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“Se eu vim mais longe, foi subindo aos ombros de gigantes. .. ”

Newton
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Resumo

Unidade de Ciéncias da Engenharia

Departamento de Ciéncias Aeroespaciais

Tese de Mestrado

por Marco Filipe Vieira Marques

O consumo energético dos varios sistemas a bordo dos UAV’s (Unmanned Aerial Vehi-
cles), em particular dos UAV’s ligeiros, tem grande influéncia nos requisitos de poténcia
instalada na aeronave. Com a necessidade de grandes autonomias de voo e da maximi-
zacdo da carga ttil, os novos conceitos de melhoramento aerodinamico das superficies
sustentadoras e actuagdo das superficies de controlo serdo tdo mais vantajosos quanto
menos energia necessitarem para a sua actuagdo. Assim, os novos conceitos de flaps ou
ailerons, projectados com o intuito de maximizar a sua efectividade sem prejuizo da efi-
ciéncia aerodindmica também tém que ter requisitos de actua¢do com baixos consumos
energéticos, baixo peso e complexidade aceitdvel. Este estudo vem assim culmatar a
necessidade de conhecer a eficiéncia energética de um flap de curvatura varidvel, para

comparar com as eficiéncias energéticas de outros tipos de flaps.
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Abstract
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by Marco Filipe Vieira Marques

The energetic requirements of several systems on a board of UAV’s, in particular light
UAV’s, has a major influence in the aircraft’s installed power requirements. With the
necessity of large range and payload maximization, the new concepts of aerodynamic
improvement of high lift surfaces and control surfaces actuation are the more useful as
the lower the power conception. Thus, the new concept of flap or aileron design with the
intent of maximization of their effectivity without afecting their aerodynamic efficiency,
also needs to have low power consumption, low weight and acceptable complexity.
This study fills a gap in the need to know de energetic efficiency of a variable camber

flap and comparing it to the energetic efficiency of other kinds flaps.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivagao

Todas as aeronaves sdo optimizadas para condigdes de voo especificas, com o menor
arrasto e o melhor desempenho. Quando uma aeronave opera fora dos pontos de
projecto, o seu desempenho sofre grandes declinios. A capacidade de adaptagdo das
formas aerodindmicas de uma aeronave para optimizar o seu envelope de voo sempre
foi desejavel. Este é, sem divida, um objectivo importante para qualquer projectista,
0 que o0 mantém motivado para investigar novos conceitos. E nesse sentido que este
trabalho se foca, usando a alteragdo da linha de curvatura com servo-motores que
actuam sobre o flap de curvatura varidvel, pretendendo-se comparar a sua eficiéncia
energética com um flap continuo e um flap simples. O flap de curvatura varidvel foi
construido por Andrade na Universidade da Beira Interior em 2007 [1], no &mbito de um
projecto que tinha como objectivo estudar as vantagens aerodinamicas de um modelo
de um perfil totalmente inovador com um flap de curvatura varidvel para reduzir o
arrasto em velocidades abaixo da velocidade de cruzeiro. Para isso utilizou uma nova
ferramenta computacional de nome Morphing Wing concebida por P.Gamboa em 2007
[2] que permite calcular as caracteristicas aerodindmicas e efectuar a optimizagdo de um
perfil (caso bidimensional) e/ou uma asa finita (caso tridimensional). Para comparar os
valores numéricos com valores praticos, Andrade ensaiou o modelo do perfil com flap

no tinel de vento do Departamento de Ciéncias Aeroespaciais (DCA) .

1.2 Conceito de Morphing

Desde os anos 80 que os UAV s (Unmanned Air Vehicles), tém sido desenvolvidos pela
US. Air Force, US. Navy e DARPO (Defense Airbone Reconnaissance Office). Estes

1
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projectos tinham como objectivo ajudar no combate aéreo, terrestre e maritimo. Desde
entdo que muitas configuragdes tém sido propostas para varias missdes de reconheci-
mento, patrulhamento, identificagdo do alvo , busca e salvamento. Estes veiculos sdo
tipicamente projectados para desempenhar um tipo de missdo como reconhecimento,
combate, patrulhamento e nunca as varias em simultaneo. Apesar de muitas das actuais
plataformas operacionais terem dado aos militares uma vantagem no campo de bata-
lha, o pleno potencial do UAV ainda estd a emergir como é evidenciado pelo sucesso
da General Atomic Predator no Afeganistdo e no Iraque. Novas vantagens tacticas
dos UAV’s tém sido desenvolvidas desde a consciéncia situacional até a seguranca em
cidades e apoio logistico. Prevé-se que tais agentes autébnomos contribuirdo para uma

nova era na luta contra a inseguranga civil e conflitos militares.

Espera-se que no futuro estes veiculos venham a desempenhar varias missdes usando
uma s6 plataforma. Para satisfazer esta capacidade, o conceito de morphing foi proposto
para alargar a capacidade de cada plataforma. Este conceito requer o desenvolvimento
de estruturas que podem sofrer grandes mudangas na geometria. Além disso, esses
veiculos devem ter controlo na escolha de cada geometria e manter a estabilidade em
voo . Apesar da aparente complexidade da morphing de uma aeronave, a natureza tem
evoluido fazendo voar milhares de animais (insectos, aves, . ..) que realizam rotineira-
mente missdes muito dificeis. Observagdes experimentais de bidlogos revelam que as
aves do tipo falcdo sdo capazes de planar usando correntes térmicas até detectarem uma
preza. Ai, alteram morfologicamente o seu aspecto, assemelhando-se a um avido de
caga, e investem sobre a preza indefesa, sem capacidade de resposta perante tdo desen-
volvido predador. A esmagadora superioridade destes predadores voadores é o ponto
de partida para os UAV’s de morphing. Um dos factores cruciais para esta evolugdo é a
habilidade de gerar sustentagdo e manobrabilidade mais eficiente durante a mudanca
de geometria. Outro factor, ndo menos importante, é a capacidade de armazenar e gerar
energia de forma mais eficiente do que as maquinas ja feitas pelo Homem. A vantagem
de maior relevo é a capacidade que uma aeronave Morphing tem para se transformar
em multiplas geometrias, tornando-se capaz de desenvolver multiplas missdes. Outra
vantagem ndo menos fulcral provem do facto que uma aeronave Morphing é sem davida
aerodindmicamente eficiente, devido a capacidade de mudar a sua forma em pleno voo,

permitindo adaptar-se a diferentes condi¢oes de voo.

O DARPA, (Dpart. Aeroespacial da Universidade de Maryland) iniciou em 2002 o pro-
jecto Morphing Aircraft com: linha de curvatura, enflechamento e razdo de aspecto
varidvel. A variacdo da linha de curvatura pode ser usada ndo apenas para contro-
lar um avido, mas também para melhorar o seu voo, por influenciar directamente a

quantidade de sustentagdo e arrasto produzido pela asa.
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Ficura 1.1: Wright B Flyer - www.aeronautics.ru

O conceito de uma asa do tipo morphing ndo é recente, no tltimo século a maioria dos
avides jd usavam alguma forma de mecanismo adaptativo na asas. Alids, a andlise do
efeito que a introducdo desse tipo de mecanismos teve na aviagao permite extrapolar e
prever o impacto que os novos mecanismos adaptativos virdo a ter na aviagdo. Um bom
exemplo é o uso dos flaps, existentes na maioria dos avides actuais que permitem que
uma asa, que é concebida para o voo de cruzeiro, aumente a sua curvatura melhorando

assim o seu desempenho nas manobras de descolagem e aterragem.

As aeronaves sempre foram adaptativas de uma forma ou de outra e a historia ae-
roespacial é rica em inovacdes tecnoldgicas. Por exemplo, os irmdos Wright usaram
uma asa com torgdo e dispositivos sustentadores adaptativos, para controlar o Wright
Flyer ilustrado na figura 1.1. Ao aumentar a velocidade da aeronave, a rigidez da asa

aumenta, para prevenir a instabilidade aeroeldstica.

Outros modos de controlo de forma, para melhorar o desempenho da aeronave, sdo os
trens retracteis e flaps, por exemplo. Estes sistemas foram bem sucedidos e usados na
maioria das aeronaves de hoje em dia. Sistemas andlogos de controlo de forma sdo o
enflechamento das asas, as mudangas da linha de curvatura e o diedro. O enflechamento
pode ser mudado durante a missdo da aeronave, como é o caso do F-14 ou do B-1B da

tigura 1.2, para se adaptar melhor as condi¢des circundantes. Recentemente, devido ao
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grande impulso tecnolégico a nivel de materiais com capacidades nunca antes vistas,

estas adaptagdes tém sido pensadas de forma revoluciondria.

Ficura 1.2: Avido bombardeiro B-1B - www.wikimedia.org

O Morphing aircraft resume-se num conceito multidisciplinar, que consiste no uso ino-
vador de actuadores e mecanismos que mudam a sua forma em pleno voo para se
adaptar a uma missdo concreta com aumentos substanciais no desempenho da aero-
nave. Morphing aircraft na maior parte das vezes traduz-se em sistemas que requerem
alta tecnologia, como por exemplo sistemas electromagnéticos, para manipular a ge-
ometria ou outras caracteristicas ditas criticas para uma dada missdo, no solo ou em
pleno voo, para adaptar a aeronave ao ambiente circundante e ao objectivo da misséo.
As aeronaves modernas ja possuem sistemas que lhes permitem mudar de uma missao
para outra desempenhando-a melhor. O exemplo mais simples é o uso de flaps de
descolagem e aterragem que permite a aeronave de transporte operar em aeroportos
que possuam pistas mais curtas, mas ainda assim ter velocidades de cruzeiro elevadas.
A vantagem de usar este tipo de Morphing é a diminui¢do no combustivel consumido
quando uma pequena asa € usada para voos de alta velocidade, e que se queira, muito
eficiente. O custo de um sistema deste tipo tem de ser sempre expresso em peso,
complexidade e custo. As mudangas, tipo Morphing, podem estar relacionadas com a
necessidade de efectuar grandes rotas a altas velocidades, ou quando as caracteristicas

furtiva ou camuflada ndo sdo necessérias durante toda a missio.
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Ficura 1.3: UAV MFX-2- www.nexgenwind.com

O Morphing nao pode, no entanto, ser usado em todas as missdes ou sistemas. E neces-
sario identificar muito bem onde o Morphing é, ou ndo, benéfico para a missao requerida
para uma dada aeronave. Pesquisas no campo de materiais termicamente activados
que possuem memoria, thermally activated shape memory alloys (SMAs) , polimeros
com memoria ,shape memory polymers (SMPs), compésitos e ligas flexiveis tém sido
efectuados e permitindo grandes avancos no conceito Morphing. No entanto, para
usar tais materiais tem de se ter a certeza que sdo economicamente compensatorios.
Por isso ,testes em UAV s tém sido realizados para reduzir custos e riscos envolvidos.
O Morphing também na drea de UAV’s tem-se demonstrado muito ttil como ja foi
referido. Com o aumento da necessidade de vigildncia de intimeras situa¢des, de mo-
nitorizagdes de variados ambientes e no ambito militar, o uso de UAV’s tem vindo a
aumentar grandemente. Sendo um UAV uma aeronave que tem de transportar o maior
peso possivel em instrumentos e afins e tendo a necessidade de ter uma grande auto-
nomia, é necessdrio que seja muito eficiente e que consuma o menos possivel. O uso de
materiais inteligentes tem vindo a ser implementado nos UAV’s [3]. O caso do MFX-2
da figura 1.3 é elucidativo disso, mas ainda assim é um UAV que tem um or¢amento na

ordem de milhares de euros.

Uma aeronave do tipo Morphing tem de possuir sistemas ligeiros e muito eficazes que
beneficiem a missdo para a qual foi projectada. No entanto, a componente econémica
estd sempre presente e se fosse possivel construir sistemas, como o demonstrado neste
estudo, que ndo tendo a eficiéncia de um sistema Morphing, se aproxime muito da

eficacia deste, seria o ideal.
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1.3 Flap de curvatura variavel

A aviacdo em geral tem vindo a utilizar cada vez mais veiculos aéreos néo tripulados
para variadas missdes, desde espionagem militar, a vigildncia de incéndios, passando
também pela investigacdo da atmosfera e missdes de busca entre outros fins. Um UAV,
em regra geral, é uma aeronave de reduzidas dimensdes em comparagdo com uma
aeronave comum, o que possibilita condi¢des de operacionalidade mais econémicas e
flexiveis. O grande avango ao nivel de materiais inteligentes [4] facilita cada vez mais a
actuagdo destes veiculos a distancias e altitudes cada vez maiores, o que os torna mais
aptos a realizar certos tipos de missdes, em comparacdo com aeronaves tripuladas que,
além de todos os dispositivos, tém de levar o material de ajuda a tripulagdo. Em casos
de missdes de curto alcance, o investimento gasto num desenvolvimento de um UAV
pode ser substancialmente inferior ao de uma aeronave tripulada, daf a sua aplicagdo

ser muito mais rentdvel e apelativa.

Os dispositivos de hiper-sustenta¢do, como os flaps por exemplo, foram introduzidos
nado muito depois do primeiro voo em 1903 [5]. Os ailerons, desenvolvidos em 1908,
foram os primeiros tipos de flaps utilizados para fornecer controlo lateral do avido. Os
flaps propriamente ditos foram introduzidos pela primeira vez em 1914 com o biplano
British SE-4 1.4, mas foram raramente utilizados porque o aumento no desempenho foi

minimo.

Ficura 1.4: Biplano RAF se-4a- www.biplaneflight.co.uk
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Em 1920, a National Advisory Commitee for Aeronautics [6] definiu o conceito de asa

de curvatura varidvel da figural.5. Ainda ndo houve qualquer outra literatura sobre

Bl

Ficura 1.5: Primeira asa de curvatura varidvel- www.ntrs.nasa.gov

a investigacdo do perfil de Parker devido a ineficiéncia deste. Entre 1916 e 1926, a
Sopwith Baby Incorporated [7] desenvolveu um flap de bordo de fuga que deflectia
automaticamente a baixas velocidades, via uma conexdo que havia com a estrutura da
asa e, que recolhia quando o escoamento em torno da asa acelerava . A Dayton Wright
Aircraft and Army Air Service Engineering desenvolveu um mecanismo semelhante
para actuar numa asa adaptativa e em 1934 Westland Lysander introduziu no perfil,

trelicas cruzadas que comunicavam com o flap de bordo de fuga [8].

Estudos anteriores, demonstraram que a curvatura varidvel de uma asa é benéfica
para o desempenho da aeronave. Esta permite modificar a forma do perfil sem que a
superficie seja afectada, alterando o coeficiente de sustentagdo sem que o coeficiente de
arrasto seja muito penalizado. Este aspecto, faculta o cruzeiro eficiente com uma asa
de menores dimensdes e uma baixa velocidade de perda com o aumento da curvatura.
A ideia permaneceu até Orville Wright e J.M.H. Jacobs inventarem o split flap em
1920. Consistia numa seccdo em charneira sobre o bordo de fuga na parte inferior
da asa como é mostrado na figura 1.6, que ajudou o avido a descer em direccdo a
pista num ritmo acentuado devido ao aumento do arrasto [9]. Varios anos ap6s os

flaps terem sido apresentados, a ideia de "slotted wing", que consiste numa longa fenda
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Plain

Split

C T
Fowler \

Slotted x

Ficura 1.6: Varios tipos de flaps- www.aerospaceweb.org

longitudinal no bordo quer de fuga quer de ataque, foi investigada simultaneamente
por dois alemdes que trabalharam individualmente, chamados Lachman e Mader e
por uma equipa britdnica denominada Handley Page Firm. Esta investigagdo mostrou
que a sustentacdo da asa pode ser aumentada devido ao corte na asa, mas o arrasto
também aumentava. Em meados dos anos 20, Harland D. Fowler desenvolveu o flap
que é hoje chamado de "Fowler flap". Este flap demonstra ser bastante eficiente, mas de
contrugdo complexa. O double-slotted flap que é mais simples e mais leve que um flap
Fowler, foi inventado mais tarde em 1937 por uma companbhia italiana de nome Piaggio.
O desenvolvimento de dispositivos tanto no bordo de fuga como no bordo de ataque
veio aumentar enormemente o desempenho das aeronaves mais modernas. Alguns dos

flaps acima mencionados estdo ilustrados na figura 1.6.

1.4 Desempenho energético de um flap Fowler

Uma questdo importante ao conceber este tipo de sistema é evitar o aumento de peso.
Para uma mudanca da forma da asa o actuador faz o trabalho requerido para deformar

a superficie enquanto nele actuam forgas aerodindmicas. E entdo necessario determinar
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a deformacgdo da linha de curvatura que requer menor trabalho do actuador permitindo

que este faga a transformacdo de forma eficiente [10]-[11].

Muitos trabalhos foram realizados para determinar as vantagens do uso de asas com
curvatura varidvel. Varia¢des na forma da asa de um avido para facultar boas capaci-
dades e desempenho aerodinamicos para muitos tipos de condic¢des diferentes sdo os
objectivos do projecto Morphing aircraft. O facto de poder modificar-se a geometria
da asa sem se perder demasiada eficiéncia por si ja é aliciante. Por outro lado, a se-
melhanga das superficies de alta sustentagdo convencionais, pode obter-se um cruzeiro
eficiente com uma asa pequena ao mesmo tempo que se consegue uma baixa veloci-
dade de perda com o aumento da curvatura do perfil. Mas o desenvolvimento dos
materiais inteligentes estd pouco amadurecido, ndo podendo desde ja contar-se com a
sua utilizagdo. A energia necessaria para mover a superficie do perfil ¢ um dos grandes
motivos de estudo neste trabalho, mas para fazer tal tipo de estudo é necessario recorrer
a teorias pouco convencionais. Osborne [23] desenvolveu uma teoria para o caso ndo

permanente do perfil delgado. Este estudo de Osborne é restrito a condigéo:

(;—2) <1 (1.1)

Ondee€é (%) multiplicado pelo niimero de Mach. A finalidade desta teoria é disponibi-
lizar equagdes mais simplificadas para o estudo analitico das forcas aerodindmicas. Para
sumariar o trabalho realizado por Osborne, note-se que este desenvolveu as expressoes
simplificadas para as forgas aerodindmicas actuantes numa superficie sustentadora bi-
dimensional sujeita a um upwash ndo permanente. O estudo de Jonhson et al. [24]
permitiu obter os requisitos energéticos de dois tipos de flaps, um de curvatura varia-
vel e um flap continuo. Tendo em conta a posi¢do do eixo de rotagdo, a localizagdo da
curvatura inicial do flap e a localizagdo do curvatura méximo. Esse estudo demonstra
que a energia necessaria para passar de um escoamento sustentador permanente para
ndo permanente, € infinita. Tal facto resulta da dependéncia L/t, onde L é a sustentagdo
e t o tempo, do arrasto ndo permanente quando ¢ tende para infinito. O facto da energia
ser infinita para produzir uma mudanga na sustentagdo faz com que qualquer tentativa
para minimizar a energia perdida seja invédlida. A componente instdvel do arrasto para
a maioria dos valores de t torna-se insignificante para a energia requerida por uma ae-
ronave. Do ponto de vista pratico é aceite que a energia infinita necessaria para vencer
a componente instdvel do arrasto seja ignorada. Para uma determinada mudanca na

forma da linha de curvatura ao longo de um trajecto definido entre t = Oe t = t*, a
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energia total necessaria para vencer as for¢as aerodindmicas define-se por:
,
W= f P(t)d(t) (1.2)
0

onde t* é o tempo que caracteriza o movimento ndo permanente e P é a poténcia.

O trabalho necessario para vencer as forcas aerodinamicas para produzir mudancas na
sustentagdo através da deformagao da linha de curvatura depende significativamente
da sustentagdo inicial do perfil. Um flap continuo necessita significativamente de me-
nos energia que um flap convencional para produzir uma mudanga na sustentagdo.
Considerando variagdes positivas e negativas da sustentacdo, um perfil de curvatura
varidvel é energeticamente mais eficiente quando deflecte para baixo do que quando
deflecte para cima. Desta forma este trabalho tem como finalidade comparar as neces-
sidades energéticas de um flap de curvatura variavel com um flap simples e com um

flap continuo, implementando sistemas actuadores electromecanicos.

1.5 Objectivos

O objectivo deste trabalho é estudar os requisitos energéticos de um flap de curvatura

varidvel para UAVs ligeiros, atendendo aos seguintes itens:

e Aplicagdo da teoria ndo permanente do perfil delgado para comparar os requisi-
tos energéticos do conceito de flap de curvatura varidvel com o de flap simples

convencional e flap continuo;

e Implementagdo experimental de dois sistemas actuadores electromecanicos para

um flap de curvatura varidvel e para um flap simples.

e Comparacdo quanto as necessidades energéticas, ao peso, a complexidade e ao

custo dos dois sistemas.
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Modelo matematico

2.1 Teoria nao permanente do perfil delgado

Esta seccdo é baseada no artigo [24].

Para uma asa que se move num escoamento potencial e inviscido, a transferéncia de
energia entre a asa e o fluido é conseguida durante o trabalho mecanico requerido para
a asa se mover ou deformar, enquanto vence as forgas exercidas pelo fluido. O balango
de energia é estabelecido matematicamente na seguinte equagdo da conservagdo de
energia:

E=P+DU (2.1)

onde P é a poténcia necessaria para vencer as forcas aerodinamicas, D é a forca de
arrasto, U é a fungao corrente da velocidade ao longo do deslocamento e E é a energia
cinética dissipada pelo escoamento por unidade de tempo. Para um perfil delgado
num escoamento incompressivel, os primeiros dois termos destes componentes sao

definidos por:

P(t) = - f; Ap (3, 1) [% (x,t)]dx (2.2)
D)= fo Ap (3, t)[% (x, t)] dx — S (b) (2.3)

onde Ap é o gradiente de pressdo do perfil, Zc define a linha de curvatura e S é a forca

de sucgdo do bordo de ataque.

Por simplicidade os efeitos viscosos sdo excluidos do balanco de energia, incluindo
o arrasto de fricdo em D e a dissipacdo da viscosidade em E. Estd-se em condigdes
de afirmar que, qualquer movimento ndo permanente de um corpo pode aumentar a

energia do escoamento envolvente. A partir da equacao 2.1 pode concluir-se que para

11
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forcar o aparecimento de um movimento oscilatério, de um perfil delgado P tem de ser
positivo. Caso P<0 pode ser interpretado de duas formas diferentes. A primeira passa
pelo facto do perfil possuir alguma forma de propulséo, através de um fluido. Assim
alguma energia é tomada pelo fluido (que por definigdo se retrata em P<0), 0 que faz
com que seja necessdria mais energia para mover o perfil visto que pela equagédo 2.1
E<0 se P<0, D>-P>0. Este caso basicamente pode ser interpretado como uma vibracéo,
porque o escoamento fornece energia a estrutura. O segundo ponto é referente a
situagdo de um perfil fixo oscilar num escoamento que sobre ele incide. Esta situagdo
pode ser interpretada como uma forma de extraccdo de energia. A diferenga entre os
dois pontos de vista é que, no segundo caso ndo ha energia gasta com a propulsdo
porque o escoamento, tal como o vento, tem a componente DU na energia. O gasto de
energia em propulsdo no momento das oscilagdes é sempre maior que a energia gerada
porque E<0. Para os movimentos repentinos ou deformagdes de um perfil delgado, a
consequéncia no balango de energia aerodinamica é significativamente diferente que o
caso oscilatério. O caso oscilatério num movimento continuo define-se por um valor
médio num periodo de oscilagado. Para o caso transiente 0 movimento ndo permanente
termina num tempo descrito como t*, enquanto que as forcas aerodindmicas continuam
em mudanca. Isto quer dizer que P é zero mesmo depois de t*, mas o arrasto ndo
permanente continua a agir sobre o perfil, e consequentemente a energia continua a
ser transferida para a esteira do escoamento. Para o caso transiente a componente da
forca aerodinamica constante é muito significativa. Essa significancia é entendida pelo
facto de a energia necessdria para passar de um fluxo sustentador estdvel para um
instdvel ser infinita. Num perfil com uma sustentagdo inicial em movimento transiente,
o escoamento tem a capacidade de transferir alguma da energia infinita que em si
estava presente , para o proprio perfil. Se a sustentagdo inicial é zero, E > 0 traduz-se

na seguinte equagdo caso o escoamento nao seja perturbado em t = 0:

t
f E(#)dt>0 (2.4)
0

Para um dado valor finito da sustentacdo em t = 0, esta inequagdo ndo se mantém neces-
sariamente. Outra consequéncia da energia requerida ser infinita quando se pretende
uma mudanca na sustentacdo, faz com que qualquer tentativa de minimizar a energia
dissipada na esteira, para essa dita mudanca, seja invélida. E relevante ter a nogao que
é necessario um tempo infinito para o arrasto ndo permanente transferir energia infinita
para o escoamento. Logo torna-se evidente que a adi¢do da componente estdvel do

arrasto requer uma energia infinita.

As consideragdes praticas permitem afirmar que a componente instdvel do arrasto é

insignificante, comparada com a componente estdvel, para a maioria dos valores de .
f t d te estavel d | de t
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Logo é claro que este arrasto instdvel é insignificante para a propulsdo da aeronave. Por
outro lado, a energia requerida para vencer as forgas aerodinamicas, e produzir alguma
deformacdo da linha de curvatura, é finita e ndo é afectada pela adi¢do da componente
instavél do arrasto. Logo, neste estudo, para ser mais pratico, ndo se considera a

componente instdvel do arrasto.

As forgas estruturais que estdo presentes em qualquer dispositivo que seja do tipo
Morphing, sdo as forcas que deformam a forma do perfil. As forgas de friccdo podem
ser agrupadas na categoria de forgas estruturais que sdo aplicadas por exemplo na
articulagdo de qualquer flap. As forcas inerciais estdo presentes em qualquer dispositivo

mas sdo insignificantes quando comparadas com as aerodinamicas e as estruturais.

Actuador

Pout

L Forcas
Forcas inércias e
aerodinamicas

" P)

Forgas estruturais
(Ps)

Ficura 2.1: Distribuigdo da poténcia num actuador em geral

A figura 2.1 ajuda a perceber a poténcia necessdria ao actuador para movimentar um
dispositivo de qualquer perfil. Esta figura foca-se na energia necessaria para vencer as
forcas aerodindmicas (P), portanto Pout é assumido como sendo igual a P. Para uma
determinada mudanga na forma da linha de curvatura ao longo de um trajecto definido
entre t = 0 et = t*, o trabalho total necessario para vencer as forcas aerodindmicas

define-se por :

-
W = fo P (t)dt (2.5)
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Como ¢é assumido que a poténcia que entra no actuador é Pa a equagdo 2.5 vem:

-
Wa =f Pa(t) dt (2.6)
0

As equagdes 2.5 e 2.6 sdo definidas separadamente para cada actuador. O valor de P

necessario para cada actuador é distinguido pelo termo dde daequacdo 2.2. Pode, assim,

definir-se um modelo matemaético que descreve a distribui¢do da poténcia no sistema

actuador-perfil :

para Pout > 0, Pa Pout

para Pout < 0, Pa n|Pout| (2.7)

onde 1) é uma constante que varia entre -1 e 1 dependendo do actuador.

Sabendo que nao existem actuadores cem por cento eficazes, o 7 = 1 na prética ndo
existe. Se Pout é positivo indica que o movimento do actuador é resistido pelas forgas
externas, caso contrario as forgas externas actuam na direc¢do da forga exercida pelo
actuador. Para 11 = 0 o actuador ndo necessita de forga de entrada, o que permite que
nenhuma energia seja extraida, enquanto sdo produzidos valores negativos de Pout.
Aplicando os modelos de ditos comuns de actuadores existentes, nas equagdes 2.6 e

2.7, a equagdo necessdria do trabalho total de entrada é:

Wa=W,+nW_ (2.8)

onde W, e W_ sdo os valores absolutos das componentes positiva e negativas do integral
da equagdo 2.5. Um exemplo é mostrado na figura 2.2, onde W, é o integral de P entre

t =0etype, W_ ointregal de ty até t".

Seguindo um estudo [25] citado anteriormentepara a teoria ndo permanente do perfil
delgado, as forgas aerodindmicas podem ser separadas em trés componentes: a com-

ponente quase-estdvel, massa-aparente e efeito de esteira.

2.1.1 Componente quase-estavel

Esta componente representa a solugdo do problema resultante da teoria permanente

do perfil delgado, para uma condi¢do de fronteira instantanea. O termo condigdo
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FiGura 2.2: Exemplo da separacdo de Wem W, e W_

de fronteira instantdnea é usado em vez de forma instantdnea da linha de curvatura,
devido a uma componente extra da velocidade induzida causada pela razao de mu-
danca da linha de curvatura. Esta componente das forgas aerodinamicas que resulta
da velocidade induzida é sempre maior no movimento ndo permanente e, portanto,
referida como amortecedor aerodindmico. Definindo a componente estdvel por W; e a
componente amortecida por Wy, a condicao de fronteira pode ser escrita do seguinte

modo:

W =W, + W, (2.9)

,

E conveniente restringir a andlise da variagdo no tempo da linha de curvatura da

seguinte forma:

Zc(x, 1) =9 (x)p(7) (2.10)

onde ¢ define a forma da linha de curvatura, o coeficiente de variagdo da linha de
curvatura (por exemplo angulo de deflexdo ou a magnitude da curvatura méxima) que

é funcdo de tempo e 7 representa o tempo adimensional definido por:
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= (2.11)

Os termos amortecidos e estdveis da equagdo 2.9 podem ser escritos da seguinte forma:

_ X
W = o (2.12)
W, = %5/ (213)

e g d
onde g’ é definido como sendo ﬁ.

Para se determinar esta componente quase-estavel é conveniente saber alguns coeficien-
tes das séries de Fourier, que se podem também dividir em séries estaveis e amortecidas
(Ao,s , Agg, Ans e An,d), usando W; ou Wy no lugar de W:

X = % (1 = cosO) (2.14)
1 7T
Ay = —— W(6,t)do
™ Jo
A, = %f W (6,t) cos (n6)do (2.15)
0

O coeficiente de sustentacdo quase-estavel e o coeficiente de momento quase-estavel

podem ser expressos, em termos das séries das equagdes anteriores, da seguinte forma:

CLo =7 (2A0s + A1) B + 7 (2404 + ALa)p’ (2.16)

Tt - - T - - ,
Cmo =5 (A2s = A)p + (Azg — A14)B (217)

As barras por cima dos coeficientes de Fourier significam que sdo por unidade de f e f'.

Com o mesmo procedimento das equagdes 2.16 e 2.17 pode-se definir o coeficiente de

carga quase-estdvel como sendo:

ACp0 (0) = (Aos x (0) + Tos (0)) B+ (Ao x (0) + Toq(0)) B (2.18)
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onde:

1 + cos@
x(0) = 4|2
sinf
Tos (6) = 4 Z Ay, ssinn0
n=1
Toq(0) = 4 Z Ay, sinn (2.19)
n=1

Estd patente que a partir das equagdes 2.15 e 2.18 é possivel determinar analiticamente o
coeficiente de carga quase-estavel e é notério que todos os componentes quase-estaveis

sd0 necessarios para o calculo dos termos de massa-aparente e de efeito de esteira.

2.1.2 Componente de massa-aparente

Os coeficientes de sustentagdo e de momento da componente de massa-aparente podem
também ser escritos em termos de séries de Fourier definidas nas equacgdes 2.15, da

seguinte forma:

Tt - - ’ - - 12
CLi = 7 @A+ A9)p + (2404 + Azg)B (2.20)
Tt - - - - ’
Cm1 = ~3 (4A0s + A1 + 2A05 — Azg)p' —
Tt - - - - 7
-5 (4404 + ALy + 2424 — Azg)P (2.21)

2
onde p” representa lef. Depois de alguma manipulagdo das equagdes de Neumark's

[26], o coeficiente de carga da componente de massa-aparente vem:

0
ACy = (ZAI),S sin@ — Aq50 + % f Tos (6) sin® d@) B’
0

} } 1 (°
+ (2 Aggsind — Aq 46 + 5 f Toq4(0) sin@d@) B’ (2.22)
0

Para uma linha de curvatura definida pela equacdo 2.10 a componente T ; € igual a
Tigs.
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2.1.3 Componente de efeito de esteira

A resposta da sustentacdo de uma entrada em degrau de Cp o é referida como a fungao
de Wagner (). A sobreposicao linear de Wagner [27] alcangada pelo integral de Duhamel

[28] permite que a sustenta¢do do efeito de esteira seja escrita da seguinte forma:

' dii'o (0) ¢ (1 - o)do (2.23)

CLa(® = Ca(m) o0+ [

70
O coeficiente de carga da componente de efeito de esteira tem a mesma dependéncia de
0 que o coeficiente de carga da componente quase-estavel devido ao dngulo de ataque.
Logo a equagdo do coeficiente de carga da componente de efeito de esteira pode ser

escrita do seguinte modo:

1+ cos@

2
ACpa (1) = E[ sind

] Cra(7) (2.24)

O termo ¢ da equacgdo 2.23 pode ser aproximada como:

¢ (1) = —0.165¢~ 017 — 0.335¢67 (2.25)

Para se obter o impulso do coeficiente de carga da componente de massa-aparente é
necessario ter em consideracdo a mudanca de varidvel de Ad para a derivada em fungdo
de p da equagdo 2.22. Assim, é importante demonstrar a propriedade retratada pela

funcéo de Dirac:

0(t=0) = oo
5(t #0) = 0 (2.26)
f O(dt = 1

2.2 Aplicacdo da teoria a uma superficie de controlo

Nesta sec¢do obtém-se as componentes do trabalho e energia necessérias para vencer as
forcas aerodindmicas discutidas na secgdo 2.1. Para a aplicagdo da teoria anteriormente

descrita é necessario definir a linha de curvatura para uma entrada em rampa. A linha
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de curvatura definida pela equacdo 2.10, é inteiramente dependente de 5, logo, para

um determinada rampa de entrada, tem-se:

ﬂ(’l’) = ﬂo ,—oo<1<0
B(1) = fo+ %A_ﬁ, o<t<t (2.27)
B(t) = Po+AB , T"<T<00

onde By ¢é o valor inicial de B e AB é a variagdo de f entre =0 e 7=7". Estes termos estdo
ilustrados na figura 2.3, a correspondente derivada e segunda derivada de . Note-se

que a segunda derivada é definida por duas fung¢ées de Dirac.

£4 a4 d’p
drg P — dr? )
—= — alr) =
v / 4B 45
L L r* I
Po L X . _
0 r 0 E " o [
I'} F—T —
—%4{3
&

Ficura 2.3: Variacdo de § com o tempo e suas derivadas

A poténcia necessdria para vencer as forcas aerodindmicas foi definida na equacéo 2.2.

E conveniente representar a poténcia pelo seguinte coeficiente adimensional Cg:

P
Ce(r) = ﬁ

_Clz fo "AC, (6 7) [% x, T)]dx (2.28)

Depois de alguma manipulacdo das equagdes apresentadas anteriormente é possivel

apresentar o coeficiente anterior da seguinte forma:

Aﬁ?z . Aﬁ
Cr =~ [Quin (@) + Qa2 (1) + Qo7 + Qu+ (6.(1) — d(x = 7)) Qs +

oo, (229)

T*

onde ¢1 = ¢ e ¢, e os parametros Q sdo definidos como sendo:
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$2 (T) = —2.37152 + 0.55833¢ 27 + 1.81310e 017 (2.30)
Tt (2A(_),d + Ai,d)
Q1 = —Z—fll)(x)dx (2.31)
T 0
2Ags + A1s) (€
0 = Tt My oun 232
Q = - fo (A (4) + 2T () () 233)
Q = - fo (A (6) + 2Ty () () (234
0 = -3 [ Tuwy @i (2.35)

Os termos Q1 e Q; provém da componente do efeito de esteira, Q3 da componente
quase-estavel e Q4 e Qs sdo devidos a forcas de massa-aparente. A funcdo de Dirac
da equacgdo 2.29 resulta da aceleragdo pulsatil mostrada na figura 2.3. Desta forma
obteve-se a poténcia que sai do actuador para vencer as forgas aerodindmicas durante
uma deformacao da linha de curvatura em rampa. O trabalho que entra, requerido pelo
actuador (W,), pode ser calculado usando as equagdes 2.6,2.7 e 2.8. Assim o coeficiente

de trabalho que entra no actuador é definido por:

W
qc?

f Cradt (2.36)
0

Cwa =

Onde Cg, é o coeficiente de poténcia devido a poténcia que entra no actuador P, e, pode
ser definido através do modelo geral de um actuador definido na equagao 2.7, o qual

pode ser escrito em termos de Cg:

Ce
1N1CEl (2.37)

paraCg > 0, Cgq

paraCg <0, Cgq,

A partir da equacdo 2.37 pode-se dividir o integral da equagédo 2.36 da seguinte forma:
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Cwa = Cwy + nCw- (2.38)

Para comparar varios tipos de superficies de controlo, é conveniente normalizar Cr e

Cwa por AC?. Normalizando Cr na equacéo 2.29 tem-se:

i [QlﬂPl (1) + Q22 (1) + Q37+ Qs + (6(7) =6 (7 - 7)) QS] " T*I]zz Qs
0,5

AC? ’C*2KS/S ,
(2.39)
onde,
k= ‘8—0_ (2.40)
AB
(2.41)

Tt
KO,S = Z (AO,S - AO,S)






Capitulo 3

Estudo computacional

3.1 Nota introdutoéria

Este capitulo tem como objectivo obter resultados numéricos da energia consumida por
um actuador usando a teoria ndo permanente do perfil delgado. Esse actuador pode
movimentar trés tipos de flaps: o flap simples, o flap de curvatura varidvel e o flap

continuo.

3.2 Descri¢ao do Programa ThinAirfoil

Neste capitulo sdo apresentadas as discri¢des e funcionalidades do programa ThinAir-
foil , escrito em linguagem FORTRAN, com finalidade de apresentar a energia envolvida
no processo de movimento do actuador para o flap simples, para um flap continuo e

para o flap de curvatura varidvel.

Este programa foi desenvolvido para compreender analiticamente e graficamente, a
energia consumida pelo actuador no movimento de cada flap. As funcionalidades
deste programa serdo descritas de uma forma objectiva e sucinta, resumida nos passos

seguintes:

o Caracterizar analiticamente a linha de curvatura dos trés tipos de flaps, sendo

para isso necessdrio determinar a funcdo 1 (x) para os varios modelos de flap .

e Aplicar a teoria ndo permanente do perfil delgado com essas fungdes.

23
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e Retirar dados necessarios do programa para construir diagramas explicitos, para
uma facil comparacdo dos dados numéricos dos varios flaps e da mesma forma,

0s dados numéricos com os modelos testados em ttinel de vento.

3.2.1 Geometria dalinha de curvatura para os varios tipos de flap
3.2.1.1 Flap simples

O primeiro caso caracteriza-se por ser um flap simples como mostrado na figura 3.1.
O valor de g é definido como sendo o angulo efectuado pelo bordo de fuga com a

horizontal.

0<x<uxy,

Y = 0 (3.1)
xp <x<cg

Px) = —x+x

(3.2)

N
|- 'l - -
i N5

Ficura 3.1: Geometria da linha de arqueamento do flap simples

3.2.1.2 Flap continuo

O segundo caso caracteriza-se por ser um flap continuo tipo Morphing, evidenciado na
figura 3.2. O valor de 8, também aqui, é o angulo que o bordo de fuga forma com a

horizontal.
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0<x<ux,
v = 0 (33)
xp <x<¢
_ 1 2 Xb xi
¢ (Z(xb—l))x +(1—xb)x+2(xb—1)
(3.4)

Ficura 3.2: Geometria da linha de arqueamento do flap continuo

3.2.1.3 Flap de curvatura variavel

O altimo caso caracteriza-se por ser um flap que tem um ponto de rotagdo bastante
distante da linha de corda. Um aspecto importante é o facto de o bordo de fuga se

deslocar para trds enquanto deflecte, como se pode observar na figura 3.2.1.3.

01}
Perfil Inicial (sem flap)
————— Perfil com Flap Projectado
005 —=—-— Perfil com Flap Simples

zlc
/

0 .———-'-._‘_—:-;—-—“T:—-——‘:-.H‘-"“‘;H
ey
e to% ~
-0.05p~
1 1 1 1
09 0.95 1 1.05
xlc

Ficura 3.3: Flap com 11,24° de deflexdo- ref:[1]

Para uma deflexdo de 0° a linha de curvatura média do flap coincide com a linha de

curvatura média do perfil. Aslinhas de curvatura média do perfil com o flap deflectido
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0°; 7,89° e 11,24° sdo aproximadas com polindmios de 6° ordem como mostram as

equacoes 3.5:

y = —0,35477304x° + 1,2139610x°
—1,7165717x* + 1,2320996x% — 0, 54891537x2
+0,16876279x + 0,0049153346

y = —0,89035043x° + 2,5966722x°
—3,0559699Ex* + 1,8334951x° — 0, 67324098x>
+0,17872266x + 0,0047429041

y = —1,1527448x% + 3,3083826x°
—3,7806631x* + 2,1758307x% — 0,74780382x>
+0,18503438x + 0,0046261862 (3.5)

A equagdo 3.6 define a mudanca de varidvel em x para xj,.;;. Esta mudanga deve-se a
necessidade de adimensionalisar o x para, assim, se poder comparar todas linhas de

curvatura de forma a que esteja compreendida entre x = 0.88 e x = 1.

X — Xmin
Xlocal = (36)
max — Xmin
onde x,,;, € 0 menor valor de x do flap, ou seja 0,88, e x4y € 0 maior valor de x de cada

deflexdo retirado das equagdes 3.5.

A equagdo 3.7 é a aproximacgdo que representa qualquer deflexdo do flap, que no caso

em estudo representa 1.
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0.01

0
=
)
c
> N
[ — deflexao 0° \- N
001 = = = deflexao 7,89° AN
| =i deflexao 11,24° AN
| \ \
i AN
0.02 _ h
- 1 A T SR R SR |
0 0.2 04 0.6 08 1

(x-xmin)/{{xxmax-xmin)

FiGura 3.4: Geometria da linha de arqueamento do flap de curvatura varidvel

0 < Xjoca1 < Xp,

p) =0

Xp < Xipcal =€

IP (xlocal )

~0,091416913x2 _, — 0,015102080 * Xjpeq1 (3.7)

O gréfico da figura 3.4 demonstra as trés deflexdes a partir da equacdo anterior

3.2.2 Implementacdao computacional do ThinAirfoil

O programa ThinAirfoil é dividido em trés rotinas. A principal, onde é aplicada a
teoria ndo permanente do perfil delgado, denomina-se como sendo main. As outras
duas auxiliares sdo functions e maths. Os passos de cada rotina sdo explicados nas

secgdes seguintes de forma sucinta.
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3.2.2.1 Descri¢ido da rotina funtions

A rotina functions pode ser descrita da seguinte forma:

e O primeiro médulo da rotina functions, denominado FlapModule, comega com a
declaragdo dos parametros x, e c. A varidvel x;, é o ponto de articulagdo do flap
que é definido nos 88% da corda a contar do bordo de ataque, c é a corda do perfil
e éigual a unidade para todos os perfis.

e O operador escolhe o perfil que quer estudar:

simples flap no 1;
conformal flap no 2;
variable camber flap no 3;

e Apbs a escolha do perfil, terminado o médulo FlapModule, é iniciada a fungao da

linha de curvatura, propriamente dita. Sdo aplicadas as equagdes 3.2,3.4 e 3.7.

e Calcular as derivadas dessas equagdes para x, < X < Xpay, jd que para x < xp, @

derivada é igual a zero para todos os casos:

e Declarar 5, fo que é a deflexdo inicial e A a variagdo de f3.

B = (3.8)

3.2.2.2 Descri¢do da rotina maths

Esta rotina caracteriza-se por definir matematicamente algumas funcdes bésicas.

e A funcdo de Dirac das equagdes 2.27.

e Definir o nimero 7.

7t = 4arctan 1 (3.9)

e Definir as fungdes ¢ e ¢ demonstradas nas equagdes 2.25 e 2.30
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3.2.2.3 Descri¢ido da rotina main

Esta é a rotina principal do programaThinAirfoil. Nesta rotina é implementado o

algoritmo da teoria ndo permanente do perfil delgado. De forma sucinta caracteriza-se

por:
e Determinar para quantos pontos é calculado os coeficientes das séries de Fourier
das equagdes 2.15, 2.19 e 2.36;
e Definir os valores de 7%, AT, T e 7¢;
e Calcular k da equacao 2.40;
e Determinar os coeficientes de Fourier;

e Calcular Ko e Koy da equagdo 2.41. Para calcular Ky, é necessario na equacao

referida, substituir o subscrito s por d;

e Calcular Jos e Jo 4. Para calcular ]y, é necessario na equagao, substituir subscrito
s por d;
]O,s = A2,s - As,l
e Determinar os coeficientes T das equagdes 2.19;

e Computar os coeficientes Q das equagdes 2.35;

e Obter ACy:

ACL = KosAp (3.10)

e Calcular o coeficiente de carga a partir da equagao 2.28;

e Determinar o coeficiente especifico de carga, a partir das equagdes 2.28 e 3.10:

A% 3.11
e Computar o coeficiente especifico da linha de curvatura;
Ze _ VP (3.12)

AC; ~ ACp
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e Determinar o coeficiente de poténcia Cg, da equagdo 2.29 e o seu coeficiente

especifico:
Ce

—£ (3.13)
AC?

e Calcular Cw, e Cw—. Este cdlculo tem de se dividir em trés casos.

O primeiro é o caso em que k é positivo. O coeficiente de energia torna-se
positivo, portanto Cw, é obtido através da integracdo da equacdo 2.39, de 7 = 0
a 7v'. Cw- é o integral de 3.14, determinado através da manipulacdo da equacao

2.38, da seguinte forma:

A'Z
Cws = Ti Qs (3.14)

Para pequenos valores negativos de k, o coeficiente de energia é negativo e,
portanto, 7o pode ser determinado. Para este caso Cy+ advém da integragdo de

2.39 e Cyy- é o médulo do resultado da integracdo anterior.

Para grandes valores negativos de k, Cyy é:

%

T
- f C[/\]/é dt (315)
0

e Cw- é determinado através do médulo da integracdo da equagdo 2.39 entre 79 e

*

T.

e Calcular o coeficiente de trabalho total de entrada no actuador Cy,, através da

equacao 2.38
e Determinar o coeficiente de trabalho especifico.

CWa

—Wa (3.16)
AC?
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3.3 Resultados numéricos e discussao

Um dos objectivos propostos é comparar o trabalho necessario pelo actuador para mo-
vimentar cada um dos flaps descritos anteriormente. Na figura 3.5 é possivel visualizar

Cw, por unidade de ACy, x, = 0.88 e 7 = 1 em funcgao de k.

Para este tipo de actuadores é conveniente usar 7 = 1, pois ndo é um actuador que

necessita de energia de entrada mas com capacidade de a armazenar!

. O grafico
demonstra que para k positivo e n = 1, o flap simples é o que requer mais trabalho,
por parte do actuador, para o mesmo movimento do flap. O flap de curvatura variavel
apresenta valores muito préximos do flap continuo. Com o aumento de k, para valores
substancialmente maiores que k = 2, os valores dos flaps de curvatura varidvel e
continuo sdo diferentes. Para pequenos valores negativos de k, o flap simples apresenta

valores mais baixos de ACCW“Z . O flap de curvatura varidvel apresenta valores entre os
L

outros dois flaps, sendo esta seccdo do gréfico caracterizada pela proximidade dos
valores dos trés flaps. Para valores de k inferiores a —2 o flap continuo torna a ser o mais
eficiente e o flap de curvatura varidvel necessita de mais trabalho do actuador, muito

At CWu 3
proximo dos valores de AC,3 do flap simples.

E notério que, em média, o flap simples necessita de mais trabalho por parte do actuador,
que qualquer um dos outros flaps. O flap de curvatura varidvel apresenta valores muito
proximos do flap continuo para todos os valores de k. Isto deve-se a que ,tanto o flap
continuo como o flap de curvatura varidvel, necessitem de menos deformagéao da linha

de curvatura que o flap simples para uma dada mudanca na sustentagdo.

1
27

E evidente que para o flap simples, junto a articulagio, existe um grande gradiente de

O coeficiente de carga especifico para um 7 = 5, variando Z, estd patente na figura 3.7.
pressdo, que transparece um descolamento do escoamento no inicio do flap, devido ao
corte existente na asa, quando este se encontra deflectido. Ainda assim este aspecto
pode ser positivo, na medida que o cargamento concentra-se perto da linha de rotagdo
do flap, o que favorece o momento de picada por ndo cargar em demasia o flap. Isto,
ndo acontece nos outros dois tipos de flaps devido a continuidade da superficie do
perfil que é mantida ao serem deflectidos o que origina um momento de arfagem que
provoca a atitude de "nariz em baixo"da aeronave. O flap continuo mantém a forma do
perfil no intra e extradorso em qualquer deflexdo. O flap de curvatura varidvel mantém
a continuidade do extradorso, o que possibilita que o escoamento se mantenha colado

durante a deflexdo.

IRever capitulo 2
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A figura 3.6 representa um grafico com a mesma variacao do grafico anterior, mas para
o caso de AZ—CCL. O gréfico mostra que o angulo de deflexdo dos flaps continuos e de
curvatura varidvel, sdo maiores que para o flap simples. Mas em média AZc é menor
nos outros dois tipos de flap de que no simples, para uma dada mudanga na forma do
perfil. Com estes graficos pode-se aferir que o flap simples tem enormes desvantagens,
em relagdo aos outros dois flaps que apresentam enormes semelhangas.Conclui-se que o
flap de curvatura varidvel, apresenta caracteristicas muito idénticas a um flap continuo,
sendo no entanto mais facil de implementar por usar tecnologia, materiais e mecanismos
convencionais. E possivel visualizar a partir do grafico 3.8 a evolucdo de Cyy,, para o

flap de curvatura varidvel, com diferentes valores de 7. A diferenca entre as duas curvas

CWa
AC 2"

é o ligeiro aumento de k para os mesmo valores de

0006
i — flap simples
B === == flap continuo
0005  =imimimimi flap de curvatura varidvel
E 0004:
(S B
E -
© B
= o002
o :
0.002
0001
S ETETETEN EFETENETEN rai SN ENENETETES SFSTAAT BT i

-3 -2 -1 0 1 2 3
k

Ficura 3.5: Comparacdo de Cy, requerido para os varios tipos de flap.
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Ficura 3.6: Forma da deflexdo para os vérios tipos de flap
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Ficura 3.7: Distribui¢do da carga ao longo do flap
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Ficura 3.8: Comparacao de Cy, para o flap de curvatura varidvel, para t =0 e 7=30



Capitulo 4

Estudo experimental

4.1 Nota introdutoéria

Este capitulo descreve o trabalho realizado no desenvolvimento do modelo e nos ensaios

experimentais atendendo aos seguintes aspectos:

e Construgdo e implementacdo de um sistema electromecanico para o movimento

do flap de curvatura varidvel;

e Construgdo de um perfil idéntico ao usado para acoplar o flap de curvatura

variavel, mas neste caso, para um flap simples;

e Construcdo e implementacdo de outro sistema electromecanico para movimentar

o flap simples;

e Teste dos dois flaps no tinel de vento para retirar as ilagdes possiveis e poder

comparar com os resultados numéricos.

4.2 Descri¢ao da experiéncia

O estudo experimental consiste em desenvolver um sistema electromecénico de ac-
tuacdo do flap de curvatura varidvel, instalando-o no modelo do perfil inovador do
trabalho realizado no ano anterior, no Departamento de Ciéncias Aeroespaciais (DCA),
na Universidade da Beira Interior. Numa segunda fase, o trabalho apresenta a cons-
trugdo de mais um perfil idéntico, mas com a implementacdo de um flap simples e
correspondente sistema electromecanico de actuagdo do flap. Depois das duas fases de
construgdo, os dois perfis com os respectivos sistemas foram testados no ttnel de vento

do DCA, para validar os resultados numéricos e comparar os dois flaps.

35
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Ficura 4.1: Servo-motor Futaba 3003.-Ref: www.monaromodels.com

4.3 Projecto e construcao dos modelos

4.3.1 Sistema electromecanico para o flap de curvatura variavel

O perfil de curvatura varidvel, é composto por nervuras em balsa de 0.01 m, forradas
com duas chapas de aluminio polidas de um dos lados e com envergadura de 0.80
m, para ser testado no ttnel de vento do DCA. O flap em si é construido em fibra
de vidro e deflecte em duas calhas de aluminio como é evidente na figura 4.7 . O
sistema electromecanico foi instalado totalmente embutido no interior do perfil, para
ndo pertubar o escoamento, com fendas e protuberancias. O sistema é composto por
dois servo-motores FUTABA 3003 (4.1) instalados, cada um, na nervura adjacente a
nervura exterior, em cada extremo da envergadura. Para isso abriram-se dois rasgos
em cada nervura exterior com o tamanho necessério para se poder manusear o servo-

motor da melhor forma sem interferir na resisténcia estrutural do préprio perfil. O

sistema foi desenhado em CATIA V5!, como demonstram as figuras 4.2- 4.4.

Ficura 4.2: Ilustragdo I do flap de curvatura varidvel.

A implementacdo do sistema resume-se a colocar dois servo-motores no local mais
apropriado para que a deflexdo seja executada na totalidade, com guinhois de tamanho
limitado a espessura maxima do perfil. Esses servos, através de um tirante que conecta

com o flap, transferem a rotacdo necessdria para a deflexdo pretendida. A deflexdo varia

Thttp://www.distrim.pt
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Ficura 4.4: Tlustracao III do flap de curvatura varidvel.

entre os 0° e os 11,24°, para os dois flaps. Assim, as figuras seguintes demonstram o

sistema implementado.
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Ficura 4.5: Foto I do flap de curvatura varidvel.

Ficura 4.6: Foto Il do flap de curvatura varidvel ,pormenor do flap.



Capitulo 4. Experimental 39

Ficura 4.7: Foto IlI flap de curvatura varidvel, pormenor da calha.

Ficura 4.8: Foto IV do flap de curvatura variavel, instalagdo no ttinel de vento.
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4.3.2 Sistema electromecanico e perfil para o flap simples

Este perfil foi construido com um modelo de dois ntcleos de espuma de poliestireno
estrudido que, depois de colados, foram cortados a fio quente. Em seguida laminou-se,
com fibra de vidro e a sua forma foi melhorada e aperfeicoada com a aplicagdo de

micro-esferas e cola epoxy e polimento até a forma exacta do perfil.

Posteriormente executou-se o corte do flap, em 88% da corda do perfil a contar do bordo
de ataque, para haver coeréncia com o flap de curvatura variavel. Corrigiu-se o bordo
de ataque do flap e, de igual forma, a zona de encaixe no perfil. Cortaram-se duas semi-
nervuras de 3 mm em contraplacado para aplicar na zona do bordo de fuga que serviram
de apoio de articulagdo para a rotacdo do flap. Neste caso aplicou-se somente um servo-
motor no centro do perfil ligado com um tirante a um guinhdl colado no intradorso
do flap. Tanto o flap simples como o sistema electromecanico foram projectados e
desenhados em CATIA V5. A implementa¢do do modelo desenhado no CATIA V5 esta
patente nas figuras 4.9 a 4.15.

Ficura 4.9: Ilustragdo I do sistema do flap simples.
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Ficura 4.10: Ilustracdo II do sistema do flap simples.

Ficura 4.11: Ilustragdo III do flap simples.
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Ficura 4.12: Foto I do flap simples.

Ficura 4.13: Foto II flap simples, pormenor do flap.
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Ficura 4.14: Foto III do flap simples, instalacdo no ttnel.

Ficura 4.15: Foto IV do flap simples , pormenor do sistema.
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4.3.3 Recolha de dados

Para medir a poténcia necessdria ao actuador para movimentar o flap, teve de construir-

se um circuito electrénico. O circuito foi idealizado e concebido da seguinte forma:

e Ligar os servo-motores a uma placa de servos SSC32 (figura4.16) para, assim,

comunicar ao servo a posigao desejada.

Ficura 4.16: Placa ssc32.

e Alimentar a placa de servos com uma fonte continua de 5V.

e Numa placa de ligagdes electronicas fazer passar a corrente que alimenta os servos

por uma resisténcia de 0.3KQ.

e Na placa de aquisi¢do de dados NI-CB-68LP (figura4.17), ligar os fios de sinal

mais e de sinal menos aos terminais da resisténcia.

Ficura 4.17: Placa de aquisigdo de dados.

e Noutra entrada da placa de aquisicdo de dados fazer entrar a tensao que alimenta

o sistema e que ndo passe pela resisténcia.
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O sistema electrénico vem esquematizado na figura 4.18:

Placa NI-
+/- 5 Volts [+ Ssca2 + cB.
HES 68-

LP

[ R

)

Seccao do tunel
‘ [ a-tid de vento

FiGura 4.18: Tlustracdo do circuito.

Ficura 4.19: Foto do circuito.

A fonte alimenta a placa SSC32.

Da placa SSC32 saem trés fios, o positivo, o negativo e o sinal para o comando do

servo-motor.

O fio do sinal de comando liga directamente ao servo-motor.

Do fio positivo que liga directamente ao servo-motor, também, liga-se um fio para

o0 positivo da primeira entrada da placa de aquisi¢ao de dados.
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¢ O fio negativo divide-se em trés:
Um liga ao negativo da primeira entrada da placa de aquisigdo de dados.
O segundo liga a um terminal da resisténcia.

O terceiro liga ao negativo da segunda entrada da placa de aquisi¢do de dados.

¢ Do segundo terminal da resiséncia saem dois fios:
Um liga ao negativo do servo-motor.

Outro liga ao negativo da primeira entrada da placa de aquisi¢do de dados.

4.3.3.1 Aquisicao de dados

Os dados retirados do sistema, como se verificou, sdo valores de tensdo. Como, no
final, ndo é necessdrio saber a tensdo, mas sim a poténcia que o sistema necessita, os
dados foram tratados no software LABVIEW 6.12. As tensdes passam por duas entradas
distintas da placa de aquisigdo e o software executa os cdlculos de maneira ao resultado
ser poténcia. Os dados sdo gravados num ficheiro de texto, sendo faceis de manusear
em MATLAB R2006°. Na figura 4.20 é possivel vizualizar o circuito em LABVIEW com
as operacdes necessdrias para o fim a atingir. O sinal 2 que é a tensdo aos terminais
da resisténcia, divide pelo valor da resisténcia, dando a intensidade da corrente. Por
sua vez, a corrente que passa na resisténcia multiplica pelo sinal 1, que é a tensdo que

alimenta o sistema, permite obter a poténcia. A frequéncia de leitura é de 1000 HZ.

4.3.4 Metodologia dos testes

Os testes foram realizados no ttnel de vento do DCA, um tunel EREME subsénico de
velocidade méxima de aproximadamente 30/s, com um ducto convergente a montante
que tem uma rede em forma de favo de abelha para minorar a turbuléncia. A dimenséao
da secgdo de teste é de 0.8m X 0.8m. O controlo da velocidade é efectuado pelo ajuste

do regime do ventilador que temum valor maximo de 1500rpm.

Os testes foram realizados para trés velocidades diferentes, 15m/s, 20m/se25m/s em
cada velocidade, para 7 = 1 e T = 30. Desta forma, retrata-se a entrada em degrau
e em rampa de 5. A fim de obter as trés velocidades construiu-se o gréfico da figura
4.21 que relaciona a velocidade com o regime do ventilador do tanel de vento. Este
gréfico tem a finalidade de facilitar a regulacdo da velocidade do ventilador, ndo sendo

necessario fazer medi¢des de AH, cada vez que se faga um teste de velocidade diferente.

’http://www.ni.com
Shttp//www.mathworks.com
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Ficura 4.20: Tratamento de dados em LABVIEW

A varidvel AH é a altura de coluna de dgua, ou seja, a diferenga entre a pressao estatica
e dindmica. Apesar da temperatura variar, fazendo com que o regime do ventilador
ndo seja 0 mesmo, em qualquer condi¢do climatérica, para obter a mesma velocidade,
a aproximagao é bastante boa. No grafico é visivel a varia¢do do regime do ventilador
e a variagdo do AH com a correspondente velocidade. A cada velocidade variou-se o
movimento do flap de k=-3 até k=3 para, assim, se poder comparar com os resultados
numéricos. Da equacao 2.40 consegue aferir-se que por exemplo para k=0, o movimento
deveria oscilar entre 0° e 11.24°. As deflexdes foram feitas em trés ciclos durante 35

segundos cada ciclo.

Durante os ensaios preliminares verificou-se a necessidade de se efectuar dois tipos de
testes: testes do perfil com flap sem flap acoplado. Ou seja, realizou-se um teste com
o modelo do perfil mas sem o flap e, 0 mesmo teste com o modelo do perfil ja com
flap.Isto porque logo nos primeiros momentos do primeiro teste, notou-se um enorme
ruido na leitura dos dados. Com os dois tipos de teste consegue-se saber o valor desse
ruido. Este ruido advém de vérios factores, um dos quais o ventilador ser movimentado
por um motor eléctrico e este criar um campo eletromagnético forte que interferia nos
proprios actuadores. Os actuadores oscilavam sozinhos sem nenhum comando lhes ser
enviado. A partir dai foi necessdrio redefinir os sistemas electromecanicos. A primeira
medida a tomar foi criar um escudo em torno dos fios que iam da placa dos servos e
que alimentavam estes dentro do ttinel. Assim, toda a extensdo de fios foi entrelagada.
Outra medida foi adicionar ferrites, que actuam como filtros de sinal, dentro do perfil

0 mais préximo possivel dos servo-motores. O problema atenuou bastante, ndo sendo
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Ficura 4.21: Gréfico de calibragdo da velocidade no ttinel de vento

visivel o movimento involuntério dos servo-motores. Ainda assim, ao efectuar um teste
com o flap desacoplado executando o movimento correspondente a um certo k , depois
realizar o mesmo teste mas com o flap acoplado para as mesmas condic¢des de deflexao,
poderia subtrair-se o resultado do primeiro teste ao do segundo de forma a eliminar
todo o tipo de valores associados ao ruido electrénico e atrito, que é outro elemento

perturbador nas leituras, existente nas calhas dos flaps.
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4.4 Resultados experimentais e discussao.

Os dados retirados do LABVIEW foram exportados para o MATLAB para serem ana-
lisados em forma de graficos na toolbox curve fitting tool. Sobrepde-se os graficos dos
testes, com flap acoplado e flap desacoplado, calcula-se o integral em func¢do do tempo
da poténcia despendida em cada teste e subtrai-se o valor das poténcias dos dois tipos

de testes.

O primeiro gréfico da figura 4.22 retrata a evolugao da poténcia no tempo para 7 = 30
e 15m/s. O integral é calculado no médulo analysis da toolbox do MATLAB, para
o intervalo de valores onde existe 0 movimento. E importante realcar que a escolha
dos graficos é meramente casual, pois os valores retirados da experiéncia sdo extensos,
ndo sendo possivel apresentar todos os casos no trabalho. Por exemplo, para o caso
do movimento perto dos 10 segundos da figura 4.22, para o caso do flap acoplado, o
célculo do integral estd representado na figura 4.23. Os mesmos graficos, mas para o

caso do perfil com flap simples estdo representados nos graficos 4.24 e 4.25.

4k ] L, !

: +  Flap de curvatura variavel acoplado
3k : OO — TR, b — it N

: +  Flap de curvatura variavel desacoplado
T fit 2

Poténcia [¥v]

i 10 15 20 25 30 35
Tempo [s]

Ficura 4.22: Teste com flap de curvatura varidvel, k=3 e velocidade de 15m/s e 7 = 30
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Ficura 4.23: Energia ao longo do tempo para flap de curvatura variavel, k=3, flap
acoplado

3
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Ficura 4.24: Teste para flap simples, k=3 e velocidade de 15m/se T = 30



Capitulo 4.

Experimental 51

05 , , , , , , , , ,
045t =N
w12
Y 0.4594
04l i
035} .
03} i

Energia [J]
[} o
]
o [o.] m
1 1 1

[
-y
T
1

D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1m0 102 104 106 108 N M2 14 1e 118 12
Tempa(s]

Ficura 4.25: Energia ao longo do tempo para flap simples, k=3, flap acoplado

A tabela apresenta os valores retirados para os valores de k, a média dos valores

maximos de poténcia, a diferenga destas médias para cada um dos casos, flap acoplado

e desacopulado e o calculo de Cy4 a partir da equagdo 2.36.

K=3] 15ms

Flap curvilineo
Com Flap | Sem Flap

com flap sem flap

0.36211 0.09738 1.19997 1.14710
0.41508 0,09692 1,24047 1.36780
0.46457 0.97435 1.31729 1.40056
0.41392 0,09715 1,25258 1,30515

0,01771 0.00294
K=1] 20ms

Flap curvilinee
com flap sem flap Com Flap | Sem Flap
0.459423 0,402951 0510451 0.762704
0.449345 0.387367 0.827273 0.823927
0.603218 0.561988 0.818105 0.756552
0.503995 0.450769 0.818610 | 0,781061

0,002977 0,002100
k=0] 25ms

Flap curvilineo
sem flap Com Flap | Sem Flap
1.4306 0.3205 0.9526 0.6977
0.2579 0.9293 0.7033
1.0834 0.6972
0.9884 0.6994

0.0625 0.0162

TaBeLA 4.1: Célculo de Cy, para 7 = 30 —a)
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K=0] 15ms
Flap cunilineo
com flap | sem flap | Com Flap | Sem Flap
1,06473 [ 0.20734 | 1.28217 0,36254
1.06601 [ 021874 | 081119 0,32740
1,00932 [ 019216 | 090163 0,32377
1,04669 [ 0,20608 | 099833 0,33790
0.04701 0,03693
K=2| 20ms
[ Flap Simples [ Flap cunilineo
com flap | sem flap | Com Flap | Sem Flap
0,519771 | 0,031478 | 0,767977 | 0,380385
0503218 | 0,028492 | 0,912662 | 0,222370
0587367 | 0,042012 | 0,978875 | 0.581125
0,536785 | 0.033994 | 0.394627 | 0.886505
0028117 0027507
K=3| 25ms
[ FlapSimples |  Flap cunilineo
com flap | sem flap | Com Flap | Sem Flap
1.5006 0,5342 04815 0,3123
1.4910 0,4892 0,5218 0.3247
1,6557 0,8322 0,5572 0,3556
1.5158 0,6185 0,5202 0,3309
0,0502 0.0106

TaBeLA 4.2: Célculo de Cy, para 7 = 30 -b)

K=-2|15ms
[ FlapSimples | Flap cunilineo
com flap sem flap | Com Flap | Sem Flap
1,56276 047775 1.68873 | 049314
132417 0.45920 1.76690 | 0.67870
1,56382 047775 1,73221 | 0,22257
1,48358 047157 1,72925 | 046480
0,05659 0.07071
K=-11]20ms
[ FlapSimples | Flap cunilineo
com flap semflap | Com Flap | Sem Flap
0529200 | 0.088544 | 0,982070 | 0,647358
0536966 | 0.075793 | 0,959543 | 0,752565
0771093 | 0,202182 | 0,882553 | 0,653825
0,612420 | 0122173 [ 0,921045 | 0,653195
0,027416 0,014979
K=-3| 25ms
[ Flap Simples |  Flap cuniineo
com flap sem flap [ Com Flap | Sem Flap
1.2603 0.1364 0,7452 0,2036
1,2307 0,1773 0,7557 01972
1,3827 0.0761 0,8910 0,2025
1,2912 0,1299 0,7973 0.2011
0.0649 0.0333

TaBeLA 4.3: Célculo de Cy, para 7 = 30 —c)
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Ficura 4.26: Testes para flap de curvatura varidvel, T = 1, k=3 e velocidade 20m/s.

k=3] 20ms

Flap cumnilineo

sem flap Com Flap  [Sem Flap
0.136051] 0.550917|  0.525958

0.17289 0.137985] 0557237  0.503946

0.157032 0.113966] 0.509524]  0.488461

0,16753833 0.129334]  0.539226] 0506121667

0.002136484 0,001851279

TaBeLA 4.4: Célculo de Cy, para 7 = 1,k=3 e velocidade de 20m/s.

E notério que, em geral, Cyy, para o flap simples é maior que para o flap de curvatura
varidvel. Salvo para k = -2 o flap de curvatura varidvel apresenta um valor mais alto
de coeficiente de trabalho. Para 7 = 1, ou seja, uma entrada em degrau no comando dos
actuadores, os valores apresentam-se com a mesma relagdo quando se comparam os
dois flaps, pois os servo-motores caracterizam-se por um movimento dado por impulsos
na ordem de 2ms. Assim, comandando o servo para actuar num tempo relativamente
curto, este adaptar-se-4 de forma a distribuir os impulsos e fazer o movimento no menor
tempo possivel. Ainda assim, o grafico da figura 4.26 apresenta os valores retirados do
teste para 7 =1,k = 3 e 20m/s, onde é visivel a relagdo de valores entre os dois tipos de

flaps para 7’s diferentes.

A tabela 4.4 demonstra o cdlculo de Cyy, para © = 1. Os valores AC;? foram retirados
do estudo de Andrade [1] demonstrados na tabela 4.5, a variacdo do coeficiente de

sustentagdo é a mesma para o flap de curvatura varidvel e o flap simples:

Pode-se dizer que para 7 = 1, a variagdo de Cy, é a mesma que para t = 30. Outro facto
ndo menos importante é Cyy, aumentar com o aumento da velocidade. Nas tabelas 4.1,

4.2 e4.3 parat =30ek =3, por exemplo, Cw, € menor para 15m/s do que para 25m/s.



Capitulo 4. Experimental

54

[ 1
n .l"
JlrI
1
15 1
1 — flap simples
1 == === flap de curvatura variavel
1
1
Py '
d 1
1
g .
[ 1
(=] 1
3] 1
= s
[ &)
05
: ‘-
5] IS RIS R S R R
-3 -2 -1 0

1 2 3

Ficura 4.27: Comparacdo de Cy, requerido para o flap simples e o de curvatura

varidvel
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TaBELA 4.5: Variagdo de ACp com k

Este comportamento esta de acordo com o facto de, o arrasto aumentar, para velocidades
maiores, para qualquer flap . Estd patente na figura 4.27 os valores experimentais de Cyy
parat = 30 . Sdo valores que comparados com os valores numéricos, sdo de uma ordem
de grandeza mais elevada, mas a sua variagdo é coerente com a dos valores numéricos.
O que deixa transparecer que estes valores experimentais também sdo coerentes, apesar

de dezenas de vezes maiores que os valores tedricos. Isto deve-se ao facto da teoria

permanente do perfil delgado ndo tomar em conta as forgas inerciais e estruturais.
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4.5 Comparacao de custo, peso e complexidade

O sistema implementado no flap de curvatura varidvel é mais pesado e de maior custo
que o sistema implementado no flap simples. Enquanto que no flap simples s6 se usa
um servo-motor, uma haste e um guinhdl, no flap de curvatura varidvel o sistema é
constituido por dois servos, duas hastes e dois guinhois. Este aspecto duplica o peso
e o custo do sistema. A complexidade é idéntica nos dois sistemas diferindo somente
no facto do sistema do flap de curvatura varidvel requerer o dobro dos componentes
do sistema do flap simples. Este facto ndo descredibiliza o flap de curvatura variavel,
pois a sua eficiéncia aerodindmica e energética é superior ao do flap simples. O sistema
de actuagédo (excluindo o flap) é duas vezes mais pesado e duas vezes mais caro do que
o do flap simples mas, uma vez que usa materiais e equipamentos convencionais e de

baixo custo, é melhor do que o flap continuo.
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Conclusoes e trabalhos futuros

5.1 Sumario

Usou-se a teoria ndo permanente do perfil delgado para determinar a energia requerida
por um actuador, para movimentar trés tipos de flap: flap continuo, flap de curvatura
variadvel e flap simples. Assim foi possivel comparar a eficiéncia energético, em termos
tedricos, os trés tipos de flap. Construiu-se um sistema electromecanico para implemen-
tar no perfil, com flap de curvatura variavel e testar num ttinel de vento. Desenhou-se
e construi-se outro perfil idéntico ao anterior, mas com flap simples. Construi-se um
sistema electromecanico para movimentar o flap simples e desta forma, também ser
testado no ttnel de vento. Isto tornou possivel a comparagdo a nivel energético, em

termos praticos ,dos dois tipos de flap.

5.2 Contribui¢ao para o estado da arte

A partir do trabalho realizado sobre o estudo aerodinamico do flap de curvatura variavel
[1], @ maior contribui¢do deste estudo foi demonstrar que o desempenho energética
deste flap aproxima-se muito do de um flap continuo. Com vista a alcangar este
objectivo foram desenvolvidos: (1) uma ferramenta computacional para o estudo teérico
da eficiéncia energética de qualquer tipo de flap e (2) um sistema electromecénico para

o movimento de um flap de curvatura varidvel.

57
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5.3 Conclusoes

Com este trabalho é possivel constatar que o modelo do perfil com flap de curvatura
varidvel desenvolvido na UBI é sem dtvida uma alternativa vidvel ao flap simples, na
aplicacdo em UAV’s. Isto €, a aplicagdo do flap de curvatura varidvel em detrimento
do flap simples, pode diminuir o consumo energético, utilizado na actuacdo do flap,
em cerca de 15% nos dados experimentais e 7% nos dados tedricos. Este valor é muito
interessante quando se fala em UAV’s, pois, como se sabe, sdo aeronaves que tém
de consumir o minimo possivel para, assim, poder voar com mais equipamento que
varia com a missdo pretendida. Ainda que o sistema utilizado na actuacdo do flap
de curvatura variavel seja mais pesado, cerca do dobro, uma vez que tem que possuir
dois servo-motores no lugar de um, parece ser compensatorio se tivermos em conta o
preco dos materiais convencionais utilizados. O facto de possuir dois servo-motores
deve-se a forma como o flap deflecte. A rotagdo do flap simples é pouco complexa pois
basta um ponto de actuacdo para movimentar o flap no seu eixo. O flap de curvatura
varidvel tem o eixo muito deslocado da linha de corda, o que faz com que sejam
necessdrios dois pontos de actuacdo para evitar desalinhamento do flap e possivel falha

de funcionamento.

A nivel de complexidade do sistema, o do flap de curvatura varidvel exige que os servos
tenham o mesmo eixo de rotacdo, o mesmo comprimento de haste ou arame e, ainda,
a mesma amplitude de movimento mas em sentidos opostos. Tem que existir rigor
na precisdo do movimento dos dois servos, pois o movimento tem de ser coordenado
sendo haverd desalinhamento do flap e até possiblidade de encravar. No caso do flap
simples também o sistema é todo ele simples. O facto de s6 possuir um servo reduz em
muito o trabalho necessario. Pode ficar embutido na asa, perto do flap e ter uma haste

pequena para fazer o movimento pretendido.

Em termos aerodindmicos, o flap de curvatura varidvel é mais vantajoso. O sistema
estd todo embutido na asa, tanto os servos como as hastes e guinhoéis. Enquanto que o
sistema implementado no flap simples tem o servo embutido mas a haste e o guinh¢l
ndo. Facto este que interfer no escoamento em torno do flap, tornando o flap de

curvatura variavel ainda mais vantajoso que o flap simples.

Os valores obtidos na implementa¢do numérica ndo sdo da mesma ordem de grandeza
que os que foram obtidos na pratica. Isto talvez se deva a prépria definicdo da constante
nna teoria ndo permanente do perfil delgado. Se se tiver em consideragdo que um servo
€ um motor eléctrico rotativo de pequenas dimensdes, com baixa eficiéncia energética
como se pode verificar nos graficos da secgdo 3, é de esperar que a eficiéncia ndo

seja comparavel a um sistema pneumadtico ou hidrédulico, por exemplo. Outro factor
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importante a salientar ainda em relagdo a defini¢do da constante n é o facto que na
teoria ndo permanente do perfil delgado, s6 se consideram as forgas aerodinamicas,
entre todas as outras forgas que actuam no flap, demonstrado na figura 2.1. Na pratica
tém de se considerar todos os tipos de forgas: inerciais, estruturais e aerodinamicas.
Isto devido ao facto de existirem sempre atritos ou pequenos desalinhamentos e outros
aspectos impossiveis de anular na pratica. Ainda assim a relagdo dos valores entre os

diferentes tipos de flaps, é coerente, entre a previsdo tedrica e as experiéncias.

Um trabalho deste tipo € muito amplo no que se entende em areas de conhecimento:
desde implementa¢do numérica com programacao computacional, desenho computaci-
onal dos sistemas electromecanicos, desenho computacional do perfil com flap simples,
construgdo total do perfil e flap simples, estudo de electrénica, implementagdo dos sis-
temas em ttnel de vento e tratamento de resultados adquiridos pela placa de aquisi¢do
de dados. Ainda assim os objectivos do ponto 1.5 foram todos alcancados e provou-se
que o modelo do perfil totalmente inovador, desenvolvido no DCA é um flap mais efi-
ciente que um flap simples, por exemplo e, muito préximo de um flap continuo. Mas,
se se comparar o custo de contru¢do de um flap continuo, também o flap de curvatura
variavel saf a ganhar. E totalmente construido, tanto o perfil como o sistema electrome-
canico, com materiais convencionais e muito mais acessiveis economicamente, que 0s

usados na construgdo do flap continuo.

5.4 Trabalhos futuros

Perante os resultados obtidos neste estudo e no da referéncia [1], o passo mais impor-
tante a seguir é implementar o flap e o sistema num UAV e, constatar a eficiéncia do

flap de curvatura varidvel e o correspondente sistema electromecanico.
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