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Resumo

As aeronaves sdo, essencialmente, concebidas para ter um desempenho
Optimo num ponto de projecto pré-definido. No entanto, como elas tém que operar
em situacOes de velocidade, altitude e factor de carga muito diferentes para
executarem a sua missdo, € necessario utilizar dispositivos que ajustam, até certo
ponto, a sua configuracdo para melhorar o desempenho da aeronave fora do ponto de
projecto. Um destes dispositivos sdo os flapes que, ao aumentarem a curvatura e/ou a
area da asa, produzem mais sustentacdo permitindo, assim, voos em velocidades
mais baixas sem que o desempenho da asa seja muito prejudicada no cruzeiro. Mas
os flapes actuais também produzem um aumento importante no arrasto parasita da
asa quando estdo recolhidos e, principalmente, quando sdo deflectidos.

Neste trabalho, é desenvolvido um flape continuo aplicando o conceito de
“Rotating Rib” que, ao contrario dos flapes convencionais, ndo apresenta qualquer
descontinuidade na superficie da asa. A semelhanca dos flapes simples
convencionais, existe uma linha de articulacdo onde a curvatura da asa é alterada. A
diferenca reside no facto de o revestimento da asa ndo ser interrompido na zona da
articulacdo mas flectir para acompanhar a rotagdo da nervura interna. Desta forma, o
arrasto parasita que resulta da presenca da fenda deixa de existir, pelo que a asa fica
aerodinamicamente mais limpa. O trabalho descreve o desenvolvimento do
mecanismo de actuacdo do flape e a implementacdo, validacdo funcional e ensaio
aerodindmico de um protétipo. Os resultados aerodindmicos do flape continuo sdo
comparados com os de uma flape simples convencional equivalente para quantificar
as vantagens do novo conceito.

(Palavras-chave: flape continuo, rotating rib, escoamento aerodinamico, estruturas

adaptativas, mudanca de forma de asa)
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Abstract

Aircraft in general are designed to have an optimal performance in just one
pre-defined design point. However, as they have to operate in very different
situations of speed, altitude and load factor to execute its mission, it is necessary to
use devices that adjust, up to a certain point, its configuration to improve the
performance of the aircraft in off-design conditions. Flaps are an example of such
devices which, by increasing wing camber and/or area, produce higher lift leading to
lower speed flights without impairing cruise performance. But the existing flaps also
produce an important increase in parasite drag mainly when they are deflected.

In this work, a continuous flap is developed applying the “rotating rib”
concept which, comparing with conventional flaps, has no discontinuity in the wing
surface. Like in conventional simple flaps, a hinge line exists where the camber of
the wing is modified. The difference is that the covering of the wing is not
interrupted in the zone of the hinge but it bends to follow the rotation of the internal
ribs. In such a way, the parasite drag that results due to the presence of the gap, no
longer exists thus producing an aerodynamically cleaner wing. This work describes
the development of the flap actuation mechanism and implementation, functional
validation and aerodynamic testing of a prototype. The aerodynamic results of the
continuous flap are compared with an equivalent conventional flap to quantify the
new concept advantages.

(Keywords: continuous flap, rotating rib, aerodynamic flow, adaptive structures,

morphing wing)
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1 Introducéo

1.1 Motivacéo

Actualmente todas as aeronaves sdo projectadas e construidas para apenas uma
condicédo de voo, o que leva a um decréscimo de desempenho para pontos fora dessa
mesma condicdo de projecto e consequentemente a uma contracgdo do envelope de
voo. Mecanismos como os flapes, “spoilers” e “ailerons” sao usados para melhorar 0
desempenho durante os diferentes pontos da missdo a que a aeronave € sujeita,
podendo contudo, trazer algumas limitacfes na operacao e eficiéncia desta.

Os flapes a0 aumentarem a curvatura e/ou a area da asa, produzem valores de
sustentacdo mais elevados permitindo, assim, voos em velocidades mais baixas sem
que o desempenho da asa seja muito prejudicado no cruzeiro. Mas os flapes actuais
também produzem um aumento importante no arrasto parasita da asa quando estdo
recolhidos e, principalmente, quando sdo deflectidos.

O conceito de “morphing” pode por vezes levantar algumas duvidas acerca do
que é e 0 que engloba exactamente. Geralmente é associado apenas a mudancgas de
forma, como o proprio nome indica, mas o conceito em si refere-se a grandes
mudancas de forma, suaves mudancas de forma, superficies de controlo ndo-
convencionais, aeronaves reconfiguraveis, asas adaptativas, controlo da forma da asa
em tempo real, estruturas inteligentes embebidas nas asas para controlo passivo ou
activo e qualquer tipo de adaptacdo das asas M. Nas dltimas décadas tem-se
investigado e alargado conhecimento nesta &rea de modo a melhorar alguns aspectos
fulcrais na operacdo de uma aeronave, como a sua performance (envelope de voo), as
superficies de controlo (mais discretas), reducéo do arrasto e controlo de vibracGes
e/ou flutter (.

1.2 Perspectiva histérica

O inicio da aviacdo motorizada deve-se aos irmdos Wright com o seu Flyer |
realizando o 1° voo a 17 de Dezembro de 1903 com total estabilidade sem perder o
controlo da aeronave. Um biplano (figura 1.1) de construcdo bastante simples usando
um bergo para a colocacdo da anca do piloto e com ela controlar o momento de
rolamento e o leme de direccdo (figura 1.2). O elevador é situado a frente e
controlado por uma manche. Todos os esforgos para controlo sdo transmitidos por
meio de tirantes. De modo a realizar as curvas os irmdos Wright entenderam que o
proprio avido teria que “torcer” ou inclinar-se em direccéo a curva. Para conseguirem
isto desenvolveram um sistema de modo a que a asa torcesse. A torc¢do faz com que a
ponta de uma asa tenha mais sustentacéo e a ponta da outra menos sustentacéo®!.
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—a water reservoir
—a gas tank
engine
propellers

bicyde instruments
wheel hub
elevator control

elevator

wing warping

Figura 1.1 Aeronave dos Irmdos Wright 1!

Figura 1.2 Esquerda: Berco para a anca do piloto; Direita: Piloto a controlar o rudder®

O estudo de estruturas que se adaptam ou que se transformam mediante os sinais
que captam ja vem de algum tempo. A componente que tem sido alvo de mais estudo
é a asa. Inumeras aplicacdes e técnicas foram estudadas e testadas de modo a
optimizar esta componente das aeronaves. Contudo a concentragdo maior tem sido
acerca de alternativas a asa convencional, como por exemplo asas insuflaveis, asas
telescopicas, etc, originando numa variacdo da area, entre outras.

Recentemente Hans Peter Monner ™! estudou e desenvolveu uma asa optimizada
usando um flape variavel conseguindo desta forma que o perfil curve sem a presenca
de qualquer fenda como demonstra a figura 1.3. O conceito da estrutura é
apresentado na figura 1.4 onde podemos verificar a geometria de um elemento em
separado.
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chordwise variable camber

bore holes for
revolute joints |

bore holes for
prismatic joints

Y/
{
l‘ outer parts

Figura 1.3 Variagdo da curvatura no sentido da corda
e no sentido da envergadura

inner part

Figura 1.4 Estrutura de uma nervura (em cima) e de um elemento !

O sistema é simples contendo 6 elementos mas, para um facil entendimento € mais
conveniente ser explicado como se tivesse apenas 3 elementos onde o actuador (7)
esta fixo no elemento (1) que representa a continuacdo da parte fixa da asa, neste
caso a parte referente ao bordo de ataque. O actuador conduz o elemento (2) que esta
junto ao elemento (1) por meio de uma rétula. O elemento (2) estd também
conectado ao elemento (3) da mesma forma. Por sua vez o elemento (3) que esta
junto ao elemento (2) por meio de uma rétula, esta também unido ao elemento (1)
como mostra a figura 1.5.

o
elements
Figura 1.5 Elementos com unides

O estudo efectuado aponta para algumas melhorias comparando com uma asa de
geometria fixa, como maior eficiéncia aerodinamica devido a optimizacdo da relacéo
L/D, levando a uma reducdo de combustivel e consequente aumento no alcance;
maior flexibilidade operacional alterando o valor m&ximo de L/D para valores mais
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altos e reducéo do peso estrutural distribuindo mais uniformemente as cargas. Todas
estas melhorias culminam numa reducéo substancial de custos de desenvolvimento.
As conclusdes retiradas desta investigacdo foram extremamente positivas na medida
em que forneceram uma leitura promissora deste tipo de sistemas.

S. Ricci desenvolveu um trabalho ® que é aquele que mais se enquadra no
tema da actual tese, ao projectar uma asa adaptativa usando o método da nervura
rotativa, como mostra a figura 1.9.

Fixed Rib #

Main spar Servo-actuator

Rotating Rib

"\, Trailing Edge Linear Slide

Figura 1.9 Conceito de nervura rotativa [

A ideia base que vem das asas AAWC (Active Adaptive Wing Camber) € produzir
algumas alteracdes na forma do perfil, em termos de curvatura, de modo a maximizar
a performance global. Os beneficios esperados sdo variados como aumento da
relagdo L/D, capacidade para um numero de Mach superior, aumento da
flexibilidade, reducdo do peso estrutural e de uma forma geral, reducdo do consumo
de combustivel. Para maximizar as vantagens de um conceito deste tipo é necessario
ter em conta a variagdo da curvatura desde a fase inicial de projecto. Os resultados
verificados apresentaram reducdes significativas no arrasto de 15,17% para 5,9%
para a aeronave em estudo e dependendo ou ndo da mudanca do angulo de ataque.
No entanto para ter uma conclusdo final seria necessario proceder-se a um estudo
profundo de todas as condices de voo da aeronave assim como todos os
componentes estruturais.



Projecto de Flap Continuo usando o Método de “Rotating Rib”—Mestrado em Engenharia Aerondutica

O mesmo autor um ano mais tarde projectou, construiu e realizou o0s
primeiros testes de uma asa AAWC 11, O conceito permanece 0 mesmo, conceito da
nervura rotativa, que se prende essencialmente com a variagdo da curvatura do bordo
de ataque e do bordo de fuga, oferecendo as ja referidas inimeras vantagens. Foram
efectuados testes para saber ao certo a forca necessaria que o actuador teria que
fornecer para que as nervuras se movessem. O mecanismo em causa esta presente na
figura 1.10.

[ ulrurturdlt l I Upper skin I Linear slide bearings

e

Hinge axis Lowerskn I I Cnntros rface rib ]

Figura 1.10 Mecanismo do conceito de nervura rotativa "

Embora os resultados numéricos e praticos tenham sido promissores o estudo ndo
fica por aqui estando j& a ser investigados a forma e locais para colocacéo dos carris
de deslocamento anexando a uma perfeita localizacdo do eixo da articulacao.

Com a necessidade de se melhorar as aeronaves para se manterem
competitivas e reduzir custos a todos os niveis, surgem variadas opcles para a
substituicdo da asa convencional, como por exemplo o trabalho de Matt Detrick !
onde s&o apresentadas 2 formas diferentes, embora baseadas no mesmo conceito de
rotacdo, de asas adaptativas para micro UAV’s. Nas figuras seguintes sdo
apresentadas essas 2 opcoes.

Figura 1.11 Estrutura da asa (método 1) ¥ Figura 1.12 Estrutura da asa (método 2) ¥

Como se pode verificar pela figura 1.11, a estrutura e o principio s&o 0s mesmos ja
estudados e referidos anteriormente, baseados no conceito da nervura rotativa que
forca a casca a deslizar de acordo com o movimento de cada nervura. O conceito da
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figura 1.12 é ja uma pouco diferente, sendo aplicado um novo conceito onde as
nervuras permanecem inamoviveis com uns rolamentos presentes e a casca escorrega
sobre estes. O bordo de fuga rigido foi propositadamente colocado para responder
eficientemente a alguns problemas aerodindmicos e estruturais (fornecendo
resisténcia a torcao) verificados ao longo do trabalho.

Em 2006 Sridhar Kota et al projectaram, fabricaram e testaram um modelo de
um bordo de fuga de curvatura variavel para uma aeronave de longo alcance . O
trabalho descreve os testes de voo de uma estrutura adaptativa de um bordo de fuga
de curvatura variavel, “Mission Adaptive Compliant Wing (MACW)”, aplicado a um
perfil de escoamento laminar. A tecnologia MACW proporciona menos peso, baixo
consumo de energia e variacdo da geometria do extradorso e intradorso do flape sem
qualquer descontinuidade. O pormenor do bordo de fuga pode ser observado na
figura 1.13. Algumas vantagens eram ja esperadas como a reducéo do ruido, do peso
e do arrasto. As conclusdes obtidas através dos ensaios confirmaram as especttivas e
verificou-se ainda um aumento no alcance de 15%, ou mais, com o continuo ajuste
da asa durante a sua missdo de modo a optimizar a relacéo L/D.

Figura 1.13 Pormenor do bordo de fuga de curvatura variavel !

H& ainda que referir um projecto de optimizacdo (quer numérico, quer
experimental) de um flape de curvatura variavel (figura 1.14) desenvolvido por
Gamboa et al ™ com o propésito de reduzir o arrasto a baixas velocidades entre a
velocidade de perda e a velocidade cruzeiro de um UAV. O flape matem a linha do
extradorso continua e comparado com uma asa convencional limpa consegue
reducdes no arrasto de 2,7% a 8,1% e necessidades de energia para actuacdo de até
menos 40%.
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Figura 1.14 Modelo de teste do flape com curvatura variavel %

A mudanca de forma pode ser provocada por actuadores externos ou
embebidos, 0 que torna a casca auto-activa e potencialmente inteligente. No ano
2004 Marc R. Schultz publica um estudo ™! onde é usado laminado de compésito
com actuadores piezoeléctricos embebidos na casca para garantir a mudanca de
forma (figura 1.15). Ap6s a conclusdo de todos os testes, verificou-se que 0s
piezoeléctricos funcionaram sem qualquer problema, deformando a placa.

[11]

Figura 1.15 Compdsito com actuadores piezoeléctricos embebidos

No mesmo ano (2004) K. Maute efectuou uma abordagem mais teérica 2

tendo por bases duas partes principais, sendo que a primeira é um teste aerodinamico
para optimizar o perfil e a segunda parte € uma avaliagdo estrutural para garantir o
melhor mecanismo. O intuito deste trabalho foi optimizar um modelo de asa
adaptativa. Os mesmos autores concluiram que actuadores mais discretos continuam
a ser as opcdes mais favoraveis para gerar grandes mudancas de forma onde a forca é
transferida para a casca da asa através dos mecanismos. Concluiram também que a
abordagem feita tendo por base as duas partes ndo surtiu problemas visto que no final
todas as questdes a ter em conta foram divididas em subtarefas aerodinamicas e
subtarefas estruturais.

Em 2005 Mujahid Abdulrahim realizou um estudo das caracteristicas de voo
de um veiculo aéreo de tamanho reduzido com asa adaptativa ™. Os resultados que
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obtiveram ndo poderiam ter sido mais animadores pois com uma pequena quantidade
de energia conseguiam ter vantagens consideraveis em voo. A autoridade que o
piloto tem sobre a aeronave foi também melhorada com a adaptabilidade das asas
para as diferentes ocasides de voo.

O processo de mudanca de forma em si é simples de perceber mas complexo
de concretizar, visto que € um processo multidisciplinar. Por esta razdo os estudos
desenvolvidos tém abordado ndo sO a estrutura da asa com nervuras rotativas ou
rolamentos como alternativas, sendo um bom exemplo o trabalho exposto por Cezar
Gabriel Diaconu ™ ao procurarem solugdes para perfis de mudanca de forma usando
compositos multiestaveis. O estudo centrou-se essencialmente na procura da
configuragdo mais optimizada possivel para tais perfis. Os resultados mostraram a
performance e as limitagGes destes laminados de compdsito multiestaveis, sendo que
sdo muito fiaveis mas de qualquer forma ndo suportam todos os carregamentos
necessarios pelo que se verifica a caréncia de um mecanismo interno de apoio.
Devido a cura a que este material é sujeito até que fique pronto, coloca-o bastante
susceptivel a factores envolventes, como condicBes climatéricas, alteragdes quimicas,
entre outras.

Outra abordagem que tem sido menos utilizada devido a sua ainda fraca
informacdo e desenvolvimento é o uso de materiais inteligentes. Onur Bilgen
projectou e implementou um actuador feito de compdsito que, embora o seu fabrico
seja moroso e complexo, apos os testes de voo pdde comprovar-se a sua fiabilidade e
aumento no controlo por parte do piloto. Na figura seguinte (1.16) pode observar-se a
constituicdo deste compdsito bem como a sua flexibilidade. Desta forma, o actuador
pode ser embebido na estrutura poupando o peso de actuadores convencionais %,

Kapton -

Aavlic — <5 =)
P Copper

Electrodes

Epoxy

PZT Fiber

Figura 1.16 Esquerda: Demonstracéo da flexibilidade do compésito e Direita: camadas do actuador ™%
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Uma estrutura de asa “morphing” foi estudada, construida e testada por
Gamboa et al.para um UAVP!. Através dos testes computacionais os beneficios sdo
bem visiveis, com base na variagdo da corda e envergadura, com reducées no arrasto
de 5% a 40% para diferentes velocidades, o que motivou a constru¢gdo de um
prototipo com uma estrutura interna de nervuras retracteis como apresentado na
figura 1.6.

Figura 1.6 Design das nervuras Esquerda: recolhidas; Direita: estendidas !

A estrutura completa visivel na figura 1.7, é coberta com um material compdsito de
silicone em fibra de licra o que proporciona a estrutura uma mobilidade alargada
(figura 1.8).

Figura 1.7 Estrutura completa do mecanismo morphing ©!
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Figura 1.8 Compobsito de silicone em fibra de licra !

O estudo e ensaio de tal sistema concluiu que a reducdo de arrasto pode ir até
26% com o0 modelo construido e com 0 aumento da espessura da casca para aumentar
a sua rigidez é evitada instabilidade a baixas velocidades.

1.3 Objectivo

No ambito deste trabalho, tem-se como principal objectivo projectar e
desenvolver um sistema funcional de asa “morphing” de curvatura variavel de forma
a melhorar o desempenho das aeronaves. Sera assim alvo de interesse, um prévio
estudo nesta area recorrendo-se a pesquisas e analises de trabalhos e tecnologias ja
desenvolvidos.

O conceito “morphing” sera posteriormente comparado com uma asa
convencional através de testes em tdnel de vento. O desempenho das asas ver-se-a
condicionado pela divergéncia dos coeficientes de sustentacdo, arrasto e de momento
nos dois conceitos.

1.4 Disposicdo do trabalho

Este trabalho é composto por cinco capitulos. Neste primeiro capitulo foi
feita uma introducdo ao trabalho e abordou-se todos os desenvolvimentos efectuados
até a0 momento por diversos investigadores sobre estruturas “morphing”, area que
ainda se encontra numa fase de crescimento visto s6 agora haver uma maior
necessidade.

No capitulo 2 é abordado o conceito, descrito o mecanismo e todo o
processo de construcdo da asa com flape continuo usando o método das nervuras

10
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rotativas. E feito ainda um breve resumo das vantagens aerodindmicas esperadas, da
asa sem fenda sobre a asa convencional.

O capitulo 3 foca os ensaios experimentais fazendo uma breve descri¢do
do tunel de vento, bem como de todos os equipamentos utilizados e por fim os
resultados retirados.

No capitulo 4 sdo apresentadas as conclusdes retiradas da comparacéo de
resultados e pela analise de todo o trabalho. Neste capitulo foi também acrescentado
um ponto de interesse para quem pretenda continuar a desenvolver o trabalho com
alguns conselhos e melhorias para o futuro.

11
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2. Desenvolvimento do Flape Continuo

2.1 Principio da Curvatura Variavel

Na actualidade existe um especial interesse em conseguir variar a curvatura
da corda do perfil e a curvatura da envergadura (torcdo aerodindmica) para que se
forneca a estrutura um contorno suave e sem falhas. A variacdo da curvatura
concentra-se no bordo de fuga onde existe uma maior eficiéncia %, como alias se
pode verificar no meio aerondautico civil ja que é neste local que se situam os flapes e
os ailerons. Esta inovagdo é importante ser estudada e avaliada na medida em que
permite uma melhoria na eficiéncia dos flapes e a substituicdo completa dos ailerons.
No que diz respeito a estrutura, hd que ter em conta que durante a variagdo da
curvatura esta ndo pode provocar nenhuma alteragédo na rigidez estrutural. Quando os
flapes sdo impulsionados por um sistema de variacdo do perfil, ndo podem perder a
sua funcdo principal de componente primario na sustentacéo. Para a substituicdo dos
ailerons por um sistema adaptativo, os actuadores tém de permanecer no interior da
estrutura ™. E ainda necessario que o perfil se adapte aos diferentes requisitos
impostos pela geometria e pela aerodinamica.

2.1.1 Corda

A variacdo da curvatura do perfil segundo a corda € a maior responsavel pelo
aumento da eficiéncia aerodindmica ao optimizar a relacdo L/D. A relacdo L/D é um
cociente que resulta da informacdo das asas, altitude, nimero de Mach e peso da
aeronave. Ao variar a curvatura ird surgir um efeito extremamente positivo e
importante para esta relacdo, uma vez que pode conduzir a reducdo significativa de
combustivel.

2.1.2 Envergadura

No caso da variacdo da curvatura em relacdo a envergadura, o efeito que dai
advém ¢é uma melhor distribuicdo das cargas por toda a asa, fornecendo ao piloto
uma maior autoridade durante todo o tipo de manobras, mesmo aquelas com forcas
“g” elevadas. Na figura 2.1 pode ser observada a distribuicdo de forgas e reducéo
significativa dos momentos comparando com uma asa convencional. Isto é alcan¢ado
variando a curvatura da raiz da asa numa direc¢do e da ponta da asa na direccdo
oposta.

12
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SpAnWise
load distribution

Figura 2.1 Distribuicdo das cargas comparando com uma asa convencional™®!

2.2 Conceito

O facto de as aeronaves serem projectadas para um envelope de voo
especifico e reduzido torna a sua missdo bastante dispendiosa e de baixo
desempenho. Para contornar esta situacdo coloca-se a hipétese de desenvolvimento
de alternativas, como a presente neste trabalho. Apos a verificacdo de que o sistema
funciona sem qualquer dificuldade, as vantagens esperadas sdo a reducédo do arrasto e
aumento significativo da sustentacao.

A habilidade que estamos a introduzir na asa permite-lhe adaptar-se as
diversas situacfes durante a sua missao, colmatando assim num aumento substancial
do envelope de voo, reduzindo o consumo, o ruido e o arrasto, melhorando
posteriormente o seu desempenho.

2.3 Mecanismo

A estrutura da asa adaptativa em andlise é bastante simples e eficiente. Ela é
composta por nervuras em madeira no bordo de ataque e nervuras em aluminio no
bordo de fuga (figura 2.2). A semelhanca dos flapes simples convencionais, existe
uma linha de articulagdo onde a curvatura da asa é alterada (figura 2.3). A diferenca
reside no facto de o revestimento da asa ndo ser interrompido na zona da articulacéo
mas flectir para acompanhar a rotacdo da nervura interna (figura 2.3). A unido das
abas das nervuras € feita por intermédio de umas pecas também em aluminio com
forma de “L”. O mecanismo € accionado por servos.

13
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Figura 2.3 Pormenor da linha de articulacdo da asa convencional (esquerda) e asa morphing (direita)

2.4 Processo de fabrico

De seguida s&o explicados os passos gerais para a realiza¢do deste projecto.
Inicialmente foi necessario construir um molde para o posterior fabrico quer do
modelo quer da asa propriamente dita. O molde tem duas partes, a parte fémea e a
parte macho, como se pode verificar nas figuras seguintes.

14
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Figura 2.4 Esquerda: Parte macho do molde; Direita: Parte fémea do molde em conjunto com a parte
macho no seu interior

O molde usado neste trabalho replica um perfil modificado a partir do SG6042, tendo
0 intradorso sem curvatura.

O modelo tem que corresponder a todos os requisitos da asa de escala real.
Apos diversas tentativas e estudos chegou-se a um prototipo de como ira funcionar a
asa. O modelo tem as dimensdes da asa real sendo reduzido apenas na envergadura.

Figura 2.5 Esqueleto do modelo

15
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A construcdo deste modelo comecou com a longarina: cortada com as
dimensdes 150x24x4 (mm) e contendo um pequeno rasgo para ndo haver
interferéncias com o tirante que faz movimentar as nervuras do bordo de fuga.

As nervuras do bordo de ataque foram cortadas em contraplacado (de
modo a oferecer resisténcia a forca exercida pelos mini-servos) com a forma do perfil
anteriormente escolhido e com aberturas para a colocacao dos servos. A unido com a
longarina foi efectuada por meio de colagem com resina e reforcado com umas pecas
em aluminio em forma de “L”;

Figura 2.6 Execugdo de uma nervura do bordo de fuga

As nervuras do bordo de fuga foram efectuadas em aluminio, tendo por
base duas cunhas de madeira cortadas com o perfil desejado, onde se colocavam as
folhas de aluminio e com o martelo, como demonstra a figura, conduzia-se o
aluminio até a forma correcta do bordo, deixando cerca de 5mm para servir de carril
para a casca. Para que se garanta 0 movimento foram feitos furos o mais distante
possivel do eixo para que o braco seja maior e consequentemente maior angulo de
rotacéo.

Para a unido das nervuras do bordo de fuga com a longarina foram
implementadas umas pecas em madeira de forma triangular, sendo o vértice
arredondado para aumentar a mobilidade da nervura, como se pode verificar na
figura que se segue.

16
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Figura 2.7 Articulacéo da unido entre a longarina e a nervura

Ap06s todo este sistema construido falta apenas a casca, que é onde reside a
questdo fulcral deste trabalho. Esta tem que ser rigida e maledvel ao mesmo tempo,
isto é, rigida para suportar todos os esfor¢os de tor¢do ndo sé aqueles a que uma asa
normal tem que suportar mas também aqueles gerados pela for¢a imposta pelos
servos para que esta dobre suavemente e maleavel para que responda com precisdo

ao sinal enviado pelos servos, para que assim haja a garantia de movimento parecido
com um flape usual.

Na figura seguinte pode verificar-se entdo o modelo com as pegas que servem
de calha as nervuras e a casca.

I.n“...
TEELELARD
renn b R Y

Figura 2.8 Esquerda: Modelo com calhas; Direita: Modelo com pormenor da fixacdo e das calhas
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Figura 2.9 Modelo concluido e funcional

Apds a conclusdo do modelo foi testado e funcionou correctamente, tendo
conseguido uma amplitude [-10;30] graus. O passo seguinte foi a construcdo da asa
para teste no tanel de vento que seguiu 0s mesmos passos do modelo. No entanto ao
colocar as asas no tunel de vento verificaram-se alguns contratempos que tiveram
que ser corrigidos, alterando assim a estrutura inicial do mecanismo. Uma vez que a
corda do flape era demasiado grande (1/2 da corda em vez do normal %) surgiam
erros nas medicbes pois com o escoamento a uma certa velocidade o flape alterava
de angulo sem ordem directa. Foi corrigida a situacdo procedendo a substituicdo dos
servos por um disco de contraplacado com todos os angulos marcados. Nas figuras
seguinte podem ser observadas as asas construidas para ensaios aerodindmicos no
tanel de vento.

Figura 2.10 Modelos para testes aerodinamicos em tinel de vento, Esquerda: asa morphing, Direita:
asa convencional
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3. Ensaios Aerodindmicos

3.1 Equipamento Utilizado

3.1.1 Tdnel de Vento EREME

O tunel de vento utilizado é subsonico de baixa velocidade (a velocidade
maxima na seccdo de teste é de 30 m/s) e em circuito aberto, tendo um ducto
convergente a montante da seccdo de teste com uma razéo de contraccéo de 6,25 161,
A secgdo de entrada do convergente tem uma rede “favo de abelha” para diminuir a
turbuléncia de entrada do escoamento de modo a torna-lo o mais laminar possivel. A

dimensao da sec¢do de teste é de 0.80 m x 0.80 m (figura 3.1).

I

Figura 3.1 Vista lateral da balanca do ttinel de vento EREME 17}

3.1.2 Balanca Aerodindmica EREME de 6 Componentes

Esta balanca efectua a aquisicdo de seis valores fornecidos pelas células de
carga, sendo que estes sdo posteriormente processados e convertidos em seis

componentes aerodindmicas (forcas e momentos).
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Existem trés configuragdes possiveis para a balanca aerodindmica: trés
mastros, um mastro longo e um mastro curto. Para testar os modelos em foco neste
trabalho foi necessario usar a configuracdo de trés mastros. Estas configuragdes

podem ser visualizadas no Anexo 1.

As células de carga, ligadas mecanicamente aos mastros da balanga, s&o
alimentadas por equipamento adequado e convertem a carga exercida em tensao
eléctrica. Esta é posteriormente transmitida a um interface que ira apresentar o valor
das forcas actuantes, em Newtons. As células usadas neste trabalho tém um valor
maximo admissivel de 50 N (segundo indicacGes de seguranca por parte do
fabricante), estando sujeitas a esforcos de tracgdo ou compressao.

3.1.3 Equipamento de Leitura (Kosmos a-C)

O valor instantaneo de cada célula de carga é visualizado neste equipamento que
além de fornecer alimentacdo as células, recebe reciprocamente o sinal eléctrico que

é convertido em forca (figura 3.2).

Figura 3.2 Equipamento de leitura (Kosmos a-c)

No inicio de cada ensaio eram verificados os valores de teste de cada célula.

Os valores ideais indicados no manual do tdnel de vento [ so:

e Fy, valor de teste = 31.6
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e F,, valor de teste = 32.5
e F4 valor de teste = 37.5
e Fs5, valor de teste = 33.1

e Fg, valor de teste = 33.0

3.1.4 Mandmetro Multitubos (DeltalLab)

A velocidade na seccdo de teste € medida através de um mandmetro
constituido por varios tubos que contém agua colorida e que se encontram ligados as
tomadas de pressdo estatica e dindmica do tunel de vento (figura 3.3). A comparacao
entre as alturas da coluna de agua das tomadas de pressdo com a pressao atmosferica,
ou seja, a diferenca de pressdes permite entdo calcular a velocidade na seccéo de

teste.

O manometro € inclindvel e a escala dos tubos tem uma precisdo de 2
milimetros. Este instrumento de afericdo da velocidade na seccdo de teste revelou-se
muito pouco prético pois a leitura torna-se bastante permissivel a erros e é sempre
necessario acautelar possiveis estrangulamentos e perdas de pressdo nos tubos desde

as tomadas no tunel até a ligacdo com o mandémetro.

ESEERERTRNRINTNTRTRTaTiiiiy

Figura 3.3 Manémetro multitubos (DeltalLab)
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3.1.5 M6dulo de Ajuste do Regime do Fan (ABB)

O controlo da velocidade do tunel é feito pelo ajuste do regime de
funcionamento do FAN (feito por este modulo), onde o regime de funcionamento

maximo é de 1500 rpm, sendo o0 nominal de 1300 rpm.

3.1.6 Instrumentos de Medida das Condicfes de Ensaio

Os valores da temperatura e pressdo atmosférica em que se realizaram 0s
ensaios foram lidos directamente através de um termémetro e de um bardémetro,

existentes na cabine de teste (figura 3.4).

Figura 3.4 Termometro e barémetro

3.1.7 Efeito de Bloqueio Aerodindmico do Tunel de Vento

Apesar de se tentar assemelhar ao maximo as condigdes de teste em tunel de

vento, estas diferem das condi¢bes de operacdo num escoamento livre.
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Para que os valores obtidos no ensaio experimental fossem o0s mais
aproximados da verdade possivel, estes devem entdo ser corrigidos tendo em conta

0s seguintes pontos:
A — Bloqueio do Escoamento

Este efeito relaciona a &rea frontal do modelo com a area da secgdo de teste e
tem maior relevo quando as dimensGes do modelo s&o demasiado grandes em
comparagdo com as da seccdo de teste. A presenca do modelo no tunel reduz a area
de passagem do escoamento blogueando-o a montante, o que pelo principio de
Bernoulli implica um aumento da velocidade do ar em volta do modelo. O seu efeito

depende da &rea frontal do modelo, sendo independente do arqueamento do perfil.

Segundo a referéncia [*®, chega-se a seguinte correcgio:

K,- Volume

€ = %

modelo

Com K;=0.74 e C igual a area da seccdo de teste <> C = 0.64 m?
Recorrendo ao modelo tridimensional desenhado em CATIA temos:

Volume mogelo = 0.0032 m®

B — Bloqueio da Esteira Aerodindmica

Um qualquer corpo real, sem dispositivo de controlo da camada limite ird
provocar uma esteira a jusante. Essa esteira tem uma velocidade média inferior a do
escoamento livre. Seguindo o principio da continuidade, a velocidade fora dos
limites da esteira, num tanel de sec¢do fechada deverd ser superior ao escoamento
ndo perturbado de modo a manter constante o caudal de ar que passa na seccao de
teste. No escoamento principal, uma maior velocidade, segundo o principio de
Bernoulli, provoca uma diminui¢cdo da pressdo que por sua vez origina a camada

limite em torno do modelo (transformando-se posteriormente em esteira). Assim, 0
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modelo fica sob o efeito de um gradiente de pressdo que ira resultar num aumento da

velocidade sobre si.

Para corrigir este fenémeno, no caso 2D, tem-se segundo a referéncia *8!;

_ Cor-damodelo C
Ewg = on

u

onde h é a largura da seccdo de teste (0.80 m) e Cgy, 0 coeficiente de arrasto medido.

C — Curvatura das Linhas de Corrente

A existéncia de chdo e tecto na seccao de testes provoca o efeito indesejavel
de conter a curvatura natural do escoamento que passa pelo modelo, ndo se
verificando portanto a forma natural que as linhas de corrente teriam num
escoamento livre. Em termos aerodindmicos € como se o modelo tivesse um
arqueamento maior, cerca de 1%, do que o real, perante o estrangulamento do
escoamento. Assim, para 0 mesmo angulo de ataque, um perfil em tinel de vento tem

mais sustentacdo, pois esse angulo, no tlnel passa mesmo a ser maior.

Considerando como satisfeita a terceira condicdo referida anteriormente, e

também segundo a referéncia *® chega-se & seguinte expressdo de correcco:

72'2 Cordamodelo ’
o=—| ——M—
48 h

Para alem destes efeitos existe ainda um outro devido ao gradiente de pressédo

estatica ao longo da seccdo de teste que produz um arrasto adicional designado
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“flutuacdo horizontal”. Este efeito ¢ normalmente muito pequeno e ndo serad

considerado neste estudo experimental.

Em suma, para ensaios bidimensionais, os dados aerodindmicos medidos
(identificados pelo indice u) sdo corrigidos pelas seguintes expressées, ™ que tém

em consideracdo os efeitos descritos anteriormente.

Velocidade
V=V,(1+¢)come=egg+eyp
Reynolds
Re =R, (1+¢)

Angulo de Ataque

57.30
a=a,+ W(Cw + 4Cm1/4u)

Coeficiente de Sustentacao
Cl = Clu(l — 0 — 28)
Coeficiente de Momento a c/4

O'Cl
Cm1/4_ = Cm1/4_u(1 - 28) + T

Coeficiente de Arrasto

Cq = Cay(1 — &5 — 2&yp)

3.2 Procedimento dos Ensaios

De forma a minimizar os erros, 0S ensaios aerodinamicos foram bastante
metodicos. Uma vez que a corda do flape é cerca de 50% da corda nenhum servo
disponivel era suficientemente forte para manter o flape na sua posicdo nas
velocidades mais elevadas. Os servos foram entdo substituidos por um disco de
contraplacado onde foram assinalados e abertos furos com o diametro do tirante,
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todos os angulos de deflexdo do flape, de modo a que se possa fixar o flape na
posicao pretendida. Os ensaios procederam-se de um modo cauteloso sendo todos 0s
componentes desligados e voltados a zero entre cada experiéncia, da seguinte forma:

Fixa-se o angulo do flape na posicdo pretendida;

Coloca-se o perfil no angulo de ataque desejado;

Lé-se o valor da temperatura e pressao;

Coloca-se a zero o equipamento de leitura das células de carga;
Liga-se o mddulo de ajuste do regime do fan;

Ajusta-se a leitura do manémetro para o Reynolds em estudo;

No vk wnpeE

Léem-se os valores visualizados;

Em seguida o0 médulo de ajuste do regime do fan era desligado, o equipamento de
leitura colocado a zeros e repetiam-se todos 0s passos novamente até estarem
retirados todos os valores.
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3.3 Resultados
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3.4 Anélise de resultados

Analisando os gréficos 1 e 2, 7 e 8, 13 e 14, 19 e 20 que correspondem ao
coeficiente de sustentacdo podemos verificar que existe uma ligeira diferenca entre
as asas, favorecendo a asa morphing. Esta diferenca intensifica-se a medida que se
aumenta o valor do Reynolds, chegando a um ponto em que nao é possivel concluir
todos os testes devido as limitagdes das células de carga. De qualquer modo é
perceptivel que a asa morphing tem um desempenho superior a asa convencional.
Nos mesmos graficos € ainda possivel verificar uma reducdo do coeficiente de
sustentacdo a medida que se aumenta o nimero de Reynold, o que deveria acontecer
ao contrério. Tal situacdo pode dever-se aos erros cometidos nas leituras e
equipamento mal calibrado. No anexo 2 é apresentada uma andlise de erros de modo
a justificar o acontecido.

Analisando agora o coeficiente de arrasto, correspondendo aos gréaficos 3 e 4,
9e 10, 15 e 16, 21 e 22 pode observar-se que existe uma reducdo do arrasto na asa
morphing em relacdo a asa convencional, como era esperado. Dos graficos 9 e 10
para 15 e 16 verifica-se um aumento do coeficiente, 0 que deveria ser ao contrario.
As razdes sdo as mesmas ja explicadas para o coeficiente de sustentacdo. Na
generalidade a asa morphing tem um coeficiente de arrasto bastante mais reduzido
que a asa convencional.

Por ultimo analisando os graficos restantes correspondentes ao coeficiente do
momento €é possivel verificar uma reducdo nos esforgos na asa morphing, contendo
umas linhas bastante mais suaves e mais perto do valor nulo, equivalendo a uma
carga bastante superior na superficie de sustentacéo.
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4. Conclusdes

4.1 Conclusdo

Com base nos graficos apresentados no capitulo anterior é possivel retirar
algumas conclusdes positivas. O flape da asa “morphing” cumpriu o objectivo (a
variacdo da curvatura sem qualquer fenda) imposto desde o inicio funcionando sem
problemas e cobrindo uma amplitude de [-10;30] graus.

Os resultados acabaram por se revelar bastante optimistas com o aumento
significativo da sustentagdo da asa “morphing” e sem alterar o arrasto de forma a
prejudicar a aposta neste tipo de estruturas. O peso das duas asas foi também
equiparado sendo mais um ponto positivo na medida em que a asa convencional
pesava 400g e a asa adaptativa 415g e como ndo difere muito uma da outra ndo
existe inconveniente neste campo.

Algumas medic¢des ndo puderam ser efectuadas (como se pode verificar nos
ultimos graficos) devido as limitacdes das forcas nas células de carga impostas pelo
fabricante. E também importante notar que existem alguns erros nas medicoes
provavelmente devido ao equipamento utilizado (nomeadamente as células de carga
e balanca) ndo se encontrar em perfeitas condigdes e devido a alguns erros de leitura
por aproximacao.
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4.2 Trabalhos futuros

Na asa em estudo o flap movimenta-se uniformemente ao longo de toda a
envergadura, mas no futuro poderd ser de extrema utilidade que o flape alterar a
torcdo aerodinamica da asa podendo uma nervura estar deflectida para baixo e outra
para cima. Existe ainda a necessidade de efectuar um melhoramento do mecanismo
de actuacéo do flape, bem como a realizagdo de um estudo dos requisitos energéticos
deste conceito quando comparado com o flape simples convencional.

No presente trabalho € apresentado apenas o inicio de um estudo que tem varias
areas por onde continuar e evoluir. Uma érea de interesse serd a inclusdo de uma
casca embebida com sensores e actuadores piezoeléctricos de modo a tornar a asa
completamente inteligente, recebendo impulsos eléctricos e respondendo com a
deformacdo da asa conforme necessario. Uma outra &rea sera a computacional,
havendo neste campo uma enorme margem para melhoria com a ajuda de
simuladores e programas de elementos finitos de modo a optimizar o perfil e
dimensdes de toda a asa tornando-a mais eficiente.
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ANEXOS
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ANEXO 1

Verséo da Balanca para 1 Mastro Longo

6 COMPONENTS 3 MASTS BALANCE
PARTS LIST

| MAST VERSION

Dimension characteristics of the
mast adaptation end temination:
see drawing N° 374 (Appendix 7)

Rep |Item designation

1 |Mast

Connecting element of the
mast to the rear

dynamometer 4
Right front dynamometric 1
device

(4]

Translation Plate of the
right front mast

Rudder bar for rear mast
5 |adjustment (angle has to

be at 0°)

6 Manoeuvring screw for
the rear mast

- Incidence angle position

mdex (07)

8 | Angle measurement

9 | Adjustable feet

10 | Supporting plate

1| Translation plate of the
left front mast

12 Translation plate of the
left front mast

13 Level for horizontality

adjustment
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Verséo da Balanca para 1 Mastro Curto

Rep

[tem designation

6 COMPONENTS 3 MASTS BALANCE
PARTS LIST

WALL MOUNTING VERSION
(Short mast)

Mast
(Short version / wall
mounting)

Dimension characteristics of the
mast adaptation end temination: see
drawing N° 399 (Appendix 8)

"~

Connecting element of the
mast to the rear
dynamometer

Right front dynamometric
device

Translation Plate of the
right front mast

Rudder bar for rear mast
adjustment (angle has to
be at 0%)

Manocuvring screw for
the rear mast

Incidence angle position
index (0°)

Angle measurement

Adjustable feet

10

Supporting plate

Translation plate of the
left front mast

Translation plate of the
left front mast

| Level for horizontality
adjustment
|
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Versdo da Balanca para 3 Mastros

6 COMPONENTS 3 MASTS BALANCE
PARTS LIST

3 MASTS VERSION

Rep |Item designation
1 |Right front mast
2 |Rear mast
3 Right front dynamometric
device
4 Translation plate of the
right front mast
Rudder bar for rear mast
5 |adjustment (incidence
angle)
6 Manoeuvring screw for the
rear mast
2 Incidence angle position
|index
§ | Angle measurement
9 | Adjustable feet
10 | Supporting plate
1 Translation plate of the left
front mast
12 Left front dynamometric
device Bloc
13 Level for horizontality
- adjustment
14 | Left front mast
15 Linking bar for meas,
Without models
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ANEXO 2
Analise de erros

Nas folhas seguintes é apresentada a analise de erros (12 folha corresponde a
asa convencional e a 2% a asa morphing; cada coluna corresponde a cada namero de
Reynolds). Vamos obter o ACI, ACd e o ACm. O erro efectivo de cada componente
corresponde a fazer o seguinte célculo:

Cl=ACl£Cl

Cd = ACd = Cd

Cm=ACm+tCm
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