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As mudancas significativas das condigdes de voo aliadas a mdltiplos pontos de projecto fixos

comprometem o desempenho de uma aeronave. A aplicacdo da tecnologia de asa adaptativa permite explorar
integralmente o potencial do escoamento em cada ponto do envelope de voo.
Este trabalho apresenta o desenvolvimento de um flape continuo aplicando o conceito de Rotating Rib (RR).
Este flape ndo possui qualquer descontinuidade na superficie da asa e a curvatura da asa é alterada numa
linha de articulacdo comum. A diferenca reside no facto de o revestimento da asa ndo ser interrompido na
zona da articulacdo mas flectir para acompanhar a rotacdo 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.
De forma a obter validacéo funcional e aerodindmica do conceito adoptado, procedeu-se a implementacéo e
ensaio aerodindmico do mecanismo. Estes resultados aerodindmicos sdo comparados com um flape
convencional equivalente para quantificar as vantagens do novo conceito.

Nomenclatura

AAWC Active Adaptive Wing Camber
CAD Computer Aided Design

Cq Coeficiente de Arrasto

Camin Coeficiente de Arrasto Minimo
CFD Computational Fluid Dynamics

C Coeficiente de Sustentacdo do Perfil
Cimax Coeficiente de Sustentagdo Maximo
Cn Coeficiente de Momento

Crac Coeficiente de Momento Medido a 25% da corda
Crmodelo Corda do Modelo

D Arrasto

e Largura da Fenda

L Sustentacdo

M Momento de Arfagem

MAW  Misson Adaptive Wing

MACW Misson Adaptive Compliant Wing
Re Numero de Reynolds

Rémedcorr  NUmero de Reynolds Médio Corrigido
SMP Shape Memory Polymer

UAV Unmanned Air Vehicle

\Y/ Velocidade

Viodelo  Volume do Modelo

Vimedcorr  Velocidade Média Corrigida

w Peso da Aeronave

A Angulo de Ataque

I. Introducéo

Acapacidade de morphing ou adaptacdo de uma asa envolve inspiracdo na natureza. Os passaros mudam
continuamente a forma e o tamanho das suas asas, presumivelmente para explorar o efeito profundo da
morfologia da asa em desempenho aerodindmico.
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Definir o conceito morphing de uma aeronave, pode tornar-se algo subjectivo e um pouco complexo. O
morphing pressupde mudanca de forma, que pode ser grande ou ligeira: aeronaves reconfiguraveis, superficies de
controlo ndo-convencionais, asas adaptativas, controlo da forma da asa em tempo real, estruturas inteligentes de
controlo passivo ou activo embebidas nas asas e qualquer tipo de adaptacdo de asas. Actualmente, as pesquisas estdo
mais focadas na forma da asa continua adaptativa. [1]

Qualquer projectista de uma aeronave deve focar-se na forma mais eficiente de executar uma determinada
missao, por isso, a tecnologia morphing é procurada para agrupar requisitos contraditérios. Assim a capacidade de
morphing de uma aeronave, tem como propdésito melhorar o desempenho desta em diferentes estagios de voo.

E, entfo, esperado um aumento da eficiéncia aerodinamica (melhoria da razdo de planeio), um aumento da

capacidade do numero de Mach; aumento da flexibilidade operacional e uma reducdo do peso estrutural e do
consumo de combustivel [2-3]. O conceito da Asa de Curvatura Varidvel Activa (Active Adaptive Wing Camber -
AAWC) é tratado como sendo o conceito geral de Missdo de Asa Adaptativa (Misson Adaptive Wing - MAW). Por
definicdo, € uma asa capaz de se adaptar por meios de configuracdo e/ou variacdo de forma, alterando as condicGes
de voo durante uma missdo, de forma a maximizar alguns indices de desempenho. [4]
Mecanismos como os flapes, spoilers e ailerons que, através da modificacdo da curvatura e/ou a area da asa,
melhoram o desempenho da aeronave em estagios de voo diferentes do ponto de projecto. Contudo apresentam
alguns inconvenientes tais como, aumento do arrasto parasita aquando da deflexdo dos mesmos. A introducéo de um
flape continuo, usando a metodologia de Rotating Rib vem substituir a descontinuidade existente numa asa
convencional por, tal como o nome indica, uma continuidade, passando a ter um revestimento sem fenda. Sera
conseguida a diminuicéo do arrasto parasita e consequente aumento do desempenho da aeronave. A introducéo deste
mecanismo substitui a fenda na casca devida ao flape convencional por uma casca continua. Com a eliminacéo da
fenda e, tendo como base um estudo sobre o arrasto causado por fendas das superficies de controlo [5], prevé-se que
o coeficiente de sustentacdo da asa de flape continuo diminua no maximo 25% em relacdo a asa de flape
convencional.

No campo da aerondutica, o conceito de mudanca de forma ou shape morphing tem sido usado para identificar

aquelas aeronaves que experimentam certas mudancas geométricas para melhorar ou adaptar os seus perfis de
missdo.[6] N&o existe uma definicdo exacta ou um acordo entre os investigadores acerca do tipo ou da extensdo das
mudancas geométricas necessarias para qualificar uma aeronave como shape morphing. Contudo, é de acordo geral
que as superficies de controlo articuladas convencionais ou os dispositivos de sustentacdo como os flapes ou slates
proporcionam mudancgas geométricas discretas que ndo podem ser consideradas como morphing.
O conceito de asa morphing pode ser classificado em trés tipos: transformacao out-of-plane, planform alternation e
ajuste do perfil aerodindmico.[6] Na transformacdo out-of-plane, incluem-se a variacdo da tor¢do ao longo da
envergadura e da corda [7-12] mas a sua abordagem mais notavel é a tor¢do da asa. [13,14] A segunda categoria
apresenta técnicas de manipulagdo da area da asa, tais como, aumento da envergadura [15-18] e do comprimento da
corda [19,20] e abordagens para alteracdo do enflechamento da asa. [21,22] A Gltima categoria engloba o0s projectos
que alteram o perfil da asa [23], como a espessura, e que ndo alteram significativamente a sua curvatura.

1. Desenvolvimento do Modelo Experimental

A. Principio da Curvatura Variavel e o Conceito Rotating Rib

Quando uma aeronave opera fora de uma certa condic¢do de voo para a qual foi optimizada, tende a reduzir o seu
desempenho, tornando a capacidade de adaptacdo desta, para vérias condi¢fes de voo, altamente desejavel.

O Conceito de curvatura varidvel é introduzido com o objectivo de beneficiar a eficiéncia global da aeronave. A
alteragdo da forma do perfil, garantindo que as perturbagdes na superficie da asa sdo suaves, permite o controlo do
coeficiente de sustentagdo, mantendo reduzido o coeficiente de arrasto. Tal como os dispositivos de alta sustentagéo,
este conceito permite obter uma boa eficiéncia do voo de cruzeiro apenas com uma pequena curvatura do perfil
adoptado, e por outro lado, com o aumento da curvatura do mesmo, alcancar o requisito de baixa velocidade de
perda.

A variacdo de curvatura do perfil baseada nas superficies de controlo classicas oferece vérias vantagens em
termos da melhoria do desempenho da aeronave, aliada a uma potencial redugdo do peso da mesma. A variagdo da
curvatura segundo a corda é a maior responsavel pelo aumento da eficiéncia aerodinadmica pois permite a adaptacao
da razdo de planeio a velocidade. Quanto a variagdo da curvatura em relagdo a envergadura, esta potencia uma
melhor distribui¢do das cargas na asa [2,4].

Note-se que os flapes nunca podem perder a sua funcdo principal de componente primario na sustentacdo e a
substituicdo dos ailerons por um sistema adaptativo obriga os actuadores a permanecer no interior da estrutura. E
ainda necessario que o perfil se adapte aos diferentes requisitos impostos pela geometria e pela aerodinamica.
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Contudo, o conceito apresentado ndo consegue produzir uma alteracdo continua no angulo de curvatura ao longo da
envergadura. Tal significa que a variacdo da curvatura é efectuada de uma forma discreta com o nimero de etapas
igual ao nimero de superficies de controlo.

Tém sido feitos esforgos com vista a encontrar solugbes para este problema e a garantirem uma mudanca de
curvatura continua e variavel ao longo da corda. A solucéo estrutural adoptada neste trabalho baseia-se no conceito
de curvatura de flape variavel com nervuras rotativas.

Afigura-se uma asa em que a casca ndo € interrompida, apresentando-se de uma forma continua na linha de
articulagdo onde a curvatura desta ¢ alterada. Considerando o bordo de fuga, substitui-se a conexao rigida tradicional
entre as nervuras € a casca por um nimero discreto de pegas em forma de L, que permitem que a casca deslize ao
longo do perfil das nervuras. A parte mais critica da solugdo proposta reside no facto de o bordo de fuga ser unido,
portanto é necessario fazer deslizar a casca por uma abertura existente no intradorso no local da articulacdo da
nervura.

Figura 1. Modelo CAD (CATIA V5) do sistema adoptado para o flape continuo com pormenores: disposi¢ao
das cascas no extradorso (a esquerda) e linha de articulagdo continua (a direita).

Figura 2. Modelo CAD (CATIA V5) da estrutura interna do flape continuo; pormenor da nervura rotativa
com as pegas em L superiores a servirem de calhas para o deslize da casca.
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B. Projecto e Construcao

1. Requisitos de desempenho

O principal intuito deste projecto é desenvolver uma asa com um flape continuo baseada no conceito Rotating
Rib, de forma a alcangar um desempenho aerodindmico superior a asa com um flape convencional do UAV
experimental Olharapo. A nova asa devera ser capaz de operar na mesma gama de velocidades da anterior, entre
12m/s e 30m/s, mas com um desempenho superior. Assim, tera como propo6sito aumentar a eficiéncia e minimizar o
arrasto em condicao de voo nivelado.

O UAYV Olharapo tem sido alvo de desenvolvimento desde 2001 pelo Departamento de Ciéncias Aeroespaciais
da Universidade da Beira Interior. Possui, originalmente, uma configuragdo de asa alta, de perfil SG 6042, com o
sistema propulsivo localizado atras desta. Aquando da elaboracdo deste projecto estavam a ser executadas alteraces
na localizacdo do hélice que passaria a fixar-se na extremidade da cauda em V da aeronave. A area da fuselagem
estava também a ser ampliada. Note-se que as caracteristicas da antiga fuselagem se mantém idénticas e que se
assume apenas a contribuicdo da asa para a sustentacdo da aeronave. Na sua configuracdo inicial este UAV possui
como peso méximo a descolagem, W, 60N, uma corda, ¢, de 0,25m e uma area da asa, S, igual a 0,625 m? O
sistema propulsivo é composto por um motor eléctrico Flyware PowerREX 430-700 com 1221W e um hélice 13"x6"
de passo fixo.

2. Pré-dimensionamento

De forma a demonstrar a potencialidade do conceito proposto neste trabalho, procedeu-se ao projecto do
mecanismo para a construcdo do prototipo. Para o pré-dimensionamento da asa recorreu-se a uma ferramenta CAD.
As dimensdes jé acordadas estendiam-se a corda, 0.250m, e a envergadura, 0.800m. O flape estaria localizado a 2/3
da corda, 0.166m. O perfil usado foi 0 SG 6042 modificado, pois comparado com o original, o intradorso deste era
plano. Assim, foi possivel verificar o tamanho maximo dos servos que as nervuras podiam conter. Colocou-se a
longarina principal na zona de maior espessura do perfil de forma a garantir rigidez estrutural. Determinou-se,
também, a localizagdo exacta dos furos na longarina secundaria que permitem a ligagéo entre 0s servos e as nervuras
articuladas do bordo de fuga.

Figura 3 — Pormenor estrutural do modelo CAD (CATIA V5) da asa com o flape continuo.

3. Cascadaasa

A asa deveria ser revestida por uma fina casca com a capacidade de possuir rigidez suficiente para suportar
esforcos de torgdo, como por exemplo, os gerados pela resposta ao movimento imposto pelos servos. Teria também
de ser flexivel, de forma a garantir um movimento idéntico ao de um flape convencional. Deve manter, portanto,
uma superficie suave com o formato imposto pelo material onde assenta. A escolha recaiu num revestimento
composto por fibras de carbono e de vidro.

A casca encontra-se dividida em quatro segmentos distintos: uma parte do extradorso e trés do intradorso. A casca
que corresponde ao extradorso tem a forma do perfil SG6042 e, para se obter a geometria correcta, recorreu-se ao
uso de um molde deste perfil em fibra de vidro. Laminou-se a casca com uma camada de fibra de vidro e duas de
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carbono e resina epoxy. A cura foi feita em vacuo garantindo, assim, um maior rigor no formato pretendido,
particularmente no bordo de ataque, e também permitiu que a resina em excesso fosse absorvida pelo feltro colocado
dentro do saco de vacuo. As trés cascas do intradorso foram laminadas também com resina epoxy mas sobre um
vidro, pois exigiam um formato plano.

Como foi referido anteriormente, a casca da asa esta dividida em quatro partes distintas. Tal situacdo € devida a
solucéo encontrada para a instabilidade e vibracéo existente no bordo de fuga de um trabalho idéntico realizado na
Universidade da Beira Interior no ano anterior [24]. Definiu-se entdo que, ao contrario do conceito anterior, as
cascas superior e inferior do novo bordo de fuga seriam solidérias, fazendo com que a primeira casca do intradorso
deslizasse por cima de uma outra, localizada sob a longarina secundaria. Esta tem na sua extremidade uma tira de
carbono que serve como batente para a casca que desliza e como local de fixacdo para a terceira casca do intradorso
que comeca no bordo de ataque. Esta Ultima, apenas esta colada na parte junto ao bordo de ataque; na extremidade
que assenta sob a tira ja referida, colocou-se velcro para permitir 0 acesso ao interior da asa, nomeadamente aos
Servos.

Figura4 — Representacdo em CAD das quatro cascas da asa; pormenor da liga¢do das cascas no intradorso.

4. Estrutura Interna

O esqueleto da asa é constituido por duas longarinas: a principal, na zona mais espessa do perfil, e a secundaria,
na zona de inicio do flape. De forma a garantir rigidez estrutural e a manter o perfil pretendido, o bordo de ataque é
constituido por 12 nervuras em balsa que proporcionam baixo peso e séo de facil construcdo. Note-se que duas delas
apresentam espessura distinta e, no seu interior, encontram-se reforgos em madeira, pois é nestes que se irdo fixar os
mastros do tanel de vento. O mesmo acontece para uma terceira nervura localizada entre as duas longarinas, que
fixara o terceiro mastro. Nesta zona estdo também colocadas mais quatro nervuras em balsa e as restantes seis em
contraplacado. Estas Gltimas albergam os servos que movem o flape. No bordo de fuga encontram-se seis nervuras
em aluminio que sédo fixas a longarina secundéria por duas pecas em contraplacado e um parafuso.

No bordo de fuga, a conexdo rigida tradicional entre as nervuras e a casca é substituida por quatro pecas em
forma de L que permitem que a casca deslize ao longo do perfil das nervuras, sempre fiel ao formato destas, e,
consequentemente, sem alterar a forma do perfil aerodindmico pretendido, e por uma peca rectangular que ndo
permite movimentos laterais a nervura.
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Figura 5 — Estrutura interna da asa com a casca do extradorso e o sistema de actuacéo.

5. Sistema de Actuacdo

A escolha dos actuadores recaiu sobre seis mini-servos, um por cada nervura mével do bordo de fuga, para obter
uma deformacdo uniforme ao longo da envergadura. Cada mini-servo possui um bindrio de 3,6 kg.cm (353,034
Ncm) e uma velocidade de 0,05 s/60° o que é adequado para o projecto em questdo. Os mini-servos foram ligados
em série trés a trés; posteriormente, estes dois conjuntos foram conectados a dois canais do receptor. De forma a
obter-se um movimento Gnico dos dois conjuntos de servos em série, misturaram-se 0s dois sinais obtidos no radio-
comando.

6. Asade Flape Convencional

O presente trabalho pressupde a existéncia de uma asa de flape convencional de forma a efectuar-se a
comparagdo dos pardmetros de desempenho aerodindmico com a asa de flape continuo. Assim a sua construgdo e
materiais usados foram, nos aspectos comuns, idénticos aos da asa morphing. O bordo de ataque é exactamente igual
ao da asa morphing (constituido por 12 nervuras de balsa) e as longarinas, principal e secundaria, estdo localizadas
no mesmo local. Como sistema de actuagdo usaram-se dois mini-servos, como 0s apresentados anteriormente,
portanto apenas foram necessarias duas nervuras em contraplacado. Neste caso, a casca do bordo de ataque é unida,
tanto no intradorso como no extradorso, na longarina secundaria.

Para o flape desta asa foi usado um tubo com o didmetro da espessura do perfil na zona da sua aplicacdo, com
um veio no seu interior e 12 nervuras em balsa. Este foi laminado com trés camadas de fibra de vidro.

I1l. Resultados e Discussdo

A. Apresentacdo dos Resultados Aerodindmicos

Os resultados experimentais apresentados reportam-se apenas ao perfil, visto que o ensaio em tinel de vento foi
realizado para o caso 2D. Ndo foi possivel obter resultados experimentais para todos os angulos de ataque (-5° a 15°)
e deflexdes de flape (-10° a 30°) pois, para os ensaios de maior velocidade, o limite de carga de 50N das células de
carga da balanga (exceptuando a célula de carga usada para medir a forca F3 que possui um limite de 100N) eram
excedidos.

Para obter a validacdo final do conceito do flape continuo com nervura rotativa, sdo comparados os resultados
obtidos nos ensaios aerodindmicos desta asa e dos realizados com a asa de flape convencional. Os valores de
comparagéo sdo os coeficientes aerodinamicos: de sustentacdo, de arrasto e de momento de arfagem. Os resultados
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sdo mostrados de seguida, para a primeira velocidade de teste, ou seja, para 0 Remsgiocorrigico=250074, para o caso da
asa de flape continuo e Remgdiocorrigide=251382, para o caso da asa de flape convencional.

coeficiente de sustentagio

deflexao flape de -1
‘deflexao flape de 0
deflexdo flape de 10°:
-deflexdo flape-de 20 :
deflexdo flape de 30° :

T “f
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deflexao flape de 10°:
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deflexio flape de 30°
L1 i i

S0 15
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Figura 6. Resultados para o coeficiente de sustentacéo do perfil: (a) asa morphing, Remdgiocorrigice=250074 € (b)
asa convencional, Remggiocorrigice=251382.
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Figura 7. Resultados para o coeficiente de arrasto do perfil: (a) asa morphing, Remsgiocorrigite=250074 € (b) asa
convencional, Remagiocorrigide=251382.
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Figura 8. Resultados para o coeficiente de momento de arfagem do perfil: (a) asa morphing,
Reémédiocorrigide=250074 & (b) asa convencional, Rensgiocorrigidte=251382.

B. Discussdo dos Resultados Aerodindmicos

Antes de mais, € importante referir que as imperfeicbes dos modelos, inerentes ao trabalho de construcgdo

manual, podem contribuir para alguma divergéncia nos resultados obtidos e nos que se esperaria obter.
Pela analise da Figura 8 verifica-se que, como era esperado, o coeficiente de sustentacdo maximo aumenta com a
deflexdo do flape. No caso da Figura 23, o Cl s da asa de flape continuo, na deflexdo do flape de -10°, toma o valor
1,202. Este corresponde a um aumento de 31,15% em relagdo a asa de flape convencional, que no seu ponto de
sustentacdo méxima para esta mesma curva indica o valor 0,914. Outro exemplo pode ser dado pela deflexdo do
flape para 0° em que o Cl,,s da asa de flape continuo aumenta cerca de 22,8% em relacdo a convencional. Em geral,
para todas as velocidades ensaiadas, 0 modelo da asa morphing, exibe uma sustentacdo superior comparativamente
com o modelo de asa convencional. Neste caso, apenas para a deflexdo do flape de 30°, a asa morphing possui um
decréscimo de 5,5% relativamente a outra asa. A existéncia de vibragdo mais intensa no flape do modelo morphing
durante esta deflexdo pode explicar tais valores. E também necessério referir que o flape convencional consegue
variar mais o Cl,, e também o angulo de ataque de perda, sendo mais notério para as duas primeiras velocidades.

O coeficiente de arrasto minimo ocorre para valores proximos do angulo de ataque nulo. Tal verifica-se
facilmente observando a Figura 7 respeitantes aos resultados para o coeficiente de arrasto do perfil para os Reynolds
em estudo.

A asa morphing apresenta um Cd, em geral, inferior & asa convencional. Esta diminui¢do do coeficiente de
arrasto acentua-se para grandes deflexdes do flape. Para esta velocidade, obtém valores inferiores entre 22% (na
deflexdo do flape de 20°) e 40% (na deflexdo do flape de 30°). Esta tendéncia é contrariada para deflexdes de flape
de 0° e de -10°, em que o Cd,, € superior na asa convencional, tomando valores entre 15% e 25% inferiores nas trés
velocidades testadas. Tal, pode dever-se ao facto da casca do intradorso, exterior a casca inferior do flape que
desliza, ndo conseguir permanecer totalmente em contacto com esta e, por isso, ter algumas limitacbes em manter a
geometria do intradorso fiel ao perfil para angulos de flape negativos. Esta casca apresentava assim uma ligeira
curvatura, mais acentuada nas extremidades, fazendo com que a sua vibracdo aumente quando a casca que desliza
apresenta uma menor area de contacto sob esta (para deflexdes de flape negativas). Constata-se também que, para
pequenas deflexfes, a asa morphing apresenta um Cd idéntico a asa convencional, mas no caso de deflexfes
maiores, esta Ultima asa ja exibe valores de Cd bastante superiores. Por Gltimo, pode acrescentar-se que, o angulo de
ataque para Cd,;, quase ndo se altera para o flape continuo mas no caso do flape simples este diminui bastante.

Com os resultados obtidos pode sustentar-se a estimativa de 25% feita inicialmente do incremento do arrasto
causado por fendas de superficies de controlo, pelo menos para casos de maior deflexdo do flape. Estes atingiram na
pratica reducdes do Cd até 53%, ou seja, mais 28% do que estava previsto.

A influéncia no arrasto dos mastros e dos apoios de fixacdo das asas a balanca do tinel de vento é bastante
consideravel. Torna-se complicado medir o valor do arrasto destes elementos, o que significa que o valor obtido
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pode estar subestimado. Desta forma, os valores de arrasto adquiridos, apenas servem para efeitos de comparacéo
qualitativa das asas.

No caso do coeficiente de momento, verifica-se que, através da avaliacdo da Figura 8, os valores em maédulo
apresentados da asa morphing sdo superiores aos da asa convencional (excepto para a deflexdo do flape de 30°).As
outras velocidades testadas seguem esta mesma tendéncia.

Constata-se uma melhoria significativa na eficiéncia aerodinamica da asa de flape continuo em relagéo a asa de
flape simples para todas as velocidades de teste. Analisando a Figura 9, verifica-se que o valor maximo da razéo de
planeio para a deflexdo do flape de -10° da asa morphing é 30,86 e 0 valor maximo da razéo de planeio para a
mesma deflexdo de flape da asa convencional é 20,08, logo determina-se um aumento da razdo de planeio maxima
de 54%.
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Figura 9. Resultados para a razéo de planeio em fun¢do do coeficiente do sustentacéo: (a) asa morphing,
Reémdiocorrigide=250074 e (b) asa convencional, Rensgiocorrigidto=251382.

" Gosficionts d

C. Discussdo dos Resultados do Funcionamento do Flape

Neste trabalho foi desenvolvido um dispositivo que pudesse implementar o conceito de asa de curvatura activa
adaptativa. O sistema proposto, baseado num conceito de nervuras rotativas, deveria ser projectado, construido e,
posteriormente, ensaiado experimentalmente de forma a demonstrar a sua viabilidade, tanto em termos
aerodindmicos como estruturais e funcionais.

Antes de mais, é importante reconhecer que num trabalho experimental, os resultados obtidos nunca sdo
exactamente iguais aos previstos. A construcdo de um modelo para ensaios em tinel de vento exige elevada precisao
e rigor nas suas dimensGes e forma. Para que os ensaios aerodinamicos resultem fidedignos, é necessario ter em
conta a complexidade da construcéo, as limitacGes de materiais e de métodos de construcdo e a falta de experiéncia
do executante.

Com o sistema de actuagdo escolhido, conseguiu alcancar-se um movimento do flape continuo razoavelmente
preciso e uma deflexdo uniforme do mesmo. Manter a deflexdo sob cargas aerodindmicas revelou-se uma condicéo
mais complicada de atingir. Esta situacdo ocorreu para velocidades a partir de 20m/s e para altas deflexdes do flape.
As deflexdes eram reduzidas no méaximo em 3° com a velocidade do ar. E possivel que esta situacdo ndo se deva ao
sistema de actuacdo mas sim a folgas existentes nas ferragens de fixacdo do modelo aos mastros da balanca
aerodindmica.

A utilizacdo de um sistema de actuacdo para a asa morphing composto por seis servos comparativamente com
um sistema composto por apenas dois no caso da asa convencional traduz-se num aumento de peso, custo e
complexidade para a primeira asa. Esta complexidade foi propositada, pois actuar diferentes zonas do flape com
deflexdes distintas, &€ um objectivo futuro deste conceito. Assim optou-se por esta configuragdo em vez de se usar
apenas dois servos para actuarem todo o flape através de um tubo de tor¢do que ligaria todas as nervuras, 0 que
conduziria a um custo e peso equivalente a um flape simples.

A casca do intradorso exterior a casca do flape que desliza, revelou uma tendéncia de ndo se manter fiel ao perfil, ou
seja, de apresentar uma ligeira curvatura ao logo da envergadura (mais acentuada nas duas extremidades). Esta
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situacdo deve-se ao facto de, durante a concepg¢do e experimentacdo do mecanismo, ter sido necessario aceder ao
interior da estrutura diversas vezes. Para tal, era sempre necessario levantar esta casca acentuando a referida
curvatura. Uma forma de alterar esta situacdo seria usar um molde para esta casca que possuisse uma ligeira
curvatura no sentido contrario a curvatura propensa referida.

Como ja foi referido, era necessario levantar a casca exterior do intradorso de forma a ser permitido o acesso ao
interior da asa e consequentemente aos servos. E mesmo assim, 0 acesso aos tirantes dos servos, por exemplo, era
bastante complicado. De forma a contornar esta situacdo, poderia equacionar-se uma outra forma de acesso ao
interior.

Apesar do que ja foi referido, o conceito mostrou-se capaz de executar as deflexdes de flape propostas e de
resolver os problemas de ndo continuidade no bordo de fuga e no sistema de actuacdo, demonstrando ser um
conceito estrutural viavel, ndo podendo deixar de se ter em conta 0s problemas ja referidos e as possiveis solugdes.

IV. Sumario

A. Conclusdo

Este trabalho faz a analise da configuracdo e possiveis vantagens de um dispositivo capaz de alterar o angulo de
curvatura ao longo da corda para 0 UAV experimental Olharapo. A proposta apresentada teve em conta, a
configuracdo aeroeléstica da estrutura, garantindo sempre cumplicidade entre as variantes estrutural e aerodinamica.
Projectou-se e desenvolveu-se um mecanismo de flape continuo, usando o conceito de Rotating Rib e,
paralelamente, construiu-se uma segunda asa com flape convencional simples, de forma a poderem ser efectuadas
comparagdes de desempenho aerodindmico entre os dois conceitos de flape.

O flape continuo executou as deflexdes esperadas (-10° a 30°) e as calhas introduzidas nas nervuras do bordo de
fuga proporcionaram deformacdes suaves nas cascas do intradorso e extradorso. A proposta escolhida para a unido
do bordo de fuga apresentou alguma complexidade na disposi¢do das cascas no intradorso, sendo que a casca mais
exterior revelou até uma curvatura indesejavel provocando uma ligeira alteragdo no perfil. Em geral, pode referir-se
que este mecanismo se mostrou a altura dos objectivos mas que, como qualquer trabalho pratico, poderia sofrer
melhorias, algumas ja indicadas no capitulo anterior.

Os ensaios aerodinamicos realizados demonstraram que o conceito do flape continuo de nervura rotativa apresenta
uma melhoria do Cls, comparativamente com a asa convencional, até 31%. Este conceito pode reduzir o arrasto
entre 22% e 53%, o0 que em alguns casos, é bastante superior ao estimado pela remocéo da fenda do flape que era de
25%. Contudo, esta reducdo do Cd,i, é apenas promovida para deflexdes de flape acentuadas (entre 10° e 30°) pois
para deflexdes negativas, a asa convencional consegue uma reducdo Cd,;, superior. Este conceito produziu uma
melhoria do desempenho efectivo tornando-o viavel apesar da sua complexidade.

B. Trabalhos Futuros

A tecnologia morphing, tem sido alvo de investigacdo e desenvolvimento nos Gltimos anos. O emergente
aparecimento de sensores e actuadores, combinados com a mudanga de curvatura e/ou tor¢do da asa, vieram
introduzir a tecnologia de asa adaptativa e tornar esta area de investigacdo bastante atractiva com indmeras
aplicac6es, como por exemplo, o controlo de voo.

Os testes preliminares de desempenho do mecanismo desenvolvido neste trabalho, mostram um conceito
atractivo, devendo inspirar algumas melhorias no mecanismo e estudos do seu desempenho mais profundos. Propde-
se, por exemplo, actuar distintas zonas do perfil com diferentes deflexdes, permitindo a variacdo da curvatura ao
longo da envergadura. Outro trabalho futuro seria a comparacdo e analise do perfil morphing em estudo com o
convencional recorrendo ao CFD, com vista a sua optimizagdo. Poderia também realizar-se um estudo dos requisitos
energéticos deste conceito e comparé-los com os do flape simples.
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