UAV instrumentos para medir, em voo, a energia
consumida pela asa telescopica. Desta forma, implementaram-se trés sensores de tensao e
corrente, dois para avaliar o consumo energético de cada uma das OMW s, e um terceiro, a
entrada do regulador DC-DC, para avaliar a eficiéncia do regulador. Tal como no sensor de
rpm, os dados provenientes dos sensores de tensao e corrente sao lidos pelo Arduino Mega,
sendo posteriormente enviados, via i2c, para o ArduPilot Mega 1.0.

0 consumo energético do ArduPilot Mega 1.0 bem como a energia disponivel para o alimentar
sdo informacdes indispensaveis na utilizacdo deste piloto automatico, pois € de todo
indesejavel que a comunicacdo com a aeronave seja perdida devido a uma falha na
alimentacao do sistema de aquisicao de dados. Assim, implementou-se um sensor de tensao e
corrente entre a bateria e o ArduPilot Mega 1.0, de modo a possibilitar a monitorizacao desta
informacao.

A informacao relativa a atitude da aeronave que faltava completar eram os angulos de ataque
e de guinada. Desta forma, foi construida uma sonda o-p para completar esta informagao. Na
ponta da sonda encontra-se um tubo pitot-static para medir a velocidade da aeronave. E de
referir que a sonda esta alinhada com o eixo longitudinal da aeronave.

Na Figura 3.10 apresenta-se a plataforma de testes UAV totalmente instrumentada, com a asa
convencional original e com a VSW, em varias posicoes. Esta versao da aeronave é
denominada Olharapo2 H.

Finalmente, a disposicao dos varios equipamentos no interior da aeronave esta ilustrada na

fotografia da Figura 3.11.
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() (d)
Figura 3.10 - Plataforma UAV totalmente instrumentada para avaliar a VSW: (a) asa original
convencional, (b) VSW totalmente estendida, (c) VSW numa posicao intermédia e (d) VSW
totalmente recolhida *%],

Figura 3.11 - Sistemas no interior da fuselagem da plataforma de testes UAV:(a) receptor 2.4GHz (b)
baterias do receptor; (c) bateria do motor eléctrico sem escovas; (d) ESQ ou controlador do motor;
(e) ArduPilot Mega 1.0; (f) Arduino Mega com shield; (g) cabos dos sensores de temperatura e RPM;
(h) modem de telemetria wireless Xbee e antena; (i) receptor GPS; (j) sensores de corrente e
tensdo do APM1.0; (k) bateria do APM1.0; (1) regulador DC-DC dos servos da VSW; e (m) bateria dos
servos da VSW 3%,
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Capitulo 4

Analise da Taxa de Rolamento

Uma das sub-tarefas deste trabalho era a realizacao do estudo da taxa de rolamento da asa
telescopica. Esta sub-tarefa surge do facto de ser essencial avaliar numericamente a
viabilidade da realizacao de ensaios de voo para testar a capacidade de controlo desta asa.

As andlises realizadas por Mestrinho et al B assumiam distribuicéo eliptica de sustentacdo e
nao tinham em conta, nem a interferéncia da fuselagem da plataforma UAV, nem da variacao
lateral do CG. Utilizando o programa open source XFLR5 foi possivel realizar esta analise,
utilizando o método da folha de vortices (VLM). Para além disso, como o protétipo ja estava
construido, foi exequivel contabilizar o efeito do desbalanceamento do CG devido a variacao
da posicao das OMW ’s.

No seguimento deste capitulo serdo apresentados: conceitos de estabilidade de aeronaves,
um método de calculo da taxa de rolamento em asas convencionais; € um método de calculo

da taxa de rolamento em asas de envergadura variavel.

4.1.Conceitos de Estabilidade

A taxa de rolamento p é um parametro que mede a rotacao em torno do eixo longitudinal da
aeronave por unidade de tempo. Este parametro permite qualificar a agilidade de uma
determinada aeronave. Portanto, quanto maior for a taxa de rolamento de uma aeronave
maior serd a sua agilidade. O minimo valor da taxa de rolamento admissivel “? é
sensivelmente de 46,2 °/s

De forma a estimar a taxa de rolamento da asa de telescopica, é necessario estimar as
derivadas de estabilidade que influenciam o movimento de rolamento. Uma vez que a asa

telescopica nao tem diedro, enflexamento, nem torcdo, e que a influéncia da cauda nao é
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tida em consideracao, as derivadas de estabilidade a ter em conta sao C,, que corresponde a
resisténcia oferecida ao movimento de rotacéo, ou do inglés damping-in-roll, e C,, que
representa a variacdo do momento de rolamento devido a variacdao da envergadura da asa
telescopica. Para €, apenas a asa contribui significativamente para esta derivada, a
excepcao de algumas situacoes pouco frequentes. No caso de aeronaves com asas
convencionais, o angulo de ataque na ponta da asa Aa, varia linearmente ao longo da
envergadura desde o valor pb/2V na ponta da asa direita até —pb/2V na ponta da asa
esquerda, devido a velocidade angular segundo o eixo longitudinal x, como demonstra a

Figura 4.1.

Figura 4.1 - Variacdo do angulo de ataque devido a taxa de rotacao p ['.

A distribuicdo anti-simétrica de a produz um incremento anti-simétrico na distribuicao de
sustentacao como é ilustrado na Figura 4.2. No dominio linear, esta anti-simetria é sobreposta
na distribuicdo simétrica de sustentacdo associada ao angulo de ataque das asas em voo ndo

perturbado.

\

z
Figura 4.2 - Distribuicdo de sustentacio devido ao rolamento 1,

Quanto maior for o momento de rolamento L, produzido pela assimetria da distribuicao de
sustentacao, maior sera o angulo de ataque na ponta Aa , e sendo C,, negativo e constante,

desde que o angulo de ataque local se mantenha abaixo do angulo local de perda.
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Em aeronaves convencionais o controlo do rolamento é conseguido através da deflexao de

pequenos flaps chamados ailerons, ou através da utilizacao de spoilers.

Momento de Relamento

p e

\), B f@

/ /
\,—f Aumenta a sustentagdo
_r" \ *, %

{ o % Coltrole atrawvés de aileren
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R il
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Posicas neutra do spoiler Coltrole atraves do spoiler

Figura 4.3 - Aileron e spoiler, para controlo de rolamento [“Z,

Estes dispositivos sdao, normalmente, colocados junto as pontas das asas, como mostra a
Figura 4.3. O principio basico de funcionamento destes dispositivos € a modificacdo da
distribuicao de sustentacao ao longo da envergadura da aeronave, de maneira a que seja

criado um momento segundo o eixo longitudinal.

4.2.Taxa de Rolamento da Asa Convencional

Como foi referido na seccao anterior, o controlo do rolamento é conseguido através da
deflexdo de pequenos flaps chamados ailerons, ou através da utilizacdo de spoilers. A
variacao da distribuicdo de sustentacdo ao longo da envergadura induz um momento
relativamente ao CG que possibilita a aeronave rolar. Uma estimativa do controlo do
rolamento pelo aileron pode ser obtida através da simples integracdo da distribuicao de

sustentacao local ao longo da envergadura, como ¢é ilustrada na Figura 4.4.

Figura 4.4 - llustracédo da distribuicdo de sustentacéo local, ao longo da envergadura 2,

A equacao que define o momento de rolamento L é:

L = QSbC, (4.1)
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onde C; corresponde ao coeficiente de rolamento, Q corresponde a pressao dinamica, S
corresponde a area da asa e b corresponde a envergadura.

A variacdo do momento de rolamento devido a alteracao do angulo de deflexdao do aileron
pode ser expressa como:

AL = (ALift)y = C,Qcydy (4.2)
onde AL corresponde a variacdo do momento de rolamento, ALift corresponde a variacao de
sustentacao local ao longo de cada posicao da envergadura y, C; corresponde ao coeficiente
de sustentacao local e ¢ corresponde a corda média. Na forma de coeficiente tem-se

AL CQcydy

A =05b= ~0sh

1 (%
= — 4.3
> () B I_%CL cydy (4.3)

onde AC;, corresponde a variacdo do coeficiente de rolamento. A integracao de C, é realizada
ao longo da envergadura, comecando por —y/2, que corresponde a ponta da asa esquerda e
finalizando em y/2, que corresponde a ponta da asa direita.

O coeficiente de estabilidade C,, é originado devido a velocidade angular de rotacéo ou taxa
de rotacao p. Quando uma aeronave rola segundo o seu eixo longitudinal, a taxa de rotacao
cria uma velocidade de distribuicao linear sobre a asa e as superficies de controlo horizontal
e vertical. A distribuicdo de velocidade causa uma alteracédo local no angulo de ataque sobre
cada uma das superficies, resultando numa alteracdo da distribuicio de sustentacdo, e
consequentemente, no momento relativamente ao centro de gravidade. A Figura 4.5 mostra a
distribuicao de velocidade ao longo da envergadura. Na porcao da asa que rola para baixo
existe um incremento do angulo de ataque pelo movimento de rolamento. Isto resulta num
incremento da sustentacao sobre a asa que se desloca para baixo. Se se examinar a asa que se
desloca para baixo, observa-se que a velocidade de rolamento causa um decréscimo no angulo
de ataque local e a sustentacao diminui. A variacao na distribuicao de sustentacao ao longo
da asa produz um momento de rolamento que se opde ao movimento de rolamento e é
proporcional a taxa de rolamento p. Na Figura 4.5, a velocidade de rolamento negativa induz
um momento de rolamento positivo.

Tal como foi introduzido na seccédo 3.2. & necessario calcular C,, para que seja possivel

estimar a taxa de rolamento p.

Velocidade relativa normal
a asa devido ao
movimento de rotagao

Componentes relativas
da velocidade

Uy —

S 0y I

Estagao 2 Estagao 1

Figura 4.5 - Distribuicdo de velocidade ao longo da envergadura 421,
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Uma estimativa da derivada de rolamento C,, pode ser obtida pegando na equagao (4.2) e
substituindo €, pela sua derivada em ordem ao angulo de ataque C,,, e multiplicando pela
variacao do préprio angulo de ataque, que pode ser expresso como Aa = py/u,, onde u,
corresponde a componente horizontal da velocidade e y corresponde a posicao da
envergadura. O incremento da sustentacao € dado pela equacao (4.4).

d(Lift) = C,oAaQcydy (4.4)
0 aumento no momento de rolamento pode ser expresso pela multiplicacao do incremento na

sustentacao pelo braco y do momento.

dL = Cyy (Q) Qcydy (4.5)
Up
O momento total pode ser, agora, calculado pela integracao local do momento ao longo da
envergadura.
b/2
L= —ZCLaf (g) Qcydy (4.6)
0 Up

Na forma de coeficiente fica:

=_2CLap b/2
! Sbu, J,

Para simplificar a integracdo, C;, considera-se aproximadamente igual a derivada do

(4.7)

cy?dy

coeficiente de sustentacdo relativamente ao angulo de ataque da asa C,,,. Por outro lado
esta integracao tende a sobrestimar C;, na ponta. Derivando C; em ordem a p, obtém-se:

C __4CLaWp b/z
e Sbuy, J,

Posto isto, pode constatar-se que C;,, depende da envergadura da asa. Quanto maior for a asa

cy?dy (4.8)

ou a razdo de aspecto, maior sera C,, e, por conseguinte, quanto menor for a razdo de
aspecto ou a envergadura, menor sera Cp,.

O C;,, de uma aeronave é constituido pela contribuicao da asa, do estabilizador horizontal e
vertical. Tipicamente a asa € a superficie que mais contribui no peso de C,,. Em aeronaves
que possuam baixas razoes de aspecto ou misseis, os estabilizadores verticais e horizontais
podem ter um contributo para C;, tao grande como a asa.

Finalmente, a taxa de rolamento, ou a velocidade angular de rolamento, pode ser obtida
através da seguinte equacao:

= (4.9)
Cip

p

Mestrinho et al % concluiram que a taxa de rolamento, utilizando a asa original da aeronave
em estudo, seguia a forma apresentada na Figura 4.6, considerando uma deflexdo maxima do

aileron de 20°.
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Figura 4.6 - Taxa de rolamento em fungao da deflexdo dos ailerons, da asa fixa 1>,

Ao analisar a imagem da Figura 4.6 verifica-se que para 15m/s a taxa de rolamento maxima é
de cerca de 115°/s, para 20m/s a taxa de rolamento maxima é de cerca de 160°/s e para 25

m/s a taxa de rolamento maxima é de cerca de 190°/s.

4.3.Taxa de Rolamento da Asa de Envergadura Variavel

O Programa utilizado no auxilio do calculo da taxa de rolamento foi o XFLR5. Este programa
tem trés métodos de analise aerodindmica, sendo estes o método da linha sustentadora
(lifting line method - LLM) baseado na teoria de asas de Prandtl, o método da folha de
vortices (vortex lattice method - VLM) e o método dos painéis (panel method). Cada método
apresenta as suas vantagens e as suas restricoes.

Para qualquer um dos métodos, antes de serem realizadas as simulacdes, é necessario simular
os perfis da aeronave que se pretende estudar, em 2D. A plataforma que executa esta analise
esta assente no XFOIL. E de referir que uma vez que os métodos LLM e VLM sdo utilizados
neste programa apenas para o estudo de asas sem interaccao da fuselagem, e uma vez que no
presente trabalho pretende-se ter em conta essa interaccao, decidiu-se portanto, utilizar o
método dos painéis.

Pormenorizar cada método nao é relevante neste trabalho, por conseguinte, nao se ira
proceder a sua descrigao.

0 manual do programa afirma que o método VLM é tdo confiavel quanto o método dos
painéis. Apesar de no método dos painéis existir a possibilidade de se ter em conta a
fuselagem, a precisdo ndao € necessariamente ampliada. Quer o método dos painéis quer o
VLM obtém estimativas razoaveis do coeficiente de sustentacdo, do angulo de sustentacao
nula e do momento de picada e ambos os métodos tendem a subestimar a resisténcia ao
avanco, provavelmente devido a componente viscosa da mesma. O desenho 3D da aeronave
em estudo esta apresentado na Figura 4.7 que mostra, também, a convencao dos eixos

utilizada ao longo do texto.
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Figura 4.7 - Desenho dos painéis 3D da aeronave em estudo.

Devido ao facto das analises aerodinamicas terem sido realizadas no inicio do trabalho, nado
estando construidas as pontas de asa, nem a empenagem H, a realizacao destas exigirem um
tempo consideravel a serem realizadas, estas componentes ndo foram tidas em conta na
presente analise. A resisténcia dos trens de aterragem também nao foi contabilizada nesta
analise.

O calculo de €. que representa a variagdo do momento de rolamento devido a variacao da
envergadura da asa telescopica, € bastante semelhante ao método apresentado na seccao 3.4
e apresentado na equacao (4.3), com a diferenca de que existira uma asa de referéncia para
o calculo de C;,, que € asa que ficara mais estendida (em valor absoluto). Esta nomenclatura
sera também utilizada no caso do C;,, que, como ja foi referido, € o damping-in-roll. No caso
de ambas as asas estarem na mesma posicao o coeficiente de rolamento sera, evidentemente,
zero.

Posto isto, a equacdo utilizada para obter o coeficiente de rolamento devido a variacdo da
envergadura y é a seguinte:

C = 1
b Sref bref

Yy
fzycL cydy (4.10)
2
Onde S,.; e b, correspondem a area da asa de referéncia e a envergadura de referéncia,
respectivamente (sendo esta a que se encontra mais estendida, em valores absolutos). Sendo
—y/2 a posicao da ponta da asa esquerda e y/2 a da ponta da asa direita.
Na Figura 4.8 esta representada a esquerda, relativamente a origem do eixo dos x’s da
aeronave, a asa totalmente estendida e a direita, relativamente a origem do eixo dos x’s da
aeronave, a asa totalmente recolhida. De modo a elucidar melhor o modo como sera
realizada a integracao de C, para o calculo de C,,, apresenta-se na Figura 4.8 a distribuicéo

de C, ao longo da envergadura y.
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Figura 4.8 - Exemplo da distribuicao de Cl, em painéis 3D, com uma asa totalmente estendida e
outra totalmente recolhida.

Devido a limitagcdes do programa utilizado, nomeadamente, o facto de o programa nao aceitar
o desenho e o estudo de asas assimétricas, o coeficiente de estabilidade global da asa
telescopica, C,,,, teve de ser calculado para a situacao de envergadura simétrica, e
posteriormente, para cada variacao de posicao de envergadura. A equacao que define C;,,,,., €
apresentada na seguinte equacao (4.11).

C _ Sref bref CIPXFLR Sref ((Sb) (CleFLRS))asa que varia
lpar —

(4.11)
Srefbref 2 Srefbref 2

onde Cipxrirs,,, Fe€presenta coeficiente de momento de rolamento devido a taxa de rolamento
da asa mais estendida, em valor absoluto, S,.r e b,., correspondem a area da asa de
referéncia e a envergadura de referéncia, respectivamente, sendo estes valores referentes a
asa que se encontra mais estendida, em valores absolutos. S e b correspondem a area da asa
menos estendida, em valor absoluto, e a envergadura da asa menos estendida, em valor
absoluto, respectivamente.

Estudos anteriores realizados por Mestrinho et al B” nao avaliaram a contribuicdo da variacao
da posicao lateral do CG relativamente ao coeficiente de rolamento total. No presente
trabalho, essa contribuicao é tida em conta porque constatou-se que seria contributo
relevante e porque o momento resultante da variacao da posicao lateral do CG é oposto ao
momento de rolamento devido a assimetria de sustentacao.

0 momento de rolamento de uma aeronave pode ser descrito através da equacgao (4.1).

0 momento resultante do desbalanceamento de massa devido a variacao assimétrica da asa é
dado pela seguinte equacao

L=Wa +W,a, (4.12)

onde W, e W, correspondem ao peso das OMW e a; e a, correspondem a distancia entre o
centro de gravidade de cada OMW e o eixo longitudinal da aeronave. A massa de ambas as
OMW s é 0.346kg.

O coeficiente do momento resultante da variacao lateral do CG, Clcg, decorrente da variacao

assimétrica da asa telescépica, pode ser calculado igualando a equacdo (4.1) a equacao
(4.12), obtendo-se a seguinte equacao
¢ = Wia, + Wa,

g QSrefbres
Finalmente, a taxa de rolamento, ou velocidade angular de rolamento, é dada pela seguinte

(4.13)

equacao:
p= Ciy + Cugy (4.14)
Cip
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Os calculos dos coeficientes aerodinamicos foram realizados segundo os parametros de
velocidade estudados por Mestrinho et al B%. Nesse caso a velocidade para a qual foi
realizado este estudo foi de 20m/s, pois, na sua analise, esta foi a velocidade citada de razao
de planeio maximo para a asa telescopica em estudo.

De seguida sdo expostos os graficos correspondentes a analise da taxa de rolamento da
aeronave em estudo. O grafico da Figura 4.9 representa o coeficiente de rolamento devido a

variacao lateral do CG, Clcg, do coeficiente de rolamento devido a assimetria de sustentacao,
Cy, € o coeficiente de rolamento total, (;, que resulta da soma de Gy € Ciy. Estes

coeficientes variam em funcao da alteracao da envergadura de ambas as asas.

Cl,ClLy,Cl cg

0.04
0.03

Cl
—ClLy
—  Cl_cg

Cl,ClLy,Cl_cg

Figura 4.9 - Variacao de Ci,, Ciy e C; em funcao da variacdo da envergadura de ambas as asas.

Atente-se que, C;, C}, e C; aumentam com o diferencial das envergaduras, sendo estes tanto

maiores quando maior for o diferencial. Nestas trés situacoes, para posicoes de envergadura

simétricas, os coeficientes de rolamento sao zero. C,, apresenta o seu valor maximo quando

a asa esquerda se encontra totalmente estendida e a asa direita totalmente recolhida, sendo
o valor maximo 0.0045. O valor minimo ocorre na situacao oposta, sendo o valor minimo
simétrico ao valor maximo. C;, apresenta o seu valor maximo quando a asa direita se
encontra totalmente estendida e a asa esquerda totalmente recolhida, sendo o valor maximo
0.046. O valor minimo ocorre na situacao oposta, sendo o valor minimo simétrico ao valor
maximo.

0 valor maximo de C, é obtido quando a asa direita se encontra totalmente estendida e a asa
esquerda totalmente recolhida, sendo o valor maximo 0.041. O valor minimo ocorre na
situacao oposta, sendo o valor minimo simétrico ao valor maximo.

O grafico da Figura 4.10 representa a variacao do coeficiente de momento de rolamento
devido a taxa de rolamento, em funcao da variacdao da envergadura da asa esquerda e da asa

direita.
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V=20m/s

Clp, sirad

1000
Esquetd"‘l'“m‘

7 1200
Asd

Figura 4.10 - Variacao de C;, em funcéao da variacdo de ambas as asas.

Repare-se que, (;,, aumenta, em modulo, com a ampliacdo da envergadura, no caso
simétrico. Por outro lado, partindo do caso simétrico, se se reduzir a envergadura de uma das
asas, verifica-se uma diminuicao, em modulo, de C,,. O coeficiente de momento de
rolamento devido a taxa de rolamento apresenta um valor maximo, em modulo, de 0.034,
quando ambas as asas se encontram totalmente estendidas, e um valor minimo, em modulo,
de 0.016, quando as asas se encontram totalmente recolhidas.

O grafico da Figura 4.11 representa a variacdo da velocidade de rotacdo segundo o eixo

longitudinal em funcao da variacao da envergadura da asa esquerda e da asa direita.

Z

A

100  Taxa de rolamento

Y

100 minima requenda

— V=20m/s

Figura 4.11 - Variacdo da velocidade de rotagdo segundo o eixo longitudinal em fun¢do da variagao
da envergadura de ambas as asas, os dois planos horizontais referem-se a taxa de rolamento minima
aceitavel: 46,2°/s.
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Como é perceptivel, o sentido positivo do rolamento encontra-se com a reducao da
envergadura da asa direita. Nota-se que é excedido o limite minimo admissivel da taxa de
rolamento. Portanto, é possivel afirmar que teoricamente a manobra de rolamento com uma
asa telescopica pode ser executada, embora esta manobra seja executada com maior
agilidade pela asa convencional. Por outro lado, pode-se afirmar que é possivel executar
voltas coordenadas e estaveis.

Ao analisar a imagem da Figura 4.11, nota-se que a taxa de rolamento maxima é
sensivelmente +117 °/s. A comparacao da taxa de rolamento maxima, entre a asa telescopica
e a asa convencional, para a mesma velocidade, revela que a asa convencional executa esta
manobra cerca de 36.7% mais rapido.

Numa implementacdo pratica podera surgir o problema de a resposta aos comandos da
variacdo da envergadura ndo ser suficientemente rapida. Segundo Felicio et al 1, para um
factor de carga de 1g, o tempo estimando para a extensao e recolha da asa, ronda os quatro

segundos.
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Capitulo 5

Ensaios de Voo

O culminar do projecto de uma aeronave é atingido na fase dos ensaios de voo. E nesta fase
gue o projecto € posto a prova, avaliando-se as suas caracteristicas e capacidades.

A determinacao precisa da resisténcia ao avanco é uma das mais dificeis tarefas levadas a
cabo nos testes de voo. Além disso, € uma tarefa bastante importante, uma vez que, caso se
consiga determinar a polar da resisténcia ao avanco e se a traccao disponivel for conhecida,
entdo todas as caracteristicas do desempenho da aeronave podem ser calculadas 4.

Como referido na seccao 3.3., o programa utilizado na estagao de solo para adquirir os dados
provenientes do APM, foi o QGrounControl. Este é um software open source bastante (til
porque interpreta o protocolo MAVlink e dispde os dados de todas as variaveis que se
pretendem observar, em forma de grafico e em tempo real. Adicionalmente, este software
permite guardar toda a informacdo referente a cada voo, para posterior analise e
interpretacao dos dados. No presente capitulo sdo apresentados: os objectivos dos ensaios de
voo; a mecanica de voo envolvida nos ensaios; um ensaio dinamico da asa telescopica; e a
metodologia utilizada nos ensaios, incluindo os factores que influenciam a eficiéncia

aerodinamica da aeronave.

5.1.0bjectivos

No capitulo 2 foi mencionado que a asa morphing a ser avaliada foi projectada para competir
com uma asa convencional ja existente. Portanto, esta avaliacdo permitira confrontar os

30]

resultados numéricos da avaliacdo aerodinadmica previstos por Mestrinho et al *° para ambas

as asas, bem como, possibilitara posteriormente a comparacdo da eficiéncia aerodinamica
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experimental entre elas. A Figura 5.1 apresenta os resultados numéricos obtidos por

Mestrinho et al B,
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Figura 5.1 - Comparacao entre a asa original e a asa telescopica relativamente a: (a) resisténcia ao
avanco, (b) percentagem de reducao da resisténcia ao avanco (c) envergadura e (d) angulo de
ataque %,

5.2.Mecanica de Voo

0 movimento de um corpo rigido no espaco pode consistir no movimento de translacdao ou no
movimento de rotacdao. O movimento transaccional do corpo pode ser considerado
independentemente do movimento de rotacdo. A independéncia dos dois movimentos, em
geral, ajuda na resolucdo dos problemas de dinamica, em particular na dinamica de
aeronaves. Os problemas de desempenho requerem apenas o movimento de translacao, ao
passo que os problemas de estabilidade e controlo incluem também a dinamica da rotacao.

As equacoes do movimento de um corpo que se move no espaco sao obtidas aplicando as leis

do movimento de Newton. De acordo com a segunda lei de Newton, a soma das forcas que
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actuam num corpo em qualquer direccao é igual a taxa de variacdo de quantidade de
movimento nessa direccao

A mecanica de voo é especialmente importante neste capitulo pois permite determinar quais
as forcas envolvidas na dinamica da aeronave e permite a interpretacdo do desempenho da
aeronave. De seguida serao apresentadas as equacdes de voo, para voo nivelado e para voo de
planeio.

5.2.1.Voo Nivelado

Em voo nivelado, o conjunto de forcas actuante na aeronave sédo a resisténcia ao avanco D, a
sustentacao L, a traccao T e o peso W. Para que a aeronave se encontre em voo hivelado,
assume-se que nao existem aceleracoes segundo qualquer eixo, que o angulo formado pelo
eixo longitudinal da aeronave e o plano horizontal, 6, é zero, e que a soma das forcas
actuantes na aeronave € zero, ou seja, L=W e T =D. A Figura 5.2 ilustra o conjunto de

forcas actuantes numa aeronave quando se encontra em voo nivelado.

Wl

Figura 5.2 - Forgas actuantes na aeronave em voo nivelado.

5.2.2.Voo Planado

Ao contrario do voo nivelado, onde é assumido que existe uma forca de traccdo, no voo
planado esta forca nao € considerada. A razdo entre L e D é dada pela cotangente do angulo
de trajectodria y. A analise de voo planado permite averiguar a velocidade de melhor alcance
que corresponde a eficiéncia maxima e menor angulo de descida, mas também permite obter
a velocidade de melhor autonomia que corresponde a menor velocidade de descida.

Adicionalmente, o estudo do voo planado permite obter a polar da resisténcia ao avango. Com
a aeronave em voo rectilineo e uniforme, as forcas actuantes na mesma sao a sustentacdo, a

resisténcia ao avanco e o peso, como ¢ ilustrado na Figura 5.3.
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Figura 5.3 - Forgas actuantes na aeronave em voo planado.

onde V representa a velocidade de translacao, V, representa a componente horizontal da
velocidade de translacao e V, representa a componente vertical de V. O angulo entre o plano
horizontal e o eixo longitudinal da aeronave é denominado angulo de arfagem 8, e o angulo
formado entre o plano horizontal e V é o angulo de trajectoria y. Note-se que o angulo de
trajectoria em voo planado tem sinal negativo.

0 angulo de ataque da aeronave, a, é definido como sendo o angulo entre o eixo de
referéncia longitudinal da aeronave e o vento relativo, neste caso denominado por V.

Como mencionado na seccao 3.3, a sonda a — f estad alinhada com o eixo longitudinal de
referéncia da aeronave.

A sustentacdo L é perpendicular ao vento relativo, ou neste caso, a velocidade de translacao
V. A resisténcia ao avanco, D, é paralela ao vento relativo ou, neste caso, a velocidade de
translacao V.

Como referido, a analise do voo planado pressupde que a aeronave se encontre em Voo
rectilineo e uniforme, ou seja, a derivada da velocidade de translacdo em ordem ao tempo
deve ser nula: dV/dt = 0. Uma vez que a condicao de voo rectilineo e uniforme impde que
dV/dt seja zero, os somatorios das forcas segundo Z e X sao dados pelas equacdes (5.1) e

(5.2), respectivamente.
ZFZ=L=WCOS]/ (5.1)

ZFX=D=Wsin)/ (5.2)
A razao de planeio é dada pela razdo entre L e D como mostra a equacao (5.3). Esta razao de
planeio é também definida como eficiéncia aerodinamica E. Note-se que o alcance maximo é
obtido quando o angulo de trajectoria for minimo (ou a razdo de planeio for maxima, ou seja,
quando a razao C,/C, for maxima), e a autonomia maxima € alcancada na condicdo de

velocidade de descida minima.

L cos
D siny

= coty (5.3)
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A relacao obtida pela equacado (5.3) permite calcular a resisténcia ao avanco, através da

seguinte equacao (5.4):

L
D= = Wsiny (5.4)
coty

A soma do angulo de trajectéria com o angulo de ataque resulta no angulo de arfagem como é
mostrado na seguinte equacao (5.5):
0=y+a (5.5)

Por outro lado, a forca da resisténcia ao avanco pode ser tratada em termos de coeficiente

adimensional:
1
D — EpVZSCD (5.6)

Igualando a equacdo (5.4) a equacdo (5.3) pode-se obter o coeficiente de resisténcia ao

avanco:
W siny
D= 5.7
Toves (5.7)

Por oposicdo as equacodes (5.6) e (5.7), a forca de sustentacdo e do coeficiente de

sustentacao, podem ser obtidas através das seguintes equacgoes (5.8) e (5.9):

1

L=2pVSC, (5.8)
W cosy

(=7 (5.9)
7PVZS

0 angulo de trajectoria, y, pode ser calculado através da razdo entre a distancia percorrida
horizontalmente dx e a distancia percorrida verticalmente dy, que ao serem divididas pelo
tempo, resultam na velocidade vertical V, e na velocidade horizontal V,,, respetivamente. As
componentes horizontal e vertical da velocidade sao dadas pelas seguintes equacées:

V,, =V cosy (5.10)
V, =Vsiny (5.11)
Da razado entre 1, e V, resulta a seguinte equacao (5.12), que permite correlacionar estas
velocidade com a eficiéncia aerodinamica:

dx V, Vcosy L

o h = =—=F 5.12
dy V, Vsiny coty D ( )

5.3.Ensaio Dindmico da Asa Telescépica

O presente ensaio teve como objectivo a analise qualitativa e quantitativa do momento de
controlo de rolamento (pois ndo existe influéncia do rolamento) e o comportamento dinamico
da asa telescopica, quando sujeita a cargas aerodinamicas.

A realizacao deste ensaio requereu a construcdo de uma estrutura metalica na qual é
montada a aeronave. Acoplada a esta estrutura estavam quatro células de carga para
quantificar o momento de controlo da asa telescopica. As células de carga estavam
posicionadas duas a duas em cada “perna” do trem principal. O trem dianteiro estava fixo

num suporte que permitia alternar entre varios angulos de ataque.
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A metodologia utilizada nos ensaios consistiu na realizacdo de varias corridas, variando a
velocidade e o angulo de ataque. Durante cada ensaio foi alterada a posicdo da asa
telescopica, quer simetricamente quer assimetricamente. Este ensaio ficou registado com
uma camara posicionada por cima da asa telescopica, orientada no sentido da envergadura e
uma camara posicionada de frente para a aeronave, como ilustra a Figura 5.4.

Para levar a cabo a analise quantitativa, no interior do veiculo estavam colocados
instrumentos de medida que estavam conectados as células de carga.

No que diz respeito a analise qualitativa verificou-se através das filmagens recolhidas que a
estrutura da aeronave e da asa telescopica suportaram adequadamente os carregamentos
aerodinamicos exercidos dentro da gama de velocidades ensaiada, tendo sido registada uma
velocidade maxima de 100km/hora (27,8m/s). Todavia, nao foi possivel adquirir qualquer
informacao relevante no que toca ao momento de controlo porque as medidas obtidas pelas
células de carga estavam instaveis. Esta instabilidade adveio das vibracoes induzidas pelo
veiculo quando este rolava na estrada. A Figura 5.4 apresenta o mecanismo utilizado no

ensaio dinamico da asa telescopica.

Figura 5.4 - Fotografia do mecanismo utilizado no ensaio dindmico da asa telescopica.

5.4.Ensaios em Voo Planado

Os ensaios de voo serao realizados com o intuito de determinar o desempenho em descida da
aeronave. A analise dos resultados obtidos através destes ensaios tera em conta as seguintes
consideracdes: o voo sera nao acelerado; os angulos de descida nao deverao ser superiores a
15° (em mddulo); e a descida sera realizada sem motor.

Os resultados que se pretendem adquirir derivam de varias descidas em planeio para varias
velocidades. Destas descidas podem obter-se varias razoes de planeio, que possibilitam o
calculo de varios parametros do desempenho da aeronave.

No caso do voo estabilizado e nivelado, a poténcia ou a traccdo da aeronave € ajustada em
funcdo da resisténcia ao avanco da mesma. Se a poténcia propulsiva for reduzida para zero, a
velocidade da aeronave advém da taxa de variacao da energia cinética e potencial da mesma.
A taxa de energia despendida varia directamente com a taxa da descida e com a aceleracao
linear.

Em voo planado a velocidade a que o planeio ocorre depende essencialmente da posicao do

leme de profundidade. Para baixas velocidades de planeio iniciais a aeronave oscila até
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convergir para a velocidade correspondente a posicdo em que o leme de profundidade se
encontra. Para velocidades de planeio iniciais elevadas, tipicamente a aeronave converge de
forma mais rapida para a velocidade correspondente a posicao do leme de profundidade.

0 método utilizado nos ensaios de voo planado consiste em seleccionar uma posicdo do leme
de profundidade, que correspondera a uma determinada velocidade, seguido da elevacao da
aeronave até uma altitude de cerca de cem metros, estabelecendo-se um voo nivelado. Seria
desejavel que a altitude a qual os ensaios de voo sao realizados fosse maior. Infelizmente tal
nao é possivel por constrangimentos na capacidade de visao humana, neste caso do piloto.

A direccdo do planeio devera ser perpendicular a direccao do vento médio *%. Mais uma vez,
lastimosamente, tal nao sera possivel porque, como acima referido, os ensaios serao
realizados a baixa altitude, impondo-se assim, por questées de seguranca o alinhamento com
a pista em todos os planeios. Desta forma, a execucdo dos planeio na perpendicular a
direccao do vento torna-se impossivel, salvo nas excepcdes em que o vento esteja alinhado
com a pista. Acrescenta-se a isto, o facto de nao haver meios para determinar a direccao do
vento na atmosfera, apesar de que, € possivel ter uma nocao da sua direccdo no solo, pois,
em todos os ensaios, foi colocada uma manga de vento junto a pista. Alem disto, é desejavel
que a descida seja realizada com o minimo de correc¢ées dos comandos para nao alterar as
caracteristicas aerodinamicas durante os ensaios.

No presente estudo, a avaliacdo do desempenho da asa fixa é relativamente simples quando
comparada com a da asa telescopica. A maior simplicidade na avaliacdo da asa fixa deve-se
ao facto de se poder utilizar os ailerons para controlar o rolamento da aeronave. No caso da
asa telescopica, os ensaios de voo tornaram-se um desafio complexo porque o controlo da
aeronave tem de ser exclusivamente realizado através da utilizacdo das empenagens verticais
e horizontais, como referido em 3.1.1. Logo, estes ensaios exigem um maior treino por parte
do piloto.

Durante os ensaios seria desejavel que houvesse pouco ou nenhum vento e que os gradientes

5] Nesse sentido, os dias em

térmicos provenientes do solo fossem estaveis ou inexistentes
que foram realizados o0s ensaios foram seleccionados cuidadosamente, em funcao das
previsbes meteoroldgicas disponiveis, nos sites do Instituto de Meteorologia, do
windfinder.com e na pagina de internet da Previsdo Numérica para Portugal da Seccao de
Ambiente e Energia do Instituto Superior Técnico. A maior parte dos ensaios de planeio
proveitosos para analise ocorreram durante o inicio da manha ou no final da tarde, sendo
estes os periodos do dia em que as condicdes meteoroldgicas sao mais favoraveis.

Os parametros de voo responsaveis pela avaliacdo do desempenho de ambas as asas serdo a
razdao de planeio, a polar da resisténcia ao avanco, a velocidade de maximo alcance e a
velocidade de maxima autonomia. Adicionalmente, pretende-se correlacionar o angulo de
ataque com o angulo de trajectoria, e o angulo de arfagem com a velocidade de translacéo.

A realizacdo dos ensaios de voo planado exige que sejam estabelecidas uma série de
velocidades para as quais serao realizados os planeios. Estas velocidades devem ser
seleccionadas tendo em conta as limitacoes de poténcia do motor e o envelope de voo da

aeronave.
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Varios ensaios de voo foram realizados antes dos ensaios de voo planado, verificando-se que a
aeronave voava numa gama de velocidades entre os 15m/s e os 26 m/s. Na estimativa
aerodindmica efectuada por Mestrinho et al B de ambas as asas, a gama de velocidade de
operacao estendia-se entre os 11m/s e os 40 m/s. Para a asa convencional, estabeleceram-se
uma série de velocidades dentro do dominio de voo da aeronave nas quais foram realizados os

voos planados.

5.4.1.Factores que Alteram a Taxa de Descida

A taxa de descida, ou velocidade vertical, é afectada por uma série de factores, sendo eles o
peso, 0 vento e a resisténcia ao avanco. Como ilustrado na equacao (5.3), para uma
determinada aeronave, o angulo de descida é determinado apenas pela sua razao L/D, a qual
é independente do peso. Para voar a mesma razao de planeio maxima, com um peso maior, as
componentes horizontal e vertical da velocidade sao aumentadas. A Figura 5.5 ilustra
precisamente esta influéncia do peso nas componentes da velocidade vertical e horizontal.
Como se pode verificar na figura, para dois pesos distintos, W, e W,, sendo W, menor do que
W,, o angulo de melhor alcance mantém-se constante, mas as componentes vertical e

horizontal da velocidade aumentaram para W,.
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Figura 5.5 - Efeito do peso sobre a razio de planeio [,

0 efeito do vento frontal ou de cauda pode ser resolvido, em termos graficos, ao deslocar a
origem no grafico da razao de planeio, no eixo horizontal. Este reajuste deve ser efectuado
para a esquerda no caso de o vento ser de cauda ou para a direita no caso de o vento ser de
frente. Quando se tem vento de cauda, e se pretende voar na condicdo de maximo alcance,
deve-se voar mais devagar do que quando se voa para maximo alcance sem vento. Por outro
lado, a libertacao de peso ajuda, nesta condicao, porque permite beneficiar mais do efeito do
vento de cauda. Por outro lado, quando se voa com vento de frente, o tempo durante o qual
a aeronave é sujeita ao efeito adverso do vento é reduzido. Adicionalmente, ao voar nesta
condicao, a retencao de peso pode ajudar a aumentar o alcance da aeronave, porque o vento
afecta a aeronave durante um periodo de tempo mais curto.

Na Figura 5.6 verifica-se que V; corresponde a velocidade de translagdo com vento de
cauda, Vr, representa a velocidade de translacao sem vento, e Vr, corresponde a velocidade

de translacdo com vento de frente. A partir do mesmo grafico pode-se observar que V; é
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menor do que Vr, que, por sua vez, € menor do que Vr,. Ao visualizar o mesmo grafico, pode-
se constatar que V,, corresponde a velocidade vertical com vento de cauda, V,, representa a
velocidade vertical sem vento, e V,, corresponde a velocidade vertical com vento de frente.
A partir do mesmo grafico pode-se observar que V, € menor do que V,, que, por sua vez é
menor do que V,,. A partir grafico da Figura 5.6 atenta-se que o angulo de melhor alcance
para Vr, € y;, 0 angulo de melhor alcance para Vr, € y, e o angulo de melhor alcance para Vr,
€ y3. A partir deste grafico pode-se observar que Vy, € menor do que Vr,, que por sua vez &
menor do que Vr,, e que y; € menor do que y,, que por sua vez &€ menor do que y;.

Por outro lado, neste grafico, a ordenada na origem € zero para Vr,, como seria de esperar,
para Vy, a ordenada na origem assume um valor negativo (devido a ter sido deslocado para a
esquerda), e para Vr, a ordenada na origem assume um valor positivo (devido a ter sido
deslocado para a direita).

Em suma, sem vento, a variacao de peso nao afecta o alcance da aeronave, com vento de
cauda a libertacao de peso aumenta o alcance da aeronave e com vento frontal a retencao de

peso aumenta o alcance da aeronave.
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Figura 5.6 - Efeito do vento sobre a razéo de planeio [,

0 aumento da resisténcia ao avanco, como seria de esperar, aumenta a taxa de descida da
aeronave, notando-se um aumento da velocidade de descida e uma reducao da velocidade
horizontal. Uma situacdo frequente em que isto acontece é durante a preparagao para a
aterragem, periodo durante o qual estendem-se componentes como o trem de aterragem,
flaps e travoes aerodinamicos. De qualquer forma quando a desaceleracao é terminada a taxa

de descida é fixa.
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Figura 5.7 - Efeito da resisténcia ao avanco sobre a razéo de planeio [/,

Como se pode verificar no grafico da Figura 5.7, para uma determinada aeronave, com duas
configuracoes diferentes, uma configuracao da aeronave “limpa” e uma configuracao da
aeronave preparada para proceder a aterragem. Com a configuracdo de aeronave limpa, o
angulo de trajectéria y; é maior do que angulo de trajectoria y, que corresponde a

configuracao de aterragem.

5.4.2.Métodos de Calculo da Razao de Planeio

Tendo em conta os instrumentos utilizados pelo sistema de aquisicao de dados, descritos na
seccao 3.3, e na descricao das equagdes de voo do voo planado, surgem trés formas distintas
de obter ao angulo de trajectdria, que possibilitara a avaliacdo da razao de planeio.
Na primeira abordagem, o angulo de trajectdria pode ser calculado resolvendo a equacao
(5.5) em ordem ao proprio y. O angulo de ataque pode ser obtido através da sonda a — 3, e 9
pode ser adquirido através do giroscopio.
Numa segunda abordagem, y pode ser calculado recorrendo a variacdo da altitude
barométrica, h, e a distancia percorrida pela aeronave, c. Esta distancia é calculada
utilizando a seguinte equacao:
tr
c= f V,dt (5.13)
ti
onde V; corresponde a velocidade de translacédo, medida pelo tubo de pitot-static, e t;e t; sao
os instantes do inicio e do fim do planeio, respectivamente. A Figura 5.8 representa as
componentes do deslocamento ao longo da descida representados na seguinte equacao:

h
siny =E (514)
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Figura 5.8 - Componentes do deslocamento ao longo da descida.

A terceira abordagem tem como base o receptor de GPS. A razao de planeio deste método é
calculada de forma homoéloga a anterior. Todavia, a variacdo de altitude barométrica é
substituida pela variacao de altitude do receptor de GPS, e a distancia percorrida é calculada
através de um método hibrido que utiliza a informacao do receptor GPS e da sonda pitot-
static.

Mais concretamente, esta distancia resulta do somatdrio da variacdo das coordenadas da
aeronave num referencial geocéntrico (obtido através das coordenadas geodéticas) e um

outro termo que tem em conta a presenca do vento. Deste modo:

n n
1
¢ = dGPS; = Z AXgps, + Ez A (Vy, = Veps; cosy; ) Aty (5.15)
i=2 i=2

onde AX;ps,, corresponde a norma euclidiana da variacao de coordenadas geocéntricas, V. a
velocidade de translacao registrada pelo pitot-static, Vgps; a velocidade de solo registada
pelo receptor GPS, At; correspondente ao incremento temporal, e o angulo y; ao angulo de
trajectoria. Como este angulo é pequeno, o seu cosseno é proximo da unidade, pelo que foi
desprezado neste trabalho. No capitulo 6, sdao apresentados os resultados obtidos nos ensaios

de voo.
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Capitulo 6

Resultados e Discussao

Uma vez concluida a adaptacao quer da plataforma UAV quer da asa de envergadura variavel,
seguiram-se os ensaios de voo com a asa convencional. Neste capitulo é dada especial
atencao precisamente a estes resultados. A totalidade do tempo de voo destes ensaios foi de
aproximadamente 6.5 horas.

Os ensaios de voo com a asa convencional destinaram-se a validar e a testar a estrutura da
plataforma, o sistema propulsivo e os instrumentos implementados. Nos primeiros ensaios foi
validada a estrutura (fuselagem e cone de cauda) e o sistema propulsivo da aeronave. O
sistema de aquisicao de dados em voo foi testado posteriormente, tendo-se constatado que as
antenas tinham um alcance limitado, por isso, foram construidas umas antenas novas como
referido na seccao 3.3. No seguimento dos ensaios foi testado/avaliado o controlo de
rolamento utilizando apenas a empenagem em H. Algumas aterragens foram executadas
recorrendo apenas a esta empenagem. A fase final dos ensaios consistiu na realizacao de
ensaios de planeio com a asa convencional. Estes ensaios serviram também para “afinar” os
procedimentos e o método utilizado nos ensaios de voo planado. De seguida apresentam-se os

resultados obtidos.

6.1.Ensaios de Voo da Asa Convencional

Durante os ensaios de voo planado o peso da aeronave foi de 53.9N. Na grande maioria do
tempo despendido nos ensaios, as condicdes climatéricas ndao foram favoraveis, havendo
bastante vento e por vezes chuva, impedindo assim a realizacdo de um maior nimero de

ensaios validos para analise. A partir destes ensaios apenas foi possivel obter trés planeios
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dignos de avaliacao. As velocidades a que ocorreram estes planeios foram 21.49 m/s, 24.03
m/s e 24.75 m/s.

Como a gama de velocidades analisada esta dentro da gama de velocidade em que Mestrinho
133 analisou a asa convencional, é realizada uma comparacéo entre os resultados de Mestrinho
1331 e os resultados experimentais.

Durante o ensaio dindmico da asa telescopica, referido na seccdo 5.3, verificou-se a
existéncia de um atrito excessivo nos potenciometros da sonda o-p, tendo-se, por isso, optado
por ndo apresentar os resultados do primeiro método de calculo da razao de planeio, referido
na seccao 5.4.2. A Figura 6.1 apresenta a aeronave em estudo estacionada na placa do

aerodromo de Coja.

Figura 6.1 - Olharapo2 H estacionado na placa do aerédromo de C6ja, no periodo dos ensaios de
voo.

Durante os ensaios de voo planado, os componentes que poderao ter penalizado a
aerodinamica da aeronave foram as antenas (do receptor e da telemetria) a sonda a-B, o trem
de aterragem, a camara de filmar (que estava posicionada na tampa da fuselagem) e o patim
de cauda. Todos os outros componentes sdao imprescindiveis ao voo.

Nesta avaliacdo experimental é considerada a aeronave como um todo, portanto, € de
esperar que o resultado experimental da eficiéncia aerodinamica seja inferior e a resisténcia
ao avanco seja superior, quando comparadas com os valores apresentados por Mestrinho [*°1,
Tendo em conta a informacao valida que foi adquirida ao longo dos ensaios, foram realizados
graficos da eficiéncia aerodinamica, da razao de planeio e da resisténcia ao avanco.

Como acima referido, o primeiro método apresentado em 5.4.2 nao é considerado nos
resultados experimentais, de modo que os graficos que se seguem apenas apresentam os
resultados do segundo e do terceiro métodos. Os graficos da Figura 6.2 apresentam os dados
obtidos em voo dos planeios a serem analisados, pois foram os planeios que apresentaram
melhores resultados. A partir destes dados foi calculado o desempenho da aeronave. No
grafico da Figura 6.2 (a) a velocidade considerada é de 21.49m/s, no grafico da Figura 6.2 (b)
a velocidade considerada é de 24.03m/s e no grafico da Figura 6.2 (c) a velocidade

considerada é de 24.75m/s.
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Figura 6.2 - Dados de voo referentes a altitude e a velocidade em funcéo do tempo de planeio
relativos a altitude barométrica, o pitot-static e e o GPS, sendo a média da velocidade em: (a) 21.49
m/s, (b) 24.03 m/s e (c) 24.75 m/s.

Estes resultados experimentais revelam uma coeréncia e proximidade entre os instrumentos
utilizados. Nestes graficos é apresentada a altitudes barométricas e a altitude de GPS, bem
como a velocidade de transaccao medida através do pitot-static e a velocidade calculada
através do GPS.

Nos graficos seguintes a designacao baro refere-se aos resultados obtidos através do segundo
método de calculo apresentado em 5.4.2, ao passo que, a designacao GPS refere-se aos
resultados obtidos através do terceiro método de calculo, apresentado na mesma seccao. Os
graficos resultantes dos ensaios de voo planado com a asa convencional sdo expostos de
seguida.

O grafico da Figura 6.3 apresenta os resultados experimentais da eficiéncia aerodinamica em

funcao da velocidade de translacao.
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Figura 6.3 - Razao de planeio em funcao da velocidade de translacdo, calculada através do segundo
e do terceiro métodos de calculo.

Neste grafico, o parametro L/D baro apresenta uma eficiéncia aerodinamica maxima de 8.34.
No caso de L/D GPS a eficiéncia aerodinamica maxima é de 9.1. Em ambos os casos a
velocidade de ocorréncia de maxima eficiéncia aerodinamica foi de 21.49m/s. Estes
resultados experimentais revelam uma coeréncia e proximidade de ambos os métodos de
calculo do desempenho da aeronave.

Como seria de esperar, os resultados apresentados por Mestrinho **1, que se referem apenas a
asa, sao bastante mais elevados, sendo que, para as mesmas velocidades apresentadas
(21.49m/s, 24.03m/s e 24.75m/s) a eficiéncia aerodindmica era 26, 24 e 23,
respectivamente.

No grafico da Figura 6.4 apresenta-se o resultado experimental do angulo de trajectdria em

funcao da velocidade de translacao.
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Figura 6.4 - Angulo de trajectéria em funcio da velocidade de translacéo, calculada através do
segundo e do terceiro métodos de calculo.

Neste grafico y baro apresenta o seu valor maximo (absoluto) para uma velocidade de

24.75m/s, sendo este é de -11.5° No caso de y GPS o valor maximo (absoluto) ocorre para a
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mesma velocidade, sendo este angulo -12.72°. Estes resultados experimentais revelam uma
coeréncia e proximidade de ambos os métodos de calculo do desempenho da aeronave.

No grafico da Figura 6.5 apresenta-se o resultado experimental da resisténcia ao avanco em
funcao da velocidade de translacao.

20—

- O Drag baro
| & Drag gps
15
i <&
4 I O
S 10 ? O
| O
5 -
0 L 1 1 J
20 22 24 26

V, m/s

Figura 6.5 - Resisténcia ao avanco em func¢do da velocidade de translacdo, calculada através do
segundo e do terceiro métodos de calculo.

Neste grafico Drag baro apresenta uma resisténcia ao avanco maxima de 10.74N. No caso
Drag GPS a resisténcia ao avango maxima é de 11.87N. Em ambos os casos a velocidade de
ocorréncia de maxima resisténcia ao avanco foi de 24.75m/s. Estes resultados experimentais
revelam uma coeréncia e proximidade de ambos os métodos de calculo do desempenho da
aeronave. Atendendo a equacdo 5.6, o coeficiente de resisténcia ao avanco da aeronave para
Drag baro é de 0.047 e o coeficiente de resisténcia ao avanco da aeronave para Drag GPS de
0.052.

Como seria de esperar, os resultados da resisténcia ao avanco apresentados por Mestrinho
sao bastante mais baixos, sendo que, para as mesmas velocidades apresentadas (21.49 m/s,
24.03 m/s e 24.75 m/s) a resisténcia ao avanco era aproximadamente 2.1N, 2.6N e 2.7N,
respectivamente.

Apesar de nao haver resultados experimentais que comprovem os valores obtidos por
Mestrinho B! é legitimo considerar que a discrepancia entre os valores numéricos e
experimentais resulta da contribuicao da plataforma UAV e dos seus componentes.

A Figura 6.6 apresenta a plataforma UAV durante os ensaios de voo.
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(b)

Figura 6.6 - Olharapo2 H durante os ensaios de planeio.
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Sintese

No decorrer desta dissertacao foi exposto com detalhe o desenvolvimento da asa telescopica,
sdo apresentadas as suas principais caracteristicas e sdo apresentadas as
modificacoes/adicoes efectuadas.

A plataforma UAV de teste é apresentada e sao descritas: as suas principais componentes; as
modificacdes e construcdes efectuadas na preparacao para o0s ensaios de voo; e 0s
instrumentos que se acrescentaram a plataforma UAV de testes.

Na analise da taxa de rolamento sdo apresentados: conceitos de estabilidade em aeronaves;
um método de calculo da taxa de rolamento em asas convencionais; e um método de calculo
da taxa de rolamento em asas de envergadura variavel. No seguimento da analise da taxa de
rolamento em asas de envergadura variavel, pode concluir-se que, numericamente, é possivel
utilizar a variacao da envergadura para controlar o rolamento da aeronave em estudo,
contando inclusivamente com a variacao lateral do CG. Com estes resultados, torna-se viavel
futuramente avaliar em termos experimentais, a capacidade de proceder ao rolamento com a
asa telescopica em estudo. A comparacdo da taxa de rolamento maxima, entre a asa
telescopica e a asa convencional, para a mesma velocidade, revelou que a asa convencional
executa esta manobra aproximadamente 36.7% mais rapido.

Relativamente aos ensaios de voo, sdo apresentados: os objectivos, a mecanica de voo
envolvida nos ensaios, a metodologia utilizada nos ensaios, um ensaio dindamico da asa
telescopica e o software utilizado pela estacao de solo na aquisicao dos dados de telemetria.
Finalmente, sdo apresentados os resultados da avaliacdo aerodinamica da asa convencional

sao apresentados.
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7.1.Conclusoes

Em suma, a plataforma UAV de testes foi instrumentada com equipamento essencial a
realizacao dos ensaios de desempenho da aeronave. As antenas construidas revelaram ter
alcance suficiente para a gama de distancias, entre a aeronave e a estacao de solo, a que sao
realizados os ensaios.

A asa de envergadura variavel foi adaptada a plataforma UAV e preparada para a realizacdo
dos ensaios de voo.

A partir dos ensaios de voo conclui-se que é possivel controlar a aeronave apenas com a
deflexdo assimétrica dos ailevons e os lemes de direccdo, com a empenagem H.

Foi comparado o desempenho aerodinamico experimental com o numérico, de uma asa
convencional. Desta comparacao conclui-se que o desempenho experimental é coerente com
o numérico, sabendo que, o desempenho experimental teve em conta a totalidade da
aeronave e o desempenho numérico teve em conta apenas a asa convencional.

A partir dos ensaios dinamicos da asa telescopica, conclui-se que a estrutura desta asa é
capaz de aguentar as cargas aerodinamicas previstas para os ensaios de voo e atendendo a
que a aeronave é controlavel apenas com a empenagem H, pode-se entdo concluir que quer a
plataforma de ensaios quer a asa de envergadura variavel estdo prontas para executar os

ensaios de voo, que possibilitarao avaliar o desempenho desta asa.

7.2.Trabalhos Futuros

Apds a realizacao deste trabalho ficam ainda alguns aspectos da pilotagem da aeronave e do
sistema de aquisicao de dados que requerem melhoramento:

% Instalar uma camara de FPV (First Person Video) para permitir voar a aeronave mais
alto e mais longe de forma a possibilitar fazer uma aquisicao de dados de voo mais
prolongada e em voo estabilizado, em particular durante os voos planados.

% Instalar uma célula de carga encostada ao motor para medir directamente a forca
propulsiva em voo e obter a resisténcia ao avanco em condi¢cdes de voo nao

acelerado.

Tendo este trabalho da plataforma UAV preparado, sera possivel realizar ensaios de voo

aprofundados do veiculo. Estando esta plataforma equipada com uma asa convencional e uma

asa de envergadura variavel torna-se, agora, necessario proceder a uma série de ensaios em

voo para validar o conceito da nova asa, avaliar o seu desempenho e quantificar os beneficios
por ela introduzidos:

*{ Caracterizar totalmente a plataforma de testes UAV desde: desempenho de subida,

em voo nivelado e em volta; desempenho de descolagem e de aterragem;

caracteristicas de estabilidade longitudinal e latero-direccional.
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\

Realizar analises aeroelasticas da asa telescopica para prever a velocidade de flutter
e a velocidade de divergéncia e criar um envelope de velocidade de operacao
maxima.

Avaliar experimentalmente a capacidade de realizar o rolamento com actuacao
assimétrica ou dissimétrica da asa telescopica e quantificar as taxas de rolamento
produzidas.

Medir em voo o consumo energético da actuacdo dos comandos de controlo de
rolamento da asa convencional com ailerons e da asa de envergadura variavel em
perfis de voo tipicos. De modo a avaliar em termos energéticos globais os beneficios

da utilizacao da asa telescopica.
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1.Protocolo de e

nsaios de voo “tipo”

Ensaio de Voo n°
Autores: Orientador:

Piloto:

Discente:
Aeronave: Peso:
Local: Data:
Hora: Duracéo:
Configuracao: Hélice:

Temperatura ambiente:

Intensidade do vento:

Descricao do Ensaio:

Conclusoes:

Notas:

Assinaturas:

Prof. Pedro Gamboa

Eng. Pedro Santos

Lino Miguel
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