UNIVERSIDADE
BEIRA INTERIOR

i

Desenvolvimento de um sistema de lancamento
de projéteis extintores de incéndio a partir de
UAVs

(Versao final ap6s defesa)

Tiago da Silva Campos

Dissertacao para obtencao do Grau de Mestre em

Engenharia Aeronautica
(Mestrado Integrado)

Orientador: Prof. Doutor Pedro Vieira Gamboa

Outubro de 2021



il



Dedicatoria

Dedicado a ti, Avd.

iii



v



Agradecimentos

Chegando ao fim desta etapa, quero agradecer a algumas pessoas que me ajudaram e orien-
taram, direta e indiretamente.

Quero agradecer ao meu orientador Professor Pedro Gamboa por todo o apoio, paciéncia e
ajuda para a realizacao deste trabalho. Agradecer ainda a sua dedicacao e profissionalismo
como professor.

Quero agradecer aos meus pais por todo o apoio e pelo esforco que fizeram para me dar todas
as condicoes necessarias para chegar até aqui.

Quero agradecer a Melissa, por estar sempre ao meu lado nos bons e maus momentos, dando-
me todo o amor, seguranca e tranquilidade.

Um agradecimento enorme a minha familia por toda a ajuda que deram a mim e aos meus
pais para conseguir terminar esta grande etapa da minha vida.

Quero agradecer a Adriana, ao Jorge, ao Tomas por todo o apoio que me deram e por estarem
sempre la quando mais precisava.

Um agradecimento enorme a Beef por me apoiarem nesta grande batalha, ajudando a ultra-
passar momentos mais complicados e criar memorias inesqueciveis.

Quero agradecer ao Amorim, Afonso, Carlos, Illya, Sérgio e todos os membros dos Gajos Bo-
nitos, que nao sendo um mais valioso ou importante que o outro, me deram uma familia que
me faz sentir em casa em todo o pais.

Quero deixar um enorme obrigado ao Filipe e ao Joaquim por toda a ajuda e sugestoes que
me deram ao longo deste projeto.






Resumo

As alteracOes climaticas aumentaram o nimero e intensidade de incéndios florestais, sendo
uma fonte devastadora de recursos humanos e ambientais. O uso de aeronaves nao tripu-
ladas de asa fixa podera ser uma mais valia no combate, especialmente se combinadas com
projéteis extintores. O objetivo deste trabalho foi estudar e desenvolver um sistema de trans-
porte para este projétil extintor e implementa-lo numa aeronave nao tripulada de asa fixa, de
forma a estudar a sua trajetoria, comparando com trajetorias criadas por um algoritmo exis-
tente desenvolvido para este projétil. Assim foi idealizado um sistema tipo garra, compativel
com o projétil em questao, tendo sido construido utilizando impressao 3D e utilizando servo-
motores como mecanismo atuador. De forma a incorporar este sistema foi também estudado
e desenvolvido um trem de aterragem mais compativel. A analise estrutral do trem de ater-
ragem foi realizada recorrendo a métodos de elementos finitos para a estrutura em CFRP,
analisando e prevendo a falha de alguma camada do laminado para as condi¢oes de fronteira
impostas. As diferentes partes laminadas do trem foram construidas camada a camada com
fibras de carbono, de vidro e resina epoxi e recorreu-se a técnica de saco de vacuo para a sua
cura. Apoés a construcao e montagem do trem de aterragem e sistema de transporte, estes fo-
ram acoplados a aeronave escolhida para realizar os ensaios de voo e lancamentos do projétil.
Os ensaios foram realizados na pista do Aero Clube da Covilha e as trajet6rias foram gravadas
por uma camara perpendicular a pista. Apos a recolha de imagem das trajetorias, estas fo-
ram estudadas utilizando um software de tratamento de video, onde foram marcadas varias
posicoes do projétil ao longo do tempo, bem como a altura inicial e o alcance atingido. Foram
medidos outros parametros nomeadamente a velocidade do projétil ao longo da trajetéria e a
atitude da aeronave no momento do lancamento. As condi¢oes atmosféricas foram retiradas
de uma pagina web. Estes dados foram implementados no algoritmo, criando uma trajetoéria
numérica para compara¢ao com a obtida nos ensaios. As primeiras trajetorias obtidas nao
eram concordantes com os ensaios e por isso procedeu-se ao tratamentos do erro e incerteza
das medicoes efetuadas para estimar a sua influéncia. Apos este tratamento e corregio dos
parametros dados ao algoritmo, foi possivel atingir resultados concordantes com os ensaios
o que possibilita concluir que o algoritmo prevé com eficacia as trajetdrias deste projétil, da-
das as condicoOes iniciais. O sistema de transporte nao apresentou problemas nos ensaios,
nao aplicando qualquer momento ou rotacao ao projétil no momento de largada. O trem de
aterragem suportou todas as cargas impostas, nao apresentando falhas ou deformacoes.
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Abstract

Climate change increased the number and intensity of wildfires, this being a devastating
source of human and environmental resources. The use of unmanned fixed-wing aircraft
can be an asset in combat, especially if combined with fire extinguisher projectiles. The ob-
jective of this work was to study the development of a transport system for this extinguishing
projectile and implement it in an unmanned fixed-wing aircraft, in order to study its tra-
jectory, comparing it with trajectories created by an existing algorithm developed for this
projectile. Thus, a claw-type system was idealized, compatible with the projectile in ques-
tion, built using 3D printing and using servomotors as an actuator mechanism. In order to
incorporate this system, a more compatible landing gear has also been studied and develo-
ped. The landing gear structural analysis was carried out using finite element methods for
the CFRP structure, analyzing and predicting failure of layers in the laminate for the impo-
sed boundary conditions. The different laminated parts of the landing gear were built layer
by layer with carbon fiber, glass and epoxy resin and the vacuum bag technique was used
as a cure process. After the construction and assembly of the landing gear and transport
system, these were attached to the chosen aircraft to carry out the flight tests and projectile
launches. The tests were carried out on the Aero Clube da Covilha runway and the trajec-
tories were recorded by a camera perpendicular to the runway. After collecting the images
of the trajectories, they were studied using video processing software, where various positi-
ons of the projectile were marked over time, as well as the initial height and range reached.
Other parameters were measured, namely the velocity of the projectile along the trajectory
and the attitude of the aircraft at the moment of launch. Weather conditions were taken from
a webpage. These data were implemented in the algorithm, creating a numerical trajectory
for comparison with the one obtained in the tests. The first trajectories obtained were not
in agreement with the tests and, therefore, the error and uncertainty of the measurements
performed were treated to estimate their influence. After this treatment and correction of
the parameters given to the algorithm, it was possible to reach results in agreement with the
tests, which allows us to conclude that the algorithm effectively predicts the trajectories of
this projectile, given the initial conditions. The transport system did not present problems in
the tests, not applying any moment or rotation to the projectile at launch. The landing gear
supported all the imposed loads, showing no failures or deformations.

Keywords
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivacao

Portugal tem sido fustigado por incéndios florestais nos tltimos anos, tendo aumentado a
intensidade e o nimero destes. Uma época de seca mais prolongada, devido as alteracoes
climéaticas e consequente aumento da temperatura média e diminuicdo da época de chuva,
facilitam o aparecimento de focos de incéndio e a sua progressao, sendo cada vez mais ra-
pido e facil o seu crescimento para tomar grandes proporcdes. A falta de limpeza de terrenos
particulares € um problema, muitas vezes devido ao movimento em massa das populacoes
para as zonas urbanas, ficando apenas populacao envelhecida sem condic¢des para uma lim-
peza propria, deixando vegetacao seca. O uso de maquinas agricolas, como rocadoras, nas
zonas rurais é também um fator importante para a criacdo de pequenos focos de incéndio
por negligéncia.

Em 2017, a area ardida de Portugal aumentou 428%, comparando com as médias anuais até a
data, sendo considerado o ano com mais 4rea ardida desde 2010 [1]. Uma limpeza deficiente
das florestas ou uma ma gestao do territério por parte das autoridades competentes, nao
criando faixas de contencao e acessos a floresta, dificultam a rapida acdo e tornam o ambiente
inseguro para as forcas de combate a incéndios. Os incéndios florestais tém um impacto
econdmico, social e ambiental muito grande e por isso uma aposta no combate a incéndios
é essencial. O desenvolvimento de novas formas de combate e prevencao podem ajudar a
reduzir drasticamente o custo associado ao combate, visto que um ataque rapido a um foco
de incéndio pequeno e inicial é mais facil que um incéndio florestal com grandes dimensoes
e varias frentes.

A grande evolucdo tecnoldgica de aeronaves nao tripuladas possibilita o uso destas para va-
rias atividades relacionadas com o combate a incéndios, sejam elas, vigilancia, prevencao e
combate direto, tendo a vir a crescer ao longo da ultima década. O uso de aeronaves nao
tripuladas reduz o namero de recursos humanos bem como o risco de ferimentos ou mesmo
morte. Podem ainda reduzir o tempo de ataque a focos de incéndio, especialmente em sitios
com acessos dificeis ou inexistentes, prevenindo o nascimento de grandes frentes de fogo.

O avango tecnologico nesta area permite a criacdo de um sistema totalmente auténomo de
detecdo e ataque imediatos, nao necessitando diretamente de mao humana. No sentido de
desenvolver estes sistemas, a SpaceWay propos o conceito de combate na fase inicial lan-
cando um projétil anti-fogo, neste caso uma bola extintora, de uma aeronave nao tripulada,



que no impacto com o solo explodira e libertard um quimico extintor e retardante de fogo.
No seguimento da dissertacdo de Hugo Rocha [2], onde idealizou e testou varias ideias de
cones de cauda a implementar na bola extintora, de forma a estabilizar aerodinamicamente
o projétil, permitindo uma trajetoria previsivel, necessaria para um bom ataque ao foco de
incéndio, é de extrema importancia desenvolver um sistema de transporte deste projétil e o

seu adaptamento a uma aeronave existente.

1.2 Objetivos

O objetivo principal desta dissertacao é a idealizacao e construcdo de um sistema de trans-
porte de carga 1til para acoplar a uma aeronave nao tripulada. De forma a implementar este
sistema € necessario o dimensionamento e criacdo de um novo trem de aterragem. Como
carga util sera utilizada um projétil com uma bola de combate a incéndios e posteriormente
analisada a sua trajetoria.

1.3 Estrutura da Dissertacao

Primeiramente sera feito um estudo do estado da arte dos varios topicos que irao ser abor-
dados na dissertacao. De seguida sao definidos os principios tedricos que irao ser a base da
idealogia e metodologia utilizada e da testagem. No capitulo seguinte é apresentada a me-
todologia utilizada para a criacdo e construcdo das diferentes partes do trem de aterragem e
sistema de transporte do projétil. De seguida sao planificados os testes a realizar, bem como
a recolha de dados, seu tratamento e anélise. Por tltimo, sdo apresentadas as conclusoes
desta dissertacao e os trabalhos futuros.



Capitulo 2

Revisao Bibliografica

E de grande importancia analisar e conhecer a histéria e evolucao dos trens de aterragem uti-
lizados em todo o tipo de aeronaves, incidindo nao s6 em aeronaves existentes atualmente
no mercado, bem como descontinuadas ou em fase de desenvolvimento. E importante anali-
sar o tipo e configuracao, a estrutura, os materiais utilizados e todos os sistemas associados.
E expectavel que a evolucio traga um desenvolvimento tecnoldgico do projeto, estrutura e
aerodinamica, proporcionando construc¢oes mais simples, eficazes e baratas.

Varios sistemas acoplados a UAV com variadas funcoes foram estudados, incidindo mais em
UAYV de combate a incéndios e suporte em catastrofes. E feita uma abordagem a legislacio
para a aeronavegabilidade de UAV bem como a processos de fabricacao em composito e im-
pressao 3D.

2.1 Tipos e Configuracoes de Trens de Aterragem e seus Sis-

temas

E de extrema importancia abordar e distinguir os diferentes tipos de configuracoes de trens
de aterragem existentes, uns mais usados que outros, e realcar as suas vantagens e desvan-
tagens antes de comecar a fazer uma analise a historia e evolucao destes mesmos.

Estas diferentes configuracoes podem variar desde o nimero de “pés” bem como da sua dis-
posicao na aeronave, do tipo de molas e amortecedores, se é ou nao direcionavel e ainda do
tipo de mecanismo de retragao, se existente. Uma breve referéncia a hidroavioes e anfibios é
feita no final deste subcapitulo. Quanto a disposicao do trem existem vérias configuracdes,
sendo elas o mono-roda, trem de cauda, biciclo, triciclo, quadriciclo e multi-bogey, tendo a
Figura 2.1 uma boa esquematizacgio destas.

As molas e amortecedores utilizados na aviacao evoluiram ao longo dos anos, desde aerona-
ves em que o eixo das rodas estava fixo na fuselagem, tornando todas as manobras no solo
muito bruscas, principalmente a aterragem, até aos sistemas hidraulicos que hoje sio co-
muns. Esta necessidade de amortecer a aeronave deve-se ao crescente aumento do peso das
aeronaves e das maiores velocidades de aterragem. Um aumento da flexibilidade do trem de
aterragem possibilita uma diminuicao dos fatores de carga no mesmo e assim minimizar o
peso da estrutura influenciada pelas cargas na aterragem. O desenvolvimento destes siste-
mas com molas, trouxe alguma liberdade ao movimento das rodas, suavizando as manobras
que requeriam o trem de aterragem. A meio do século XX comegaram a surgir os primeiros
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Figura 2.1: Diferentes configuracoes do trem de aterragem [3].

mecanismos hidraulicos que sdo os mais comuns na atualidade da aviagdo civil e militar. No
que toca a UASs/UAVs, existindo em alguns casos a limitacao do peso e de tamanho, muitos
nao tém qualquer tipo de molas e amortecedores, sendo o trem principal a suportar grande
parte das cargas e sendo a deflexao deste que proporciona um mecanismo de mola. Na Figura
2.2 estdo apresentados alguns tipos de amortecedores utilizados.

Solid spring
Hinge
Rubb\er bungee Oleo shock-strut
Oleo
Oleo
Hi Hinge
- Trailing link (or levered)

Figura 2.2: Tipos de molas e amortecedores [4].

Quanto aos trens direcionaveis existem dois casos, o uso de uma roda-livre ou roda direcio-
navel:
Roda-livre:

« A direcao é controlada com travagem assimétrica nas rodas principais;

« Aroda é sempre estavel.

Roda direcionéavel:



« Aroda é instavel estaticamente;
« Aroda é estavel em movimento ou com comandos de direcao;

« O angulo de direcao da roda direcionavel deve ser tal que o ponto de rotacao da aero-
nave esteja para dentro da ponta da asa;

O angulo de direcdo nao deve ser muito pequeno para permitir manobras de reboque.

Um trem de aterragem fixo nio retratil cria muito arrasto e com o aumento da velocidade das
aeronaves torna-se um problema acrescido, e por isso, com a evolucao foram implementados
sistemas de retracao hidraulicos que recolhem o trem para o interior da aeronave ou pods
existentes, consoante o projeto desta. Na Figura 2.3 estao retratados alguns casos e sistemas
de armazenamento do trem recolhido.

Wing-podded

0o &b

Fuselage-podded
In the fuselage i

Ll o

Wing/fuselage junction
In the nacelle

Figura 2.3: Mecanismos de retracao do trem de aterragem [4].

Existem outros tipos de trens de aterragem, sem rodas ou patins, mas sim cascos ou boias,
presentes em hidroavides e aeronaves anfibias. Estas aeronaves possibilitam o transporte de
carga ou pessoas para locais de dificil acesso, que nao tém uma pista de aterragem em terra,
sendo unicamente possivel aterrar na 4gua, seja no mar, rios ou barragens. No que toca ao
casco destas aeronaves existem algumas precaucoes que se devem ter em conta no momento
do projeto, nomeadamente o formato e dimensoes do casco, fatores que influenciam alguns
parametros como a resisténcia hidrodinamica e as cargas na aterragem.

2.2 Evolucao dos Trens de Aterragem de Aeronaves na His-
toria

Desde os primeiros voos tripulados com aeronaves planadoras e do primeiro voo numa ae-
ronave motorizada, até aos dias de hoje, seja na aviacdo comercial, militar e aeronaves nao
tripuladas, os trens de aterragem sofreram muitas alteracoes e adaptagoes, seja na sua con-
figuracao, nos materiais utilizados e nos varios sistemas inerentes ao trem, como amorte-
cedores, pneus, mecanismos de retracao, etc. Nos proximos paragrafos sdo apresentadas
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diferentes aeronaves, de diferentes momentos na histoéria, com diferentes tipos de trens de
aterragem. As primeiras aeronaves, com ou sem tripulacao, tinham estruturas muito leves,
usando madeira como principal material para os trens de aterragem. Eram usadas rodas ou
patins, por vezes uma combinagao destes dois, consoante a configuragao utilizada. Wilbur e
Orville Wright, mais conhecidos como irmaos Wright, pioneiros e um icone para a aviacao e
para o mundo, que realizaram um voo motorizado, tripulado e controlado a 17 de Dezembro
de 1903. Conseguimos observar na Figura 2.4 que o trem de aterragem utilizado na aero-
nave dos imaos Wright € um par de patins em madeira que ajudavam também no momento
de lancamento, guiando a aeronave na catapulta [5].

Figura 2.4: Aeronave Irmaos Wright [6].

Nos 21 anos entre a Primeira Guerra e a Segunda Guerra Mundial o projeto dos trens de
aterragem evoluiu rapidamente, passando de estruturas em madeira para ligas de aluminio,
trens retrateis e implicando uma variedade de sistemas amortecedores. Construida em 1931,
a Junkers Ju 52, Figura 2.5, foi muito utilizada na Segunda Guerra Mundial como bombar-
deiro médio e aeronave de transporte, tendo também um papel na aviacao civil. Desenvolvida
e produzida pela alema Junkers, esta aeronave apresenta um trem de aterragem totalmente
metalico, fixo e dividido, tendo algumas aeronaves carnagens nos pneus dianteiros. Na ge-
neralidade tém uma roda na cauda, sendo que em alguns casos esta roda foi substituida por
patins ou mesmo boias, consoante a necessidade [7].

Figura 2.5: Junkers JU 52 [8].
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Olhando para aeronaves utilizadas atualmente, que normalmente apresentam uma configu-
racao de trem um pouco diferente dos casos referidos atras, utilizando um trem em triciclo,
com uma ou mais rodas em cada pé, sendo o caso do Boeing 747 da empresa americana Bo-
eing Commercial Airplanes, apresentado na Figura 2.6. Esta aeronave tem estruturas e sis-
temas hidraulicos redundantes e quatro trens de aterragem principais, cada um com 4 rodas,
possibilitando uma melhor distribuicao dos esforcos causados pelo peso da aeronave tanto
em manobras de solo como no momento da aterragem, bem como uma maior seguranca caso
algum pneu rebente. Como referido anteriormente, este trem de aterragem é redundante e
por isso consegue aterrar apenas com dois pés opostos, caso os outros dois nao estejam a
funcionar como previsto. [9].

Figura 2.6: Boeing 747 [9].

O universo de UAVs/UASs estd em rapida expansao e estas aeronaves sao usadas em dife-
rentes areas com variadas funcoes. Uma delas, a MQ-9B SkyGuardian™ da General Atomics
Aeronautical, Figura 2.7, ¢ uma aeronave de vigilancia tanto terrestre como maritima. Esta
aeronave pode ter vérias func¢des como assisténcia humanitéria, busca e salvamento, apoio
em missoOes anti-droga e pirataria e amplamente utilizada em contexto militar. Possui um
trem de aterragem do tipo triciclo, metalico e em fibra de carbono, de forma a diminuir o
peso da estrutura, mantendo 6timas propriedades mecanicas e resisténcia a fadiga, possibi-
litando um aumento da carga 1til, que € um fator muito importante para este tipo de aeronave
[10].

2.3 Trens tipicamente usados em UAVs

Existe uma grande panodplia de UAVs com funcoes e caracteristicas diferentes mas no que
toca as configuracoes do trem de aterragem sao usuais o trem de cauda e em triciclo. Nas
Tabelas 2.1 e 2.2 sdo apresentadas as vantagens e desvantagens destas duas configuracoes:

No mundo dos UAVs o tipo de trens de ateragem mais comuns no que toca aos materiais
utilizados sao:



Figura 2.7: MQ-9B SkyGuardian™ [10].

Triciclo
Vantagens Desvantagens
Perna dianteira pesada devido a cargas di-
namicas elevadas
Resisténcia aerodinamica elevada com
trem fixo (esteira da hélice)
Bom controlo com vento cruzado Mecanismo de dire¢do mais complexo
Hélice nao toca no solo (o nariz ndo baixa
muito na travagem)
Boa aceleracao na descolagem (baixo an- || Retracdo da roda do nariz mais complexa

Direcionalmente estavel

Boa visibilidade no solo

Mais caro

gulo de ataque) devido ao espago
Distancia entre eixos pequena permite raio || Travagem brusca alivia a carga nas rodas
de viragem pequeno principais podendo provocar derrapagem

Tabela 2.1: Vantagens e desvantagens do trem em triciclo.

Trem de cauda

Vantagens Desvantagens

Barato Controlo no solo dificil

Baixa resisténcia aerodinamica Direcionalmente instavel

Fixac¢do simples na asa ou fuselagem Visao reduzida no solo

Angulo de ataque elevado na (grande resis- || Controlo direcional dificil com vento cru-
téncia aerodinamica) zado

A hélice pode tocar no chao em travagens
mais bruscas

Aceleracao baixa na descolagem devido a
angulo de ataque elevado

Melhor para pistas ndo preparadas

Peso baixo da roda traseira

Mecanismo de dire¢do simples

Tabela 2.2: Vantagens e desvantagens do trem de cauda.

« Trens de aterragem metalicos;
« Trens de aterragem em composito;
« Trens de aterragem mistos, com partes metalicas e em composito.
Os trens em compo6sito sao normalmente associados a UAVs mais leves pois estes conferem

uma 6tima rigidez para o peso que tém. Ainda assim existem alguns exemplos de aeronaves
com MTOWs elevados como € o caso do Predator® MQ-9 Reaper [11] com um MTOW de
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4760 kg, apresentado na Figura 2.8, que tem um trem de aterragem rigido em compésito
com braco de torque, devido as suas grandes dimensoes.

Figura 2.8: Predator® MQ-9 Reaper [11].

Quanto ao projeto do trem dianteiro, é comum ver trens do tipo mola com formato folha,
como é apresentado na Figura 2.9 o Elimco UAV E500, ou estrutura rigida em cilindro, como
visto anteriormente no Predator® MQ-9 Reaper.

Figura 2.9: Elimco UAV E500 [12].

2.4 UAVs/UASs de Transporte

O mundo das aeronaves nao tripuladas ou UAVs est4 em constante crescimento e estas apre-
sentam uma utilidade extensa que abrange as mais variadas areas. Apesar de os casos mais
comuns e conhecidos serem os UAVs usados a nivel militar em missdes de reconhecimento
ou missoes furtivas, ou ainda UAVs para uso pessoal ou lazer, existem ainda aeronaves uti-
lizadas na 4rea da satide (trasnporte de medicamentos para zonas de dificil acesso ou ainda
produtos médicos urgentes como sangue ou disfibrilhador) Figura 2.10 [13], investigacGes
cientificas (mapeamento de territorio ou observagao de espécies) [14], protecao civil (utiliza-
das em catéastrofes para localizar vitimas entre os destrocos, incéndios urbanos e naufragios)
[15], agricultura (para monitorizacao de plantagdes e aplicacao de produtos) [16], servigos
de entregas (como ¢é o exemplo da Amazon) Figura 2.11 [17] e por servicos de comunicacao
(canais televisivos).



Uma area que nao apresenta um uso generalizado destas aeronaves nao tripuladas é o com-
bate aos incéndios, havendo sim UAVs que os monitorizam e ainda alguns que encontram
pequenos focos de incéndio em fases iniciais. Como falado anteriormente, existem muitos
locais com maus acessos ou mesmo inexistentes, principalmente em Portugal que tem muitas
regides com uma geografia muito acidentada. O uso destas aeronaves nao s6 para monitori-
zar mas também para o combate destes pequenos pontos de incéndio possibilita um combate
rapido e uma seguranca para os corpos de intervencao.

Figura 2.10: Tlustracao de um UAV de transporte de material médico [13].

amazon

~—"PrimeAir ~ 35

Figura 2.11: Amazon Prime Air UAV [18].

2.4.1 UAVs de intervencao em catastrofes e incéndios

Como referido anteriormente, é cada vez mais frequente a implementacdo de UAVs para
intervencoes rapidas em catastrofes, seja na procura de vitimas em destrocos ou extinc¢ao
de incéndios urbanos, conectando & aeronave uma mangueira alimentada por um tanque
de agua, permitindo um ataque a incéndios de altitude, com uma abordagem mais segura e
rapida, nao sendo necessario o uso de uma escada extensivel, visto em Jason Moore [19].

Em Won G.Y. [20] foi desenvolvido um sistema com mobilidade no solo bem como uma
unidade de voo, dando-lhe a capacidade de atacar incéndios em casas ou edificios maiores,
podendo fazer uma aproximacao por terra ou ar. Est4 equipado com sistemas de combate a
fogo com po extintor. No que toca a incéndios florestais, certos mecanismos ja foram estu-
dados, variando no tipo de aeronave utilizada, no tipo de descarga ou mesmo a carga Ttil.
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Em Connie Phan [21] podemos ver uma cooperacao entre UAV e UGV para detecao, controlo
e extin¢do de um incéndio florestal mas neste caso o UAV tem a funcao de detetar e contro-
lar a evolucao da frente de fogo. A maioria dos UASs utilizados no combate a incéndios sdo
quad-rotors que sobrevoam o local do foco e largam a carga 1til, sendo esta pequenas bombas
com material quimico retardante ou apenas gel retardante, sendo o mecanismo de largada
diferente nestes dois casos. Um dos problemas deste tipo de aeronave é a sua baixa veloci-
dade quando comparada com aeronaves de asa fixa, que permitem um ataque mais rapido.
Uma vantagem dos quad-rotors é a precisao da descarga, pois pairam sobre o local, enquanto
que para as aeronaves de asa fixa é necessario a previsao e estudo da trajetoria efetuada pela
carga util até ao local pretendido para se atingir a precisao requerida.

Em John A. Hoffman [22] é aplicado um UAV a uma aeronave de transporte que lanca-o na
area atingida pelo fogo numa trajetoria prevista. Apos este langamento, o UAV ira iniciar
o voo controlado de modo a alcancar a area desejada e assim atacar o fogo com material
extintor ou material retardante. Este UAV é de uso tinico, apesar de os seus componentes
serem recuperaveis. Uma ilustracao deste método de combate esta presente na Figura 2.12.

Figura 2.12: Mecanismo de combate a incéndios de John A. Hoffman [22].

2.5 Garras e Mecanismos de transporte

A criacao de mecanismos de transporte e/ou manipulacao de objetos tem sofrido uma grande
evolucao, existindo mecanismos cada vez mais complexos, eficientes e delicados, expandindo
a sua aplicabilidade a varias areas com diferentes funcoes. Em Zhongliang Hou et al. [23]
foi idealizado e desenvolvido um mecanismo tipo garra com a sensibilidade de uma mao hu-
mana, visando a implementacao deste sistema em robds para colher tomates de uma plan-
tacdo sem os danificar. Este tipo de mecanismo € largamente utilizado na indastria de pro-
ducao em linha, onde existe transferéncia de componentes entre linhas. Um braco robético
com uma garra sensivel adaptavel para apanhar objetos desconhecidos foi desenvolvido em
Chih-Hsing Liu et al. [24]. Esta garra consegue adptar-se a objetos de diferentes dimensoes
e foi construida utilizando impressao 3D.

O réapido desenvolvimento de UAVs extendeu a aplicacdo de robds do chao para o ar, le-
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vando ao desenvolvimento de bracos robotizados para manipular e transportar objetos, au-
mentando a aplicabilidade destas aeronaves em trabalhos do quotidiano. Em Juntong Qi et
al. [25] é desenvolvido um sistema tipo garra com um grau de liberdade, implementado num
UAV quad-rotor com o objetivo de transportar uma certa carga util, tentando estudar melhor
o impacto do transporte de carga variavel no controlo da aeronave (Figura 2.13).

~—
Hip e

Figura 2.13: Garra implementada num quadrotor em Juntong Qi et al. [25].

Existem outras aplicacOes para estes bracos ou garras robotizados como em Pu Xie et al. [26],
onde desenvolveram o conceito de um bracgo robotizado multidisciplinar com a capacidade
de aterrar o UAV, agarrar e trasportar objetos e até empoleirar num objeto como uma ave.
Em R. Cano et al. [27], desenvolveram um braco mecanico com seis graus de liberdade,
apresentado na Figura 2.14 e incorporaram-no num UAV para montar pequenas estruturas.
Estes sistemas sao ainda utilizados no setor de manutencao como apresentado em P. Ramon-
Soria et al. [28], onde implementaram uma garra num UAV com o intuito de analisar e
corrigir posicoes de tubos, ap6s empoleirar nestes.

Figura 2.14: Braco robotizado para construgao de pequenas estruturas de R. Cano et al. [27].

Em Daniel Mellinger et al. foi abordado o projeto, modelagem e controlo de diferentes meca-
nismos tipo garra para manipulacao e transporte de objetos. Estes sistemas estao implemen-
tados em quadrotors e para além de conseguirem pousar e manipular em diferentes tipos de
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objetos, conseguem estimar a massa, centro de gravidade e os momentos de inércia destes,
testando com garras de impacto e de ingressao, obtendo resultados bastante favoraveis [29].
Um mecanismo mais sofisticado criado em Usman A. Fiaz et al. que consegue transportar e
largar com sucesso até quatro objetos simultaneamente com formas diferentes. Este sistema
usa imans permanentes para agarrar e transportar objetos ferrosos e um mecanismo de lar-
gada de dois impulsos. Otimizaram o sistema para condicoes realistas, como a simplicidade
do projeto e a robustez para resistir a manobras aéreas, limites de carga util para quadro-
tors, a poténcia consumida pela garra bem como a sua fiabilidade em voo para agarrar au-
tonomamente objetos. Para além de testes em laboratério onde mostraram que conseguiam
transportar e largar objetos com diferentes formas, transportaram ainda objetos com uma
massa de 500 gramas em campo aberto.

Existem poucos estudos de implementagdo de mecanimos do tipo garra para transporte de
objetos em UAVs de asa fixa. Comparativamente aos exemplos anteriormente falados, este
tipo de aeronave permite transportes de maior alcance mas torna os lancamentos mais com-
plexos, sendo necessario a previsao de uma trajetéria, de modo a alcancar a eficacia preten-
dida. Na tese de doutoramento de Siri Gulaker, criaram, implementaram e testaram um con-
junto de sistemas para o transporte e lancamento de um objeto balistico numa aeronave nao
tripulada de asa fixa [30]. Estes sistemas estudam e localizam a posicao do alvo e utilizando
um algoritmo calculam a altitude, atitude e velocidade de lancamento para uma trajetoria
certeira. Este tipo de sistema é também estudado em Siri Gulaker et al. onde conseguiram
obter uma estimativa para a identificacao visual do alvo com um erro de 3,4 metros e 5,5
metros na precisao do lancamento [31].

2.6 Legislacao para UAVs

Devido ao grande e rapido crescimento do setor de UAVs e UASs foi necessaria a criacao e
implentacao de documentos com normas e diretrizes para uma aeronavegabilidade continua
destas aeronaves. Estas normas incidem sobre o projeto e constru¢ido da aeronave como
também a certificacao destas e dos seus pilotos.

2.6.1 STANAG 4703/NATO AEP83

A NATO tem vindo a construir uma legislacao especial para UAVs de uso militar: STANAG
4703/NATO AEP83 [32], sendo esta uma adaptacgao da legislagao atual de aeronaves ligei-
ras tripuladas, como a CS-23 e FAA FAR 23. E importante referir que a NATO nio certifica
aeronaves mas sim as entidades nacionais de cada pais, que em Portugal é a ANAC. Se a
ANAC afirmar que a aeronavegabilidade de um sistema UAV esta de acordo com as normas
presentes no documento STANAG 4703/NATO AEP83 entao, de uma perspetiva de aerona-
vegabilidade, o UAV deve ser aprovado a voar no espaco aéreo de outros paises associados a
NATO e que aprovem e usem também este documento.

Este documento criado pela NATO tem um conjunto de requerimentos mininmos de aero-
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navegabilidade para aeronaves leves nao tripuladas de asa fixa com um MTOW maximo de
150 kg e uma energia de impacto maxima de 66 J, que voem regularmente em espaco aéreo
nao segregado.

Devido a grande variedade de configuracoes e tecnologias possiveis nesta categoria de UAS e
partindo do principio de que estes sistemas tém uma arquitetura simples, STANAG 4703/NATO
AEP83 foi desenvolvido com os seguintes objetivos:

» Requerir nao mais do que a quantidade minima de provas de certificacio que sejam
precisas de forma a ter uma aeronavegabilidade aceitavel;

« Referenciar todos os atributos do projeto que ameacem a seguranca da aeronave;
« Ser flexivel ao nao prescrever, de forma a nao limitar as solucoes de projeto.

Foi considerado que uma prescri¢ao completa e tradicional de diretrizes de aeronavegabili-
dade nao iria cumprir estes objetivos, mesmo que derivasse de regulamentos civis e militares
para aeronaves tripuladas, e por isso foi criada uma aproximacao hibrida, que combina um
conjunto de codigos de aeronavegabilidade convencional com outros tipos de critérios de
qualidade visando atingir um alto nivel de confianca do projeto da aeronave.

Devido as cargas aplicadas no trem, este é considerado uma estrutura principal e, de acordo
com esta legislacao, todas as cargas operacionais maximas que as estruturas principais tém
de suportar no solo devem estar identificadas, considerando forgas externas em equilibrio
com forcas inerciais. Quando o projeto do trem ¢ efetuado, deve-se considerar que o impacto
de aterragem € a carga maxima atingida.

Como o trem é considerado uma estrutura principal deve ser utilizado um fator de carga li-
mite superior ou igual a 1,5 de maneira a determinar as cargas finais, multiplicando as cargas
maéaximas por este fator. Para outras estruturas que nao sejam estruturas principais, este fa-
tor de seguranca nao deve ser inferior a 1,25, sendo necessaria uma aprovacao por parte da
autoridade certificadora.

2.6.2 EASA CS-23

Existem bastantes similaridades entre os documentos CS-23 e STANAG 4703/NATO AEP83
e por isso serao referidos apenas alguns aspetos presentes neste documento [33].

A estrutura devera suportar cargas limite sem:
« Comprometer ou interferir com a seguranca da operacao;

« Deformacgdes permanentes.
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No que toca a deformacao e resisténcia da estrutura, esta devera suportar as cargas tltimas
durante 3 segundos, sem apresentar deformacées plasticas. No contacto com o solo, uma
componente de arrasto de pelo menos 0.25 da reacao maxima vertical devera ser combinada
com as componentes verticais, sendo que esta toma a direcao horizontal e contraria ao mo-
vimento da aeronave. Existe uma elevada exigéncia e controlo dos materiais e processos de
fabrico destas estruturas primarias, pelo que existem algumas diretrizes neste documento
relativas a esse tema:

+ Se as propriedades mecénicas do material forem requeridas, uma determinacgao des-
sas propriedades devera ser baseada em testes suficientes desse mesmo material para
estabelecer valores estatisticos de projeto;

« Se efeitos térmicos sao significativos num componente ou estrutura criticos em condi-
coes de operacao normais, estes efeitos devem ser determinados;

« Os métodos e processos de fabricacdo devem produzir estruturas consistentes. Se um
processo de fabrico requerir um controlo apertado para atingir o objetivo, o processo
deve ser definido com uma especificacao de processo aprovada.

As cargas aplicadas nos componentes estruturais devem ser determinadas para os seguintes
€casos:

Interacao de sistemas e estruturas;

« Cargas estruturais na fase de projeto;
» Cargas em voo;

« Cargas no solo ou agua.

As cargas limite devem ser determinadas, sendo iguais as cargas no projeto estrutural e deve
ser usado um fator de seguranca de 1,5 para o calculo das cargas finais, tal como em STANAG
4703/NATO AEP83.

2.7 Fabricacao de compésitos utilizando saco de vacuo

A técnica de saco de vacuo cria pressao ao longo de todo o laminado durante o ciclo de cura,
ajudando a remover bolsas de ar existentes entre as camadas de fibra e resina, compactando
as diferentes camadas para uma boa distribuicao das forcas aplicadas a estrutura, prevenindo
ainda que a orientacdo das fibras se altere durante a cura. Reduz ainda a humidade na peca e
ajuda a atingir o racio fibra-resina pretendido no compoésito. Para além disso, é uma técnica
barata [34].
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O réacio fibra-resina é um parametro muito importante para atingir as propriedades do com-
posito pretendidas. As fibras por si s6 nao apresentam grande resisténcia mecanica (excepto
na direcdo das fibras), enquanto que a resina (como a epodxi) é fragil apés a cura sem re-
forco (fibras). Assim, é importante que nao haja excesso de resina no laminado (o laminado
comportar-se-a mais como uma resina) mas também que nao haja falta dela (locais onde as
fibras estao “secas” sao fracos). Nao existe um valor ideal para o racio fibra-resina, sendo
utilizado normalmente entre 50% e 60%. Este tipo de sistema a vacuo é complexo, e requer
um bom conhecimento do processo para obter bons resultados. Na Figura 2.15 é apresentado
um esquema da técnica de saco de vacuo em laminados.

VACUUM GAUGE ®
MEASURES VACUUM
PRESSURE. . -
[ VACUUM CONNECTOR
- COMNNECTS BAG TO VACUUM TUBING,
VACUUM TUBING ; T
VACUUM BAGGING FILM
AIR-TIGHT SEAL PLACED OVER
THE SEALANT TAPE. APPLIES
VACUUM PRESSURE OVER THE
TWO-WAY -‘-
SHUTOFE VALVE T EMTIRE LAMIMATE.
P

CONTROLS VACUUM PRESSURE BY
LIMITING AIR FLOW.
y BREATHER AND BLEEDER
TRAPS AND HOLDS THE
EXCESS RESIN FROM THE
T LAMINATE.

RELEASE PEEL PLY
PROVIDES AN EASY RELEASE
BARRIER BETWEEN THE
LAMINATE SURFACE AND THE
BREATHER AND BLEEDER.

VACUUM PUMP

*RELEASE FILM

“OPTIOMNAL
RETAINS MORE RESIN ON THE
LAMINATE SURFACE.

SEALANT TAPE
SEALS THE BAG TO THE MOLD.

MOLD

PART / LAMINATE

Figura 2.15: Técnica saco de vacuo para cura de laminado [35].

A primeira camada, Peel Ply, separa o laminado e as subsequentes camadas, Bleeder Layer/Breather
Layer. Pode ser porosa ou nao porosa, dependendo da quantidade de resina que se quer ab-

sorver. E esta camada que ajudara a remover todas as seguintes camadas ap6s a cura do
laminado.

A Bleeder Layer ¢é usada para absorver o excesso de resina do laminado. Pode ter varias
camadas consoante a necessidade de absorver mais ou menos resina.

Separator Film Layer é a camada usada entre a Bleeder Layer e a Breather Layer de forma a
restringir o fluxo de resina. Pode ser perfurado ou extendendo-se até as pontas do laminado,
parando na ponta do respirador de forma a permitir um bom fluxo do ar no saco.
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A Breather Layer é utilizada para manter um percurso ao longo do saco até a bomba de
vacuo permitindo que o ar escape e que uma pressio continua seja aplicada no laminado. E
usualmente constituido por fibras sintéticas ou um fabricado de fibra de vidro pesado. Esta
camada esta normalmente em contacto direto com a bomba de vacuo.

O filme para o saco de vacuo, ou Bag Film, é uma membrana que é selada nas extremidades
do molde ou noutro filme, formando um envelope. O saco costuma ser maior que a area
a ser curada, devido a dobras e pregas nos cantos e na periferia do saco. Estes sacos sao
normalmente feitos de Nylon, Kapton, entre outros.

2.8 Impressao 3D

O processo de impressao 3D € uma evolucao ldgica da impressao 2D. A maioria das pessoas
esta familiarizada com o processo de impressao 2D onde imagens ou texto sdo criados ao
controlar o posicionamento do tinteiro na superficie do papel. De uma forma similar, as im-
pressoras 3D criam objetos ao controlar a deposicao e adesao de camadas sucessivas de um
material de construcao em espaco 3D. Para imprimir uma peca 3D é necessario um modelo
digital desta, com recurso a programas CAD ou com recurso a digitalizacao 3D [36]. Inde-
pendentemente de como o modelo digital da peca é criado, uma vez pronto a ser impresso
necessita de ser tratado por um software de slicing que divide o modelo em varias seccoes
com espessura na fragdo do milimetro. Estas seccOes sao enviadas para a impressora que as
ira fabricar, camada a camada, até o objeto pretendido ficar completo. Existe uma grande va-
riedade de materiais utilizados na impressao 3D, sendo a maioria de origem pléstica, como o
PLA e ABS, existindo ainda filamentos de PLA com fibra de carbono e ainda materiais a base
de borracha como o TPU e TPE, que apresentam uma boa elasticidade.
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Capitulo 3

Metodologia

3.1 Método de Elementos Finitos

Quando existe a necessidade de modelar o comportamento estrutural de pecas em 3D com
geometria complexa, modelos analiticos sdo geralmente imprecisos ou requerem uma grande
simplificacao do problema em causa. Assim, na auséncia de solugdes analiticas, devem ser
utilizados métodos numéricos. Da pandplia de métodos numéricos existentes, o método de
elementos finitos € o mais utilizado na anélise estrutural de componentes com uma geometria
3D complexa.

O Método de Elementos Finitos (MEF) é um método numérico usado em problemas de va-
riadas areas, como problemas estruturais, térmicos, de fluidos e eletroestaticos. Tem um
grande valor na industria, permitindo um rapido desenvolvimento de produtos pois alguns
testes fisicos simples nao necessitam de ser feitos, poupando tempo e dinheiro. Tem um
ntmero finito de graus de liberdade ao contrario do campo continuo que tem graus de li-
berdade infinitos. A ideia principal é dividir a estrutura em multiplas parcelas ou elementos.
Esta cole¢do de elementos é denominada de malha de elementos finitos, tendo cada elemento
um certo nimero e localizacao dos nés (dependendo do tipo de elemento usado, o grau de
aproximacao polinomial e a forma das equag6es). Define um ntiimero de equacoes algébricas
simultaneas nesses n6s que mais tarde permitem descobrir o comportamento de materiais
quando sujeitos a certas acoes.

E importante referir que as solucdes dadas sdo aproximacdes pois o MEF tem erros ineren-
tes (por exemplo, simplificacdo da geometria, nao usar elementos adequados, entre outros)

que por vezes podem ser problematicos. Para uma analise estrutural estatica, a matriz das
equacOes tem a seguinte forma:

[KH{uy ={F} @1

onde K ¢é a matriz de rigidez, u é o vetor dos deslocamentos generealizados e F é o vetor das
forcas generalizadas.

Considerando que o comportamento é o campo desconhecido, o objetivo é encontra-lo:
{u} = [K]"{F} (3.2)
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Este método tem trés caracteristicas distintas que o torna superior quando comparado com
outros métodos (por exemplo Rayleigh-Ritz, Galerkin ou Least Squares). Primeiro, um do-
minio geométrico complexo do problema é representado como um conjunto de subdominios
geométricos simples chamados de elementos finitos. Cada um é visto como um dominio
independente (domino - regiao geométrica onde as equagdes sdo aplicadas). Segundo, por
cada elemento finito, as equacoes principais do problema sao usadas para desenvolver equa-
¢Oes algébricas, consoante a necessidade. Terceiro, as relagoes entre todos os elementos sdo
agregadas usando certas relacoes inter-elementos. Se os elementos tiverem o mesmo com-
primento, a malha é considerada uniforme, de contrario é considerada nao uniforme.

A divisdo de todo o dominio em elementos finitos por vezes nao é exata, introduzindo erros
no dominio a modelar. Geralmente as variaveis desconhecidas dependentes do problema
sao aproximadas usando a ideia base que qualquer equacao continua pode ser representada
por uma combinacao linear de funcoes conhecidas e coeficientes indeterminados. As rela-
¢Oes algébricas entre os coeficientes indeterminados sdo obtidos ao satisfazer as equacoes de
governo, de um sentido integral ponderado, em cada elemento. As funcoes de aproximacao
sao normalmente fungoes polinomiais e sao derivadas usando teorias de interpolacao.

Convergéncia e estimativa de erro sdo passos importantes em estudos com MEF. O objetivo
principal é a solucao aproximada convergir para um valor exato quando o ntimero de ele-
mentos se aproxima de infinito. O erro é a diferenca entre o valor real e aproximado.

Os passos fundamentais de MEF sio:

« Discretizar a geometria do dominio numa malha. Dependendo da forma da geometria,
podera haver mais do que um tipo de elemento (forma e ordem);

« Procurar uma aproximagao da solu¢do como uma combinacao linear de valores nodais
e funcoes de aproximacao, derivando as relacoes algébricas entre os valores nodais da
solucao para cada parte;

« O ntmero e a localizacao dos nés num elemento depende de:
— Geometria do elemento;
— O grau da aproximacao polinomial;
— A forma integral ponderada das equacoes.

« Unir as diferentes partes e obter a solu¢io do todo. A uniao dos elementos é baseada

na ideia de que a solucao é continua nas fronteiras inter-elemento;

« A uniao dos elementos é sujeita a condicoes iniciais ou de fronteira;
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» Por vezes, o calculo do erro pode nao ser simples, no entanto pode ser estimado em
certas condicOes para um elemento e problema;

« Aprecisao e convergéncia da solucao de elementos finitos depende da equacao diferen-
cial, o seu integral e o elemento usado. A precisao diz-nos a diferenca entre a solucao
exata e a solucao dos elementos finitos. A convergéncia refere-se a precisao com o au-
mento do nimero de elementos na malha.

Na analise MEF, uma aproximacao de u;, em u (uma funcao analitica) na forma:

U U = Zuj\llj + Z cip; (3.3)

=1 j=1

é procurada, onde u; sdo os valores de uj;, ¥; sdao as fun¢oes de interpolacao, ¢; sao coefici-
entes nao associados aos nos e ®; sao as funcodes de aproximagao associadas.

3.2 Propriedades do compdsito

3.2.1 Teoria classica da placa laminada

Na teoria classica de placa laminada (TCPL) presume-se que a suposicao de Kirchhoff diz:

« Linhas retas perpendiculares a superficie média antes da deformacao, continuam retas
apo6s a deformacao;

« As normais transversais nao se alongam,;

« Normal transversal roda de forma a manter-se normal a superficie média ap6s a defor-
macao.

Deslocamentos e Deformacoes

Estudando uma placa com espessura total h, com N camadas ortotropicas e as coordenadas
principais do material (1%, 22, 3*) da camada ntiimero k orientada com um angulo 6, em
relaciio a coordenada x do laminado. E apropriado retirar o plano x-y do problema no plano
médio nao deformado 2y do laminado. A camada nimero K ¢é posicionada entre os pontos
Z = zj, e z= 2,1 na direcio da espessura. O dominio total de Qq do laminado é o produto

tensor de 2y x (—%, %). As fronteiras de Qg consistem nas superficies superior S;(z = —%) e

inferior S,(z = 2) eobordoT =I' x (—%, 2) do laminado. Geralmente, I' é uma superficie
curva, com uma normal exterior dada por n = n,é, + nyé,. A fronteira T é exposta a uma

mistura de forcas e deslocamentos generalizados.

Certas premissas e restri¢oes sao feitas quando é formulada a teoria:
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» As camadas estao perfeitamente ligadas entre si - Premissa;

« O material de cada camada € elastico linearmente e tem trés planos de simetria (orto-
tropico) - Restricao;

« Cada camada tem espessura uniforme - Restricao;
« Deformacoes e deslocamentos sao considerados pequenos - Restricao;

« Tensoes de corte transversais nas superficies superior e inferior do laminado sao nulas
- Restricao.

Considerando um ponto material em (x,y,z), no laminado nao deformado, que se move para
o ponto (x+u, y+v, z+w) no laminado deformado onde (u,v,w) é o vetor de deslocamento
total u, ao longo das coordenadas (x,y,z). Assim:

u = uéy + véy, +weé, (3.4)

onde (é,, é,, é.) sdo vetores unitarios ao longo do sistema (x,y,z). A hipdtese de Kirchhoff
requer que os deslocamentos (u,v,w) sejam:

u(xuyvza t) = UO(xvyvt) - Zaau;() (35)
ow0
v(xayaza t) = UO(x7y7t> - Zaiu; (36)

w(xayvza t) = ?,U(](l’,y,t) (3'7)

onde (ug, vg, wo) representam movimentos ao longo dos eixos coordenados de um ponto no
material no plano x-y. Para o campo de deslocamento definido pela equacao 3.7, %" = 0.
Ao conhecer os deslocamentos no plano médio (ug, vg, wp), os deslocamentos de qualquer
ponto (x,y,z) no continuum de trés dimensoes podem ser determinados usando as equacoes
em cima referidas. Deformacoes relacionadas com o campo de deslocamentos podem ser
determinados usando relacoes lineares ou nao lineares de deformacgao-deslocamento. As

deformacoes nao lineares sao dadas por [37]:
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Ox 0z
ov dv
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Se os componentes dos gradientes de deslocamento forem da ordem ¢ e supondo que falamos

dwo
oy

da normal transversal forem pequenas (10/15°), entdo os termos (g”;f) (%) , (‘g—‘;’) (%—Z)

de pequenas deformagdes, os termos de ordem 2 sao insignificantes. Se as rotagdes 5w0 e

sdo pequenos (mas nao insignificantes quando comparado com ¢) devendo ser incorpora-
dos nas relagoes deformacao-deslocamento. Para pequenas deformacdes e rotacoes médias
(10/15°), as relacoes deformacao-deslocamento tomam a forma:

1 /ow\?
+ B (&E) (3.9)

ow dw

+ &an> (3.10)

o
“rr =

ov
or

1(9U+(9—u] (3.13)
=50t g, ) 613

ow
Erz = & (314)

onde para este caso especifico de geometria ndo linear (pequenas deformagdes mas rotagoes
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moderadas), a notacgdo ¢;; € usada ao invés de £;; e as tensoes correspondentes serao simbo-
lizadas como o;;.

Tendo em conta as premissas feitas, as deformaco6es nas equacoes 3.9 a 3.14 ficam reduzidas

_ Oug 1 (0w 2 0wy
o=y () () @

. 1 8UO 8@0 8w0 Bwo 82w0
oy T g < oy * Ox * Ox 0Oy ) o7 <8x8y (3.16)

_ Ovy 1 (0w 2 0wy
Wy +2<3y> _Z<0y2 (3.17)

_ L Qwo , dwo _

a:

_ L 9w, dwo _
eyz_2< 8y+8y>_0 (3.19)

€. =0 (3.20)

Estas deformacodes sao referidas como Deformacoes de Von Karman, e a teoria de placa asso-
ciada é denominada teoria de placa de Von Kdirmén. Como na teoria cléssica (e, €y, €,.)=0,
as primeiras trés deformacoes (equacoes 3.15 a 3.17) tém a seguinte forma:

(0) (1)

Exx Exx Exx
Eyy (= 575%) +z az(fy) (3.21)
(0) 1)
Yy Yy Yy
2
o) 1[0
) %o 14 ()
01 _ (0) _ 2
{2 =1 ey = o (%u;) (3.22)
O G g gy
2
=1 ew =1 - (%% (3-23)
(1)
Yy —z%}‘)’;
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onde (¢, sg,%), fy,gg)) sao deformacoes de membrana e %, 6&) , 7;%)) sao deformacoes de fle-

x20. Quando deslocamentos (ug, vg, wp) do plano médio sao identificados, deformacgoes em
qualquer ponto (x,y,z) no prato podem ser calculadas usando as equacoes 3.21 a 3.23. Da
equacao 3.21, todos os componentes de deformacao variam linearmente ao longo da espes-
sura do laminado e sao independentes das variacoes de material ao longo da espessura do

mesmo.
Relacoes constitutivas do laminado

Para um laminado composto por camadas ortotropicas com o seu plano x; x5 orientado ar-
bitrariamente com respeito ao plano x-y (z3 = z), as tensoes de corte transversais (0., 0y.)
também sao zero. Como ¢,, = 0, a tensdo normal transversal o,., apesar de nao ser zero,
nao aparece nos trabalhos virtuais e consequentemente nas equacoes de movimento. Assim
¢ ignorada a tensao normal transversal [37]. A deformacao varia linearmente ao longo da
espessura ao invés da rigidez, que é descontinua ao longo das camadas. As relacoes cons-
titutivas lineares para um laminado ortotrépico k** nas direcoes principais do material sdo
representadas por:

k (k) (k) ) (k)
o1 Qi1 Q2 O g1 — o AT 0 0 e3 €1
P} =| Q2 Q2 0 ga—aAT »—| 0 0 e3 €9 (3.24)
o 0 0 Qes €6 00 0 £g

onde Qz(j) é a rigidez reduzida a tensdo no plano, el(j) € o modulo piezoelétrico da camada

kth, (01,€1,€) sao as componentes de tensdo, deformacio e campo elétrico, respetivamente,
referentes ao sistema de coordenadas (x1, 2, x3), a1 € o sdo coeficientes de expansao tér-
mica ao longo das direcoes x1 e x5 € AT € o incremento de temperatura para um estado de
referéncia.Desprezando os efeitos piezoelétricos, obtemos:

E V19 v B E
Qu=-—"— Qup=—>2 21 Q= ——— Qs =G (3.25)

1 —viov9 1 —wvov91 1 — w1009 1 —v19v91

onde E; e F; sao o modulo de Young na direcdo 1 e 2, v15 € o coeficente de Poisson para a
deformacdo transversal na dire¢do j quando sofre tensdo na direcdo i e Gi2 é o mddulo de
corte no plano 1-2. O laminado tem varias camadas ortotrdpicas, com os eixos do material
orientados aleatoriamentecom, e por isso as equacoes constitutivas de cada camada devem
ser convertidas das coordenadas principais do material de uma camda (xz1, x5, x3) para as
coordenadas (x, y, z). Considerando que o eixo z e x3 s@o coincidentes, as relacoes dos dois
sistemas de coordenadas sao [37]:

1 cosf sinf 0 x T
9 = | —sinf cosh 0O y ¢ =1[L]S v (3.26)
T3 0 0 1 z z
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xT

Y
z

cos —sinf 0 T T
sinf cosf 0 2o ¢ =L <z
0 0 1 T3 3

Seguindo a mesma linha de pensamento, converter as tensoes para um sistema de coorde-

nadas diferente pode ser representado por:

Oga cos2 6 sin? 6 0 0 0 —sin 20 o1
Oyy sin® 6 cos? 6 0 0 0 sin 26 o9
0 0 1 0 0 0
Oz ' o3 (3.28)
Oy 0 0 0 cosf sinf 0 o4
Opz 0 0 0 —sinf cosf 0 o5
Oy | sin fcosf —sinfcosf 0 0 0 cos26 —sin?6 | o6 |
Com a relacao inversa:
o1 cos? f sin 0 0 0 sin20 | [ 0w
o9 sin? 6 cos? 6 0 0 0 —sin 20 Oyy
o3 0 0 1 0 0 0 o
- : = (3-29)
o4 0 0 0 cosf —sind 0 Oyz
o5 0 0 0 sinf cosf 0 Oz
o6 | | —sin fcosf sinfcosf 0 O 0 cos? ) — sin’ 0 | Oy
Para as deformacoes:
Exa ) [ cos?0  sin20 0 0 0 —sinfcosf | €1 )
Eyy sin?6  cos26 0 0 0 sin 26 cos 6 €9
€ 0 0 1 0 0 0 €3
o= . (3-30)
2ey, 0 0 0 cosf sind 0 €4
2€., 0 0 0 —sinf cosf 0 €5
24y | sin20 —sin20 0 0 0 cos®6—sin?6 €6
Relagao inversa:
€1 cos?f sin?0 0 0 0 sinfcosf | [
€9 sin?@  cos20 0 0 0 —sin 260 cos 6 Eyy
0 0 1 0 0 0
== . b (3.31)
€4 0 0 0 cosf —sinf 0 2ey,
€5 0 0 0 sinf cos6 0 252
€6 | —sin20 sin20 0 0 0 cos?0—sin?6 | | 2eqy
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Se o vetor do campo elétrico e o incremento da temperatura nao forem considerados, as
relacoes tensao-deformacao para o sistema de coordenadas (x,y,z) sao:

(U:va:) : Qll @ @ ® Exx
(Jyy) @ @ @ Eyy (332)
(U:vy) @ % % Yy

Equacoes constitutivas do laminado

Sao derivadas as equagoes constitutivas que relacionam as resultantes das forcas e momentos
com as deformacoes de um laminado [37].

Id - —

—" N
FK X N N

Ny

Figura 3.1: Forcas e momentos resultantes [37].
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Figura 3.2: Numeracao do laminado [37].

As deformacoes sao continuas ao longo da espessura mas as tensoes nao, pois os coeficientes
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do material mudam, para cada camada. Assim, a integracao das tensoes ao longo da espes-
sura do laminado requer uma integracao para cada camada. As resultantes das forcas sao

dadas por:
Nex A Az Ass e Bi11 B2 Bis el
Nyy ¢ =] A2 A A Eé%) + | Bi2 B B 63(/%1,) (3-34)
Ny Ag Azs  Ags 7:5:%) Big Bag DBes %(cy)
N )
My, N pzyy | Oan o | @11 Q2 Qe e + zell)
My, = Z/ oy ¢ 2dz = Z/ Q2 Q22 Q2 51(/?/) + Zgély) zdz
/2 —_— = =

M, h=177¢ Oy Qe Q26 Qe ’Ya(c(g)/) + Z’)/J(le)
My, Bi1 B2 DBig Q) D1 D12 Das elt)
My, ¢ = | B2 B2 B 6;(/%) + | Di2 Daa Do (1) (3.36)
M,y Big Ba2s DBes %(c%) Dig Das Deg %(c;)

onde A;; é arigidez a extensdo, D;; é arigidez a flexdo, B;; é a rigidez flexdo-extensao, My,
sao os momentos aplicados (ver Figura 3.1) e Ny sao as forcas normais aplicadas (ver Figura
3.1).

h/2 Zk+1 _
(Afj, Bij, Dij) = QU (1,2,2%) dz —Z/ QY (1,2,2%) d> (3.37)

)z 41 — 2zx)  (3-38)

T

I
=
Q

N
o1 Z*
k=1

N
o1 —
Dij=3 > Q" (21— 7)) (3.40)
k=1

onde z; é a espessura considerada desde o meio do plano até ao extrema da camada 2", como
é possivel observar na Figura 3.2. Estas equagoes podem ser rearranjadas de modo a obter

() oo

uma forma mais compacta:
{ {N} }: 4] [B
{M} B] (D]
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onde €Y e ¢! sdo vetores das deformacdes da membrana e de flexdo e A, B e D sdo matrizes
3x3 simétricas de coeficientes do laminado.

3.3 Critério de falha do compésito

A falha de compositos € estudada extensivamente do ponto de vista micro e macromecanico.
Na escala micromecanica, os mecanismos e processos de falha variam com o tipo de carga e
estdo intimamente relacionados com as propriedades das fases constituintes, por exemplo,
matriz, reforcos e interfaces. A previsdo de falhas baseada em micromecanica, apesar de ser
precisa no comeco de falhas locais em pontos criticos, é aproximada no que toca a uma falha
global de um laminado e na progressao desta mesma, levando a falha do composito. Assim,
é preferivel uma aproximacao macromecanica para a analise de falhas.

Varias teorias de falha foram propostas e estao disponiveis, estando divididas em trés grupos:
« Teorias limite ou nao interativas (tensao maxima, deformacao maxima);
 Teorias interativas (Tsai-Hill, Tsai-Wu);
« Teorias parcialmente interativas ou baseadas no modo de falha (Hashin-Rotem, Puck).

A validade e aplicabilidade de uma dada teoria depende da conveniéncia da aplicacao e con-
cordancia com os resultados experimentais. A abundéancia de teorias estd acompanhada por
uma escassez de dados experimentais confiaveis, o que torna dificil a selecao de uma teoria.

Daniel [38], demonstra que Sun [39] analisou seis teorias de falha e mostrou comparacoes
de previsoes tedricas com resultados experimentais para seis sistemas de material composito
diferentes e varias condicoes de carga. Estas condicoes de carga incluem cargas uniaxiais
(corte e normal), cargas biaxiais (corte e normal) e cargas nao axiais. Foi observado que a
maioria das teorias diferem pouco umas das outras no primeiro quadrante (tensao-tensao).
As maiores diferencas observadas ocorreram com cargas transversais combinadas (compres-
sdo e corte). Neste caso, as previsoes de falha de teoria interativa de Tsai-Wu estavam mais
em concordancia com os resultados experimentais do que outras teorias.

3.3.1 Falha de um laminado unidirecional

Um compdbsito laminado constituido apenas por fibras unidirecionais ou uma tnica folha de
fabricado numa matriz é considerado como uma camada ortotrépica quase homogénea com
eixos principais 1,2 e 3 (Figura 3.3 [38]).

Das teorias de falha de laminados simples faladas anteriormente e discutidas na literatura
[39], as mais usadas e representativas do tema sdao a de tensao maxima, deformacao ma-
xima, Tsai-Hill, Tsai-Wu e Hashin Rotem. Analisando os envelopes de falha apresentados
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(A) (B)

Figura 3.3: Eixos de coordenadas para um laminado (A) unidirecional e (B) reforcado de [38].

em [38] para um laminado unidirecional, é aparente que a teoria interativa de Tsai-Wu apre-
senta maior concordancia com os dados experimentais apesar do modo de falha ser interfibra
(dominado pela matriz) e por isso a contribuicao da tensao normal longitudinal o1 é negli-

genciada.
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Figura 3.4: Envelopes de falha de vérias teorias e dados experimentais para um laminado carbon/epdxi
unidirecional sob cargas normal transversal e de corte [38].

No geral, teorias interativas baseadas no ajuste a uma curva, como a de Tsai-Wu, sao melho-
res a prever a falha de um laminado singular [38].

3.3.2 Falha de um laminado multidirecional

A dificuldade em avaliar as teorias de falha é maior para um laminado multidirecional. A

analise destas teorias tem em vista:

« Selecionar ou adaptar teorias de falha de laminado para prever a iniciacao de falha, isto
é a FPF (first ply to failure, primeira camada a falhar) no laminado;

« Uma regra discriminada para o modo de falha e um esquema para a progressao e des-
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continuidade de falha das camadas no laminado apds a FPF;

« Um critério ou definicao de ULF (ultimate laminate failure, falha altima do laminado)
isto € carga maxima, FFF (first fibre failure, primeira fibra a falhar) ou a falha da altima
camada.

A divergéncia nas previsoes € maior para FPF do que para ULF e é também maior em falhas
dominadas pela matriz do que dominadas por fibras. A causa das divergéncias observadas
pode ser atribuida principalmente aos seguintes fatores:

As diferentes formas de implementacao nas previsoes das tensoes residuais do processo
de cura, especialmente no caso de FPF;

O conceito do comportamento in situ de uma camada num laminado ainda ser deba-
tido;

« Osdiferentes métodos de modular o processo de falha progressivo e a definicao de ULF;
» O comportamento nao linear de laminados dominados por matriz.

Para uma dada condicao de carga, a primeira falha num laminado é a chamada FPF, isto é, a
carga em que a primeira camada ou grupo de camadas falha. Isto é determinado conduzindo
uma analise de tensoes no laminado sujeito a uma certa carga, ao determinar um estado de
tensdo em cada camada e avaliar a resisténcia destas, aplicando um critério de falha. Isto as-
sume que uma camada num laminado tem as mesmas propriedades e comporta-se da mesma
maneira que um laminado unidirecional isolado. Isto é questionavel devido as propriedades
in situ de uma camada embutida poderem ser diferentes das de uma camada isolada. Além
disso, uma camada num laminado est4 sujeito a tensoes residuais de fabricagio e a sua falha
toma a forma de dano disperso (microfalhas) ao invés de uma falha ou quebra notavel loca-
lizada. As previsoes de FPF diferem com o critério de falha escolhido. Com a variacao das
cargas aplicadas a FPF movimenta-se de uma camada para a outra. Os envelopes de falha
para os laminados baseados na FPF consistem em porg¢oes de envelopes de falha de diferentes

camadas individuais.

Analisando os resultados apresentados, os varios critérios de falha apresentam bons resulta-
dos, sendo as teorias de limite e a de Tsai-Wu que se aproximam mais dos dados experimen-
tais para laminados com diferentes orientacoes de fibras e sob forcas aplicadas em angulos
diferentes [38].

3.3.3 Compositos Téxteis

Os mecanismos de falha para um composito textil reforcado dependem do seu tipo (woven,
braided, stitched) e do estilo de weave (plain, twill, satin) em adicao as propriedades da fi-
bra e da matriz. Uma caracteristica geral de compoésitos em fabricado é o seu comportamento
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nao linear tensao-deformacao quando sob tensao normal. No caso de cargas no plano ténsil
ao longo dos eixos principais (direcoes 1 e 2, Figura 3.3) a nao linearidade é devida as micro-
falhas precederem a falha tltima. Numa escala macroscopica um compdésito fabricado pode
ser considerado um material quasi-homogéneo ortotrépico em 1, 2 e 3, sendo 3 a direcao
normal que atravessa a espessura.

Os resultados obtidos foram avaliados com base em trés tipos de critérios de falha, critérios
nao interativos ou critério limite (tensao méaxima), critérios interativos (Tsai-Hill, Tsai-Wu),
e baseado no modo de falha e teorias parcialmente interativas (Hashin-Rotem, Sun, NU).

Para compositos téxteis ortotropicos, o critério de falha pode ser expresso por nove para-
metros de resisténcia (F¢, Fic, Fo, Foce, F3t, F3¢, Fy, F5, F5). Em muitos compoésitos com
fabricado com contagem de fio igual na direcao warp e fill considera-se Fy;=F5;, Fi.=Fb.,
Fy=Fr.

O critério de falha de Tsai-Hill em trés dimensoes toma a seguinte forma:

oites | (o 2+T2+T52+ = Q—L(ao + o303+ 0301) =1 (3.42)
2 Fj F? Fo FZ \U19271T 0203 1 U301) = )

O critério de falha de Hashin-Rotem, adaptado a compositos téxteis, toma a seguinte forma:
Modo de falha da fibra:

bl l2l=1 (3.43)

2

Modo de falha interfibra no plano 1:

Modo de falha interfibra no plano 2:

ORORORINY
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O critério interativo de Tsai-Wu em trés dimensoes toma a seguinte forma:

f101 + fa02 + f305 + f110% + f2203 + f3305 + faaTi + f5572

(3.47)
+fe67¢ + 2f120102 + 2f130103 + 2 f230905 = 1

Em duas dimensoes (1-2) este toma a seguinte forma:

f101 + faos + f1107 + fo20s + feeTis + 2f120102 =1 (3.48)

onde

_ 1 1 _ 1
fl_T—Flc fll_FltFlc

_ 1 1 _ 1
fa= oy~ T f22 T Fheboe (3'49)

fee = %62 fi2 = _(f11f22)%

As teorias de falha tém maiores divergéncias nas suas previsoes e dos dados experimen-
tais para estados de tensdo combinados, com compressao normal e corte, como oo < 0,
76 ou o3 < 0, 75. Sun [39] descreveu o facto de a resisténcia ao corte aparente aumen-
tar quando combinada com uma tensiao normal de compressao, ao modificar o critério de
Hashin-Rotem, apresentado de seguida (para o plano 1-2):

2 2
02 T2\
<:|:F2t> " <F6> =1 (350)

onde 1 é um coeficiente de friccao que deve ser estimado com ajuda de testes adicionais.

Os resultados experimentais da resisténcia a compressao ao longo da espessura sao compa-
rados na Figura 3.5 com previsoes para varias teorias classicas, como Sun [39], Christensen
[40] and the Northwestern (NU) [41].

. 250 1

Transition point ""'-u,‘_ Christensen
Ny

200

— = Max stress
= T-H, H-R
—— Tsai-Wu
Sun (r=0.25)
— NU criterion
® Experimental
—— Christensen

Interlaminar shear stress, T;(MPa)

—1000 —800 —600 —400 —200 0 200
Through-thickness stress, o, (MPa)

Figura 3.5: Comparacao de resultados experimentais para a resisténcia compressiva ao longo da espessura com
as previsoes de varias teorias [38].
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3.3.4 Consideracoes de Projeto

Olhando para a divergéncia de previsoes entre todas as teorias faladas e a falta de conclu-
soes definitivas quanto a sua aplicabilidade, é recomendada a escolha de uma teoria classica
representativa de cada categoria, isto €, uma nio interativa, totalmente interativa e parcial-
mente interativa. Analisando todas as comparacoes feitas entre os dados experimentais e os
critérios de falha, privilegiando a convergéncia destes, é recomendado o uso das seguintes
teorias [38]:

« Teoria classica representativa: Tensdo maxima;
» Teoria totalmente interativa: Tsai-Wu;
« Teoria parcialmente interativa: Hashin-Rotem.

Esta abordagem é adequada para um design estrutural conservativo. Existem teorias mais
sofisticadas, como discutido anteriormente, que incorporam comportamentos nao lineares
e efeitos in situ.

3.3.5 Indice de Falha

Os valores obtidos, utilizando os critérios de falha falados anteriormente, sao usados por
programas de analise estrutural, neste caso o0 Ansys. Como foi visto nos subcapitulos anteri-
ores, é aconselhavel para uma analise estrutural conservadora o uso de um critério de falha
de cada categoria. A teoria de Tsai-Wu é o critério dominante no que toca ao calculo deste
Indice de Falha, sendo o que apresenta os envelopes de falha mais abrangentes, na genera-
lidade. A anélise predefinida para a falha de compositos no programa Ansys apresenta duas
formas do critério para o calculo de indices, sendo o primeiro um indice de forca (Equacao
3.51) e o segundo sendo o inverso do coeficiente de forca (Equacao 3.52).

Ir=A+B (3.51)

Lo Ll_|. B, (B 2 L1 (3.52)

TTRT| 24 24) T4 35
onde, para o caso de cargas no plano 2D, A é dado por A = F(ftl}f + ;;jgj + (G§§)2 +
1Al e, B = (F%Qt — F%QC) o1 + (F%Qt — %) o9 € ¢; € um coeficiente de ligacdo da teo-

ria de Tsai-Wu e normalmente toma o valor -1 [42]. O valor obtido utilizando as equagdes
anteriormente faladas é chamado de Indice de Falha e é convertido num fator de seguranca
por uma ferramenta existente no programa Ansys, denominada Composite Failure Tool. A
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conversao ¢ feita utilizando a Equacao 3.53.

FS=+IF (3.53)

onde FS é o fator de seguranca e IF o indice de falha obtido pelos critérios utilizados. E
possivel converter este fator de seguranca numa margem de segurancga (MS) por M'S = F.S—
1. Quando o valor dado por esta margem de seguranca é inferior a 0, existe falha em uma ou
mais camadas do laminado, indicando quanto é que a carga aplicada deve ser diminuida de
forma a nao existir falha. Uma margem de seguranca positiva ou igual a 0, informa que nao
hé falha do laminado, indicando também a quantidade relativa que a carga aplicada pode ser
aumentada até atingir a falha [43].

3.4 Cargas estaticas e dinamicas no trem

Derivando as equacoes de forcas e momentos com base na equivaléncia da aceleracao linear
de uma forca aplicada ou nao no CG da aeronave, obtemos:

_ (b — puxh)
Rn=ng-W (@ eh) (3.55)

“a+b+ (uv — pn)h

onde R,, é a carga numa perna/roda principal, R,, € a carga na perna/roda do nariz, W é o
peso da aeronave, ny € o fator de carga no solo, n, = (a, + g)/g, pa € o coeficiente de friccao
na roda principal e iy € o coeficiente de friccdo na roda do nariz. Os coeficientes e for¢as em
cima referidos estao presentes na Figura 3.6.

Figura 3.6: Forcas e momentos aplicados no trem de aterragem [44].
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3.4.1 Cargas Estaticas

Quando a aeronave est4 parada no solo as cargas aplicadas no trem sdo quase na totalidade
o peso da aeronave, sendo que a posicao do CG na aeronave influencia a distribuicao das
cargas para esta configuracao (triciclo). Um CG recuado em relacdo ao nariz da aeronave
(mais afastado) é critico para as pernas principais do trem ao invés de um CG adiantado
(mais perto do nariz) que € mais critico para a perna dianteira. A carga sofrida pela perna
dianteira é de 8% a 15% da carga total W da aeronave. Para esta situacao em que a aeronave
estd estatica no solo o fator de carga é n, = 1 e ambos os coeficientes de fric¢do nas rodas
sao zero. Do equilibrio de forcas e momentos, para este caso, tem-se:

b
Ry—=05W-—— (a.
M =0,5 P (3.56)

a
Ry=W.-—— (3.
N atb (3.57)

3.4.2 Cargas de travagem

Assumindo que o momento de travagem € no solo e que existem travoes apenas nas rodas
principais, os coeficientes de friccao nas rodas s@o os seguintes:

* Hym =0,3204;
. ,U‘N = 0.

O fator de carga utilizado € 1 e considerando a carga de travagem numa roda principal como
Ry e Ry como a carga de travagem na perna do nariz, do equilibrio de forcas e momentos,

tem-se:
Ry=0,5-W LN (3.58)
M= a+b+ unh '
a+ pumh
Ry=W. —— .
N P (3.59)

3.4.3 Cargas na aterragem

Para o caso das cargas sofridas pelo trem no momento de aterragem, existem diferentes si-
tuacoOes que influenciam o valor e a direcao do vetor da carga aplicada. Vao ser dados trés
exemplos de aterragem nos quais as cargas tomam valores e direcoes diferentes, nomeada-
mente, aterragem nivelada, aterragem nas rodas principais e aterragem apenas numa roda
principal.

Um exemplo dos fatores de carga no solo utilizados normalmente em diferentes tipos de
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aeronaves ¢ apresentado na Tabela 3.1:

] Tipo de aeronave \ Ng
Bombardeiro grande | 2,0-3,0
Comercial 2,7-3,0

Aviagdo geral 3,0

Caca da forca aérea | 3,0-4,0
Caca da marinha 5,0-6,0

Tabela 3.1: Fatores de carga usualmente utilizados para diferentes tipos de aeronaves [44].

Considerando um ponto P, a uma distancia [ do CG, e considerando um peso (') e uma

aceleracdo (a,) equivalentes nesse ponto (Figura 3.7) tem-se:

Figura 3.7: Peso e aceleracdo equivalentes.
R
acc = 3 (3.60)
g

onde acq € a aceleracao no CG, g a aceleracao gravitica e:

ap=acc+1-0 (3.61)

obtendo:

Descobrindo a massa W’/ g que sofre a aceleracio a, sob a forca R aplicada no seu CG (a; =
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ap, tem-se:

R (1+/k)R

= (3.63)
W/g W/g
Simplificando:
w
I __
V=1 +12/k? (3.64)

Parte da energia do impacto é absorvida pela aceleracao angular da aeronave e por isso:

w

Ww=—_~_
12 t2
1+%+E

(3.65)

onde k, = (%)075 é o raio de giragdo em torno do eixo y e k, = (£2)95 ¢ o raio de giracdo
em torno do eixo x.

3.4.4 Aterragem nivelada

A aterragem nivelada acontece quando todas as rodas tocam no solo ao mesmo tempo e por
isso W' = W e uy = un = i, que aplicado nas Equacoes 3.54 € 3.55, tem-se [44]:

b—p-h
RM:o,ang-W-(T‘:b) (3.66)
(At
Ru=ng-W- (- 55) (3.67)

O coeficiente de friccao ;. no impacto para esta situacao pode tomar o valor de 0,25.

3.4.5 Aterragem nas rodas principais

Para o caso de uma aterragem em que o primeiro contacto com o solo é feito apenas com as
rodas principais, o peso equivalente é dado por [44]:

w
w’ = (3.68)

1+ b

Modificando a Equacao 3.54 para esta situacao e substituindo 3.68, tem-se:
RM = 0, 5 - Ng - W/ (3-69)
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Como nesta situacao a aterragem ¢€ feita apenas com as rodas principais, a roda dianteira nao
sofre qualquer carga no impacto e por isso Ry = 0.

\
v
_\ga" 2R,

Figura 3.8: Forcas na aeronave numa aterragem apenas com as rodas principais [44].

3.4.6 Aterragem numa roda principal

Considerando agora uma aterragem numa das rodas principais, como representado na Fi-
gura 3.9, e considerando também um peso equivalente para esta situacao, visto que a forca
nao é aplicada no CG e para facilitar os calculos, tem-se [44]:

Figura 3.9: Forcas sofridas pela aeronave numa aterragem apenas com uma das rodas principais [44].

w

W=
2 t2

(3.70)

onde t é a distancia do ponto de aplicacao da forc¢a ao eixo do vetor peso W. Para este caso a
reacdo Ry éigual ang - W' e Ry é zero.
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3.5 Algoritmo para o calculo de trajetorias de projécteis

Com o objetivo de usar bolas extintoras para o rapido combate a incéndios nos instantes ini-
ciais do seu desenvolvimento utilizando aeronaves nao tripuladas de asa fixa, Hugo Rocha
idealizou e desenvolveu um algoritmo que visa estudar o comportamento aerodinamico des-
tas bolas com caudas diferentes, tentando perceber qual a mais eficiente e facil de construir.
Implementou um modelo de trajetéria de seis graus de liberdade e estudou 17 trajetdrias
diferentes para cada configuraciao. Para além disto estudou a relevancia da turbuléncia do
vento na trajetdria, a drea das empenagens estabilizadoras e a determinacdo da importan-
cia de alguns coeficientes dinamicos. Segundo as analises realizadas em CFD concluiu que
a bola com um cone tangencial e com perfil NACA sio formas bastante eficazes de tornar a
esfera mais aerodinamica, mas tendo em consideracao a dificuldade na construcao de um
perfil NACA, o cone tangencial é a melhor opcao [2].

VEICEIty amIE U
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1.87a+01
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186+ 01
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1.45e+01
13301
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B.18e+00
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311800
2.07e+0x)
1.045+0x)
0.00uw00

[mis]

Figura 3.10: Campo de velocidade do ar em torno do projétil para uma velocidade de lancamento de 15m/s e
angulo de ataque de 0° [2].
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Capitulo 4

Desenvolvimento do projétil, do mecanismo de
transporte e do trem de aterragem

A idealizacdo, desenvolvimento e posterior construcao das diferentes partes para a imple-
mentacao do sistema para transportar um projétil de combate a incéndios tém que respeitar
certos requisitos impostos tais como a massa e dimensdes do projétil, caracteristicas da ae-
ronave a usar e materiais disponiveis para a construciao destas mesmas partes. A aeronave
projetada e utilizada para a competi¢ao Air Cargo Challenge de 2019 foi utilizada para im-
plementar este sistema e para isso teve de sofrer algumas modificacoes, nomeadamente um
novo trem de aterragem.

Figura 4.1: Bola Elide Fire [45].

Quanto ao projétil, foi usada uma bola de dimensées e massa equivalentes a uma bola Elide
Fire (Figura 4.1), com um cone de cauda estudado e testado em [2]. Hugo Rocha concluiu
que dados os resultados do seu estudo e facilidade de construcao do projétil, o cone de cauda
tangente € a melhor opcao e que apresenta bons resultados para a trajétoéria. Na Figura 4.2
seguinte esta esquematizado este projétil

As duas caracteristicas principais desta bomba e que vao ser tidas em conta no processo de
idealizacao do mecanismo de transporte e dimensoes do trem de aterragem sao o seu diame-
tro de 110 mm e a sua massa de 470 g.

De forma a implementar o sistema de transporte do projétil na aeronave escolhida é necessa-
rio desenvolver um novo trem de aterragem, e esse deve também respeitar certos requisitos
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Figura 4.2: Projétil estudado por Hugo Rocha em [2].

comao:

« A configuracdo original do trem de aterragem é em triciclo e por isso sera idealizado e
desenvolvido um trem em triciclo para respeitar o CG (Centro de Gravidade) da aero-
nave e os pontos de suporte e fixacdo do trem, para que nao haja necessidade de alterar
outras partes da aeronave;

« A distancia entre as pernas do trem e a altura destas, dianteira e traseira, deve ser tal
de forma a nao influenciar o sistema de transporte e que quando sofra deflexao, nao
coloque em causa outros componentes da aeronave, como a hélice, asas e empenagens;

« A perna dianteira deve ser dimensionada e idealizada de forma a ter um mecanismo
direcionavel;

« Todo o trem deve ser leve, de facil substituicao de partes, facil construcao e resistente
de forma a suportar todas as cargas impostas.

4.1 Dimensionamento do sistema de transporte do projétil

O dimensionamento do sistema de transporte deve respeitar os requisitos anteriormente fa-
lados, sendo estes o diametro e massa da bola projétil, e para isso o momento de projeto deste
sistema é o ponto fulcral do seu desenvolvimento. E desejado um sistema simples, barato,
leve, resistente, de facil acesso e substituicao e implementacao na aeronave. Primeiramente
foi idealizado um sistema que incorporava rolamentos e um servomotor, utilizando engre-
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nagens para a transmissao do bindrio mas apés a montagem do mecanismo e seus sistemas,
verificou-se que este nao conseguia suportar o projétil, podendo ser devido a um mau dimen-
sionamento dos dentes das engrenagens ou a uma falta de binario do servomotor. O facto
de o eixo do servomotor e o vetor do peso do projétil nao estarem num mesmo plano vertical
pode criar forcas laterais de pequena amplitude que influenciam o funcionamento do meca-
nismo, abrindo a garra. Assim partiu-se para a criacdo de um novo mecanismo, visando o
melhoramento dos problemas encontrados anteriormente, calculando com uma margem de
seguranca o binario necessario e nao utilizando rodas dentadas. Utilizando o mesmo con-
ceito para as garras mas modificando o eixo de rotagao e a ligacao aos servomotores criou-se
um novo mecanismo. De forma a implementar este novo sistema e devido a utilizacao de
dois servomotores, o suporte de fixacdo ao trem de aterragem foi também modificado. Para
0 novo mecanismo idealizou-se um sistema com um eixo central fixo onde dois pares de gar-
ras que rodam em conjunto, por acdo de servomotores, utilizando apenas o eixo para manter
a sua posicao fixa. Os dois pares de garras estao ligados entre si por bracos, como é possivel
observar na Figura 4.3. As garras posteriores foram desenhadas de forma a acompanhar a
curvatura do cone de cauda e nao da esfera, proporcionando um transporte mais estavel e
seguro do projétil.

Figura 4.3: Prototipo do sistema de transporte.

Como meio de ativacao das garras e como ¢ possivel observar na Figura 4.3 idealizaram-se
duas pequenas laminas, parte de uma das garras de cada grupo, onde est4 ligado um tirante
de arame de 12 mm, que esta conectado ao respetivo servomotor. Estes servomotores serao
dois Turnigy 9g que como referido em cima produzem um binério de 1,5 kg-cm (0,147 Nm).

De forma a calcular o momento gerado pelas forgas apresentadas na Figura 4.4, utilizou-se
a equacao seguinte:

P P
Mzg'cosﬁ-Ln—E-senG-Lt (4.1)
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Figura 4.4: Diagrama de forcas aplicadas no conjunto de garras do mecanismo de transporte.

Os valores obtidos para as diferentes forcas e bragos sdo g = 2,305 N, 0 = 20, L, = 117,5
mm e L, = 24,9 mm. Aplicando estes valores na equacao 4.1 obtemos M = 2,166 - cos(20) -
24,9 — 0,788 - sen(20) - 117,5 = —38,58 N - mm. Convertendo o resultado anterior nas uni-
dades apresentadas nas especificacoes do servomotor, obtemos 0,393 kg-cm. Como referido
anteriormente, os servomotores Turnigy 9g produzem um binério de 1,5 kg-cm e por isso
sdo uma boa opcao para o mecanismo em questao. No momento de idealizacao e desenho
do suporte deste mecanismo, deve-se ter em conta varios fatores, sendo eles a boa fixacdo
do sistema, nomeadamente do eixo central, a ligacao ao trem de aterragem, espacgo para a
incorporacao dos servomotores, bem como a sua fixagao, tendo sempre em consideracao as
distancias necessarias para os atuadores dos servomotoress e os furos necessarios para o
acoplamento do trem de aterragem a aeronave. Este suporte é apresentado na Figura 4.5.

Na Figura 4.6 é apresentado o sistema ja acoplado ao novo suporte com o projétil bem como
o posicionamento dos servomotores. Os bracos e arames atuadores nao estao representados.

Na Figura 4.7 € possivel observar uma representacao do tirante de ligacao entre uma das
partes da garra e do servo atuador, falado anteriormente.

4.2 Dimensionamento do trem de aterragem

Como ja foi referido, a escolha da configuracao do trem de aterragem esta limitada devido a
aeronave a utilizar, pois esta tinha um trem em triciclo. A distancia entre as rodas traseiras
no trem original era pequena, devido ao proposito da aeronave e do sistema de carga, feito
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Figura 4.5: Peca de suporte do mecanismo, servomotores e fixador ao trem de aterragem.

Figura 4.6: Sistema de transporte e servomotores acoplados ao novo suporte.

Figura 4.7: Representacdo do tirante do mecanismo.

para levar uma elevada carga 1til. Sendo a carga 1til para este caso pequena e havendo a
necessidade de um espaco consideravel entre rodas de forma a que nao haja interferéncia
no mecanismo de transporte do projétil, a distancia entre as rodas traseiras foi aumentada,
comparativamente ao trem original, o que cumpre estes requisitos e da a aeronave maior
establidade lateral no solo.
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4.2.1 Dimensionamento das Rodas

As rodas a utilizar serao as originais da aeronave do ACC, sendo as rodas traseiras de maior
dimensao quando comparadas com a roda dianteira, e estas dimensdes serao tidas em conta
no dimensionamento das duas pernas do trem de aterragem. As rodas traseiras tém 100,35
mm de diametro e a roda dianteira 54,48 mm e tém ambas um orifico central para um eixo
de 8 mm de diametro.

4.2.2 Dimensionamento da perna traseira

Idealizou-se uma perna traseira em U invertido, dando o espaco necessario para o meca-
nismo e servindo como amortecedor no momento da aterragem, tendo sempre em consi-
deracao um limite de deformacao para que néo seja posta em causa outros componentes da
aeronave, como a hélice, empenagens e mesmo o mecanismo de transporte. A distancia entre
rodas escolhida tem em conta as dimensoes do mecanismo e a abertura deste no momento
de largada do projétil, tendo ainda uma margem. As rodas a utilizar na perna traseira do
trem tém um didmetro de aproximadamente 100 mm. Todo o mecanismo de transporte tem
aproximadamente 173 mm de altura. Assim a perna traseira foi idealizada com as seguintes
dimensoes, presentes também na Figura 4.8.

Figura 4.8: Dimensoes da perna traseira do trem de aterragem em mm.

A espessura da perna traseira sera uma das caracteristicas que ira variar na analise estrutural,
pois irdo ser estudadas diferentes combinacoes de orientacdes de fibras bem como a variacao
do niimero de camadas.

Para a construcao do trem de aterragem foi escolhido um material compdésito fibra/epoxi,
com fibras de carbono com diferentes orientacoes (0° e +45°/-45°) e fibra de vidro (0°).
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Considerou-se que um composito fibra/epoxi seria o ideal para este caso devido a complexi-
dade de algumas pecas, a sua elevada resisténcia mecanica, flexibilidade (dada pela fibra de
vidro), baixa massa e acessibilidade de materiais. As fibras e resinas ep6xi disponiveis nao
estavam devidamente rotuladas e por isso as suas propriedades sao desconhecidas. As pro-
priedades dos materiais utilizadas para a analise foram cedidas pela equipa que construiu a
aeronave utilizada na competicao Air Cargo Challenge 2019 e que foi utilizada nos ensaios.
As propriedades dos compositos utilizadas sao dadas pela biblioteca de materiais do pro-
grama Ansys e sao relativas a compositos pré-impregnados ja curados. Como a equipa cons-
truiu os compésitos com fibras nao pré-impregnadas, existindo espacos com ar e possiveis
incertezas nas fracoes matriz-fibra, reduziram as propriedades para 75%. Estas propriedades
estdo apresentadas nas Tabelas 4.1, 4.2 € 4.3.

Massa Voltimica 1600 kg / m®
Moédulo Young na dire¢do X | 98000 MPa
Mobdulo Young na direcdo Y 7000 MPa
Moédulo Young na direcao Z 7000 MPa

Coeficiente de Poisson XY 0,27
Coeficiente de Poisson YZ 0,4
Coeficiente de Poisson XZ 0,27

Mobdulo Corte XY 3500 MPa

Mobdulo Corte YZ 3100 MPa

Moédulo Corte XZ 3500 MPa

Tragdo na Diregao X 1050 MPa
Tracdo na Direcdo Y 35 MPa
Tragdo na Direcao Z 35 MPa
Compressao na Direcao X 840 MPa
Compressao na Dire¢do Y 175 MPa
Compressao na Dire¢do Z 175 MPa
Corte na Direcdo XY 49 MPa
Corte na Direcao YZ 32 MPa
Corte na Direcao XZ 49 MPa

Tabela 4.1: Propriedades ortotrépicas de elasticidade e limite de tensdo do compoésito CFRP utilizado.

Massa Volimica 1160 kg / m?®
Moédulo Young 3780 MPa
Coeficente de Poisson 0,35
Mobdulo Volume 4200 MPa
Moédulo de Corte 1400 MPa

Resisténcia a tragao 54,6 MPa

Tabela 4.2: Propriedades Isotropicas da resina ep6xi.

Estas propriedades foram inseridas no programa de analise Ansys para serem usadas na
construcao do laminado e posteriormente analisar o efeito das cargas de aterragem no trem.
O passo seguinte ¢é criar e refinar a malha a ser utilizada na analise de elementos finitos.
Utilizando a ferramenta Mechanical Model é possivel criar esta malha com certos parame-
tros definidos pelo utilizador, sendo eles a dimensao dos elementos, o0 método a usar pelo
programa para criar estes elementos e seus nos e a sua ordem. Neste caso foi utilizado 1
mm como dimensao dos elementos, o0 método Quadrilateral Dominant e o paramtro glo-
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Massa Volimica 2000 kg / m?
Modulo Young na direcdo X | 45000 MPa
Mobdulo Young na dire¢dio Y | 10000 MPa
Mobdulo Young na dire¢do Z | 10000 MPa

Coeficiente de Poisson XY 0,3
Coeficiente de Poisson YZ 0,4
Coeficiente de Poisson XZ 0,3
Moédulo Corte XY 5000 MPa
Mobdulo Corte YZ 3846 MPa
Mobdulo Corte XZ 5000 MPa
Tracao na Direcao X 1100 MPa
Tracao na Direcao Y 35 MPa
Tracdo na Direcao Z 35 MPa
Compressao na Diregao X 675 MPa
Compressao na Direcdo Y 120 MPa
Compressao na Dire¢ao Z 120 MPa
Corte na Direcao XY 80 MPa
Corte na Direcao YZ 46,154 MPa
Corte na Dire¢do XZ 80 MPa

Tabela 4.3: Propriedades ortotrdpicas de elasticidade e limite de tensdo do composito reforcado com fibra de
vidro utilizado.

bal predefinido para o ordenamento destes elementos. Estas instru¢does podem ser visiveis

na Figura 4.9. Nas Figuras 4.10 e 4.11 esta apresentada a malha obtida com os parametros
referidos anteriormente.

Definition

-Suppressed No

Method Quadrilateral Dominant
-Element Order Use Global Setting
Free Face Mesh Type | Quad/Tri

Figura 4.9: Instrugdes dadas para a criacdo da malha da perna traseira.

0,00 100,00 200,00 {mm
[ s ) |
50,00 150,00 [

Figura 4.10: Malha obtida para a perna traseira. Dimensao dos elementos: 1 mm.

Para a construcao do laminado, camada a camada, foi utilizada a ferramenta ACP (Pre) onde
¢ possivel atribuir um material e espessura a cada camada, a sua orientacao e ordem de lami-
nacdo. Os materiais utilizados e suas propriedades foram referidos anteriormente. Para uma
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A

Figura 4.11: Malha obtida para a perna traseira (ampliada na zona de ligagdo ao eixo de uma das rodas).
Dimensao dos elementos: 1 mm.

50,00 (mm)

correta construcao do laminado camada a camada, o modelo exportado para o modelo meca-
nico deve ser uma superficie, sem espessura. Assim a espessura estipulada nos parametros
do ACP (Pre) sera a espessura real da peca a testar. A espessura da peca e a laminacao das
fibras sao os parametros variaveis. Foi atribuida uma espessura inicial de 5 mm e para isso
€ necessaria uma combinacao de fibras com orientacoes diferentes. As forcas de corte sao
mais atuantes nas camadas periféricas da peca e por isso serao usadas fibras com orientacao
+45°/-45° de forma a contrariar este efeito, sendo ainda testadas situacoes sem estas fibras
na periferia.

Neste tipo de trem, onde a sua deflexdo ajuda no amortecimento, quando o pneu arrasta la-
teralmente no solo, é importante que haja alguma elasticidade, de forma a nao atingir cargas
limite que levem a deformacOes permanentes ou mesmo a falha. Como o compdsito car-
bono/epoxi apresenta pouca flexibilidade, é necessaria a utilizagdo de um nticleo em fibra de
vidro, visto em Dragus et al [46]. Para as camadas intermédias foram testadas diferentes
combinacoes de orientacoes de fibra de carbono. A espessura atribuida a cada camada sera
de 0,5 mm. Na Tabela 4.4 estdo apresentadas diferentes configurac¢oes de orientagao de fi-
bras que foram testadas. Estas delaminacées estao identificadas com letras diferentes para
as distinguir pelo nimero de camadas ou uso de fibras diferentes. Na coluna da notacdo
dos compositos, cada nimero simboliza uma camada com a devida orientacao (em graus,
exemplo: .../90°/...), cada ”/” simboliza a divisoria entre camadas, os subscritos numéricos
representam camadas adjacentes com a mesma orientacao, as letras subscritas representam
o compdsito em questao, sendo C relativo a carbono-epoxi e G a vidro-epoxi. O S no fim da
notacao representa a simetria da laminacao, sendo que a primeira camada é a de baixo do
laminado.

Utilizando a equagdo 3.69 para o calculo da carga sofrida pelo trem numa aterragem nas
rodas principais e um fator de carga n=3 temos Ry; = 0,5 - 3 - 49,92 = 74,88 N. Usando um
fator de seguranca de 1,5, o valor da carga a testar é de 112,32 N.
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Orientacao
Laminacdo | Caso Notacdo do Composito
A (90¢/0¢/90¢ /0c/0c) s
(0c/90c:/0¢/90¢/0¢) 5
(90¢/0¢/90¢ /0c/90¢) s
(90¢ /0 /90¢ /0 /0c /90 /0c /90¢ /0c /90¢)
(0c¢/90¢/0¢/90¢/90¢) s
(90c/0c /90 /026) s
(0¢/90¢ /0¢ /026) s
(£452¢/0¢/90¢ /0¢) s
(£45¢/90¢/0c¢ /90¢ /0c) s
(i45c/03c/0c)s
(£45¢/903¢/90¢) s
(£45¢/0c/90¢ /0c /0c) s

[ury

(R |WIN|[=|NIRO|M|WN

Tabela 4.4: Diferentes configuracoes de orientacdo de fibras, onde o C e G subscritos representam fibra de
carbono e de vidro, respetivamente.

Para analisar o efeito das cargas de aterragem no trem, foi utilizada a ferramenta Static Stru-
tural do programa Ansys. A peca foi importada do ACP (Pre), como demonstra a Figura 4.12.

- A - B - c - D
2 @& Engneering Data « ,——M2 & Engneering Data « ,——82 & Engneering Data v . #2 @ Model v .
Engineering Data 3 B ceomery v 3 | @ Model v . 3 @@ setup v 4
4 @ Model v o 4 |\l setp v F 4 | solution v .,
Mechanical Model ACP (Pre) 5 @ Reats v 4
Static Structural

Figura 4.12: Esquematizacdo do projeto no programa Ansys.

Foi criado um suporte fixo nos furos de suporte do trem, onde este vai acoplar a perna dian-
teira, e aplicou-se uma forca nos furos onde estarao os eixos das rodas com o valor de 112,3 N,
calculado anteriormente (Figura 4.13). Como referido atras é de extrema importancia ana-
lisar a deformacao total da peca de modo a que nenhuma outra estrutura da aeronave seja
posta em causa.

De forma a prever a falha nalguma das camadas do laminado utilizou-se a ferramenta de ana-
lise Composite Failure Tool-Safety Margin, existente no Ansys e explicada anteriormente no
Subcapitulo 3.3.5. Para além de nos informar se existe falha, o valor dado pela margem de
seguranca diz-nos se o dimensionamento da pega foi conservador ou nao, sendo que quanto
maior, mais conservador foi, havendo espaco para diminuicao de espessura e assim tornar
a peca mais leve e eficiente. Foram implementados os critérios de falha de Tensao Maxima,
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ANSYS

2019R3

0,00 100,00 200,00 {mrn)
L] ]

50,00 150,00

Figura 4.13: Forga e suporte fixo aplicados na perna traseira.

Tsai-Wu e Hashin-Rotem. Foram ainda utilizados critérios para a analise da sanduiche
sendo estes Face Sheet Wrinkling, Core Failure e Shear Crimping. A arvore de analise da
perna traseira é apresentada na Figura 4.14. Nao foi possivel aplicar convergéncia de malha
na solucdo. Por falta de bibliografia que explique esta incapacidade de aplicar convergéncia

de malha, é plausivel que esteja relacionado com a ferramenta ACP (Pre) pois esta bloqueia
a malha ao criar o composito elemento a elemento.

[ Project*
B . Model (D2)
E] Import Summary

- K Coordinate Systems
/%) Connections
- /2B Mesh
- /& Imported Plies
- % Named Selections
m Static Structural (D3)
- /B Analysis Settings
‘,ﬁ Fixed Support
(G‘ Force
B % Solution (D4)
-2 Solution Information
~--/@3 Total Deformation
EI (E Composite Failure Tool
/@ Inverse Reserve Factor
“--_/@@ Safety Margin

poe

Figura 4.14: Arvore de analise da perna traseira.

Os resultados obtidos para os casos de teste apresentados na Tabela 4.4 estao apresentados
na Tabela 4.5

Analisando os resultados obtidos para os diferentes casos é possivel observar que dois dos
casos apresentaram falha, 5 e 11. Ambos os casos tinham um nucleo em fibra de vidro com
orientacdo de fibras a 90°, e uma grande quantidade de camadas intermédias de fibra de
carbono com orientacoes a 90°. Os casos 6 e 77, apesar dos bons resultados, sao mais pesa-
dos (um nucleo em fibra de vidro com mais camadas que os outros casos) e por isso foram
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Perna traseira
Caso | Laminacdo | Orientacdo | Forca (N) | Deflexdo (mm) | Falha | Massa (kg) | Margem de Seguranca
1 A 1 112,3 15,395 Nao 0,161 2,31
2 A 2 112,3 9,388 Nao 0,161 5,56
3 A 3 112,3 15,52 Nao 0,161 0,94
4 A 4 112,3 6,427 Nao 0,161 5,74
5 A 5 112,3 81,986 Sim 0,161 -0,43
6 B 1 112,3 16,554 Nao 0,202 1,36
7 B 2 112,3 9,076 Nao 0,202 2,62
8 C 1 112,3 25,812 Nao 0,161 1,54
9 C 2 112,3 25,743 Nao 0,161 1,81
10 C 3 112,3 11,321 Nao 0,161 2,31
11 C 4 112,3 61,749 Sim 0,161 -0,22
12 C 5 112,3 14,867 Nao 0,161 2,22
Tabela 4.5: Resultados para os casos presentes na Tabela 4.4.
excluidos.

Um dos objetivos para o dimensionamento da perna traseira € encontrar a estrutura mais
leve possivel. Como os valores dados pelo critério de falha de Tsai-Wu para os restantes
casos sao ainda um pouco conservadores, é possivel reduzir um pouco a espessura da perna.
Para isso foram testados os casos restantes, com uma reducao de espessura de 0,5 mm. Para
isso foi retirada uma das camadas da parte concava que trabalha mais a tracao. As fibras,
especialmente se a forca de tragdo for na direcdo da fibra, apresentam uma resisténcia maior
do que 4 compressdo. E necessario ter em consideracio a ordem tomada pela ferramenta
ACP (Pre) no momento de laminacdo, pois esta ferramenta constroi de uma extremidade
para a outra. Assim as novas configuracoes de laminacao estao presentes na Tabela 4.6.

Orientacao
Laminacdo | Caso Notacao do Composito
A 1 (900/00/900/00/0@)5
(0¢/90¢/0c/90¢/0¢) s
(90¢/0¢/90¢ /0c/90¢) s
(90¢:/0¢/90¢: /0c:/0c /906 /0c: /90¢ /0 /90¢)
(£452¢/0¢/90¢ /0c) s
(£45¢/90¢ /0 /90¢ /0c) s
(£45¢/03¢/0c)s
(:t45c/00/900/00/0G)S

Q
[ NIVR N CH T NS [JCR R V)

Tabela 4.6: Novas orientacoes de fibra para laminac¢io da perna traseira.

Aplicando a mesma carga de 112,3 N mas com as novas configuracées de laminacao, foram
obtidos os resultados apresentados na Tabela 4.7. Analisando estes resultados, os casos 4,
8, 9 e 12 por apresentarem grande deflexao, foram dispensados. Os quatro casos restantes
foram testados para uma carga com orientagao de 70° a partir da linha do solo, de forma a
simular uma aterragem com o nariz da aeronave mais inclinado. Esta aterragem exige uma
resisténcia diferente por parte da perna. Os casos foram ainda testados para uma aterragem
apenas numa perna principal. Para aplicar esta forca de 112,3 N num angulo de 70°, esta tem
de ser dividida em componentes, sendo elas de 105,55 N para o eixo Z e de 38,398 N no eixo
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Perna traseira
Caso | Laminacdo | Orientacdo | Forca (N) | Deflexdo (mm) | Falha | Massa (kg) | Margem de Seguranca

1 A 1 112,3 19,569 Nao 0,137 1,55

2 A 2 112,3 13,639 Nao 0,137 2,43

3 A 3 112,3 19,809 Nao 0,137 0,61

4 A 4 112,3 38,318 Sim 0,137 -0,088

8 C 1 112,3 37,029 Nao 0,137 0,059

9 C 2 112,3 54,14 Nao 0,137 0,639

10 C 3 112,3 16,671 Nao 0,137 0,89

12 C 5 112,3 27,11 Nao 0,137 0,671

Tabela 4.7: Resultados da analise ao trem traseiro com reducao de espessura.

Y. Os resultados obtidos para estes testes estao presentes na Tabela 4.8

Perna traseira
Caso | Laminacdo | Orientacdo | Forca (N) | Deflexdo (mm) | Falha | Massa (kg) | Margem de Seguranca
1 A 1 112,3 34,4 Nao 0,137 0,662
2 A 2 112,3 31,1 Nao 0,137 1,188
3 A 3 112,3 69,1 Nao 0,137 0,087
10 C 3 112,3 26,5 Nao 0,137 0,048

Tabela 4.8: Resultados da andlise a perna traseira para uma carga aplicada a 70°.

Para calcular a carga a aplicar numa perna s0, foi utilizada a equacao 3.70 logo, W’ = 26, 687
Ne Ry =ng-W’' = 3-26,687 = 80,061 N. Aplicando um fator de seguranca de 1,5, a carga a
usar toma o valor de 120,1 N. Os resultados obtidos para esta carga aplicada estao presentes
na Tabela 4.9.

Perna traseira
Caso | Laminacao | Orientacdo | Forga (N) | Deflexdo (mm) | Falha | Massa (kg) | Margem de Seguranga
1 A 1 120,1 41,3 Nao 0,137 0,393
2 A 2 120,1 28,7 Nao 0,137 1,156
3 A 3 120,1 41,8 Sim 0,137 -0,065
10 C 3 120,1 35,2 Nao 0,137 0,236

Tabela 4.9: Resultados da deformacao e resisténcia para uma forca de 120,1N aplicados numa perna.

Conjugando os resultados apresentados nas Tabelas 4.8 e 4.9 e analisando-os, é possivel des-
cartar o caso 3 pois apresenta falha quando é aplicada a carga apenas numa perna do trem. E
espectavel que no caso onde é aplicada uma carga de 120,1 N numa perna do trem, haja uma
deflexao consideravel e por isso estes valores nao foram tidos em conta no processo de sele-
cao. Olhando sim para os dados presentes na Tabela 4.8 e analisando as deflex6es obtidas,
bem como a facilidade de construgio, é possivel concluir que o melhor caso dos estudados é
o caso 10 e foi o escolhido para a construcao da perna traseira do trem de aterragem.

4.2.3 Dimensionamento da Perna Dianteira

Considerando os estudos feitos para a perna traseira do trem, foi usada a mesma configura-
cao de laminagao do compdsito visto que nao apresentou falha em qualquer uma das camadas
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nem uma deflexdo excessiva e pela semelhanca do efeito da carga na perna dianteira, sendo
esta uma forca de baixo para cima. As cargas vertical e horizontal produzem flexao da peca,
existindo compressao na parte superior da sec¢ao transversal e tragdo na parte inferior da
seccao do tubo. Esta configuracao consiste em camadas exteriores de fibra com uma orien-
tacdo de +45°/-45° e um nicleo em fibra de carbono com fibras com orientacio de 0°. E
desejado que a aeronave tenha controlo de direcao no solo e para isso o projeto da perna
dianteira deve estar em conformidade com os sistemas necessarios.

)|

Figura 4.15: Parte da perna dianteira que proporciona o controlo de dire¢ao no solo.

Foi idealizado uma perna dianteira com duas partes principais, cada uma com varias pecas.
Uma parte mais estrutural e de fixacao a aeronave e a perna traseira, e uma parte com grau
de liberdade rotacional, de forma a conferir o controlo de direcao desejado. Estas duas partes
estao presentes nas Figuras 4.15 e 4.16 e o acoplamento destas na Figura 4.17.

N

Figura 4.16: Parte da perna dianteira com funcao estrutural e de acomplamento a aeronave.

A carga aplicada na perna dianteira do trem numa aterragem nivelada é dada pela equacao
3.671ogo, Ry = 91, 341 N, que multiplicada por um fator de seguranca de 1,5 toma o valor de
aproximadamente 137 N. Esta carga foi inserida no programa Ansys de forma a dimensionar
a perna dianteira do trem. Como referido anteriormente foi adotada a mesma configuracao
usada para a perna traseira, e assim, o parametro a estudar foi a espessura de cada peca. O
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Figura 4.17: Perna dianteira do trem de aterragem.

tubo presente na perna nao foi construido, sendo utilizado um tubo de diametro externo de
18 mm e 1 mm de espessura em CFRP da R&G [47].

Uma analise peca a peca ¢ irrealista pois a carga é distribuida ao longo da perna e estas nao
sao afetadas da mesma forma, onde algumas sofrem compressao e tragdo em situacoes di-
ferentes. A parte fulcral para a resisténcia estrutural da perna dianteira é a apresentada na
Figura 4.15, sofrendo a maior parte da carga aplicada e para isso sera o maior alvo de estudo.
Os parametros utilizados para analise sao idénticos e é aplicada uma carga de 137 N na ver-
tical. A carga foi aplicada nos dois orificos para o eixo da roda dianteira e foi aplicado um
suporte fixo nos orificos de fixacao a perna traseira.
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Figura 4.18: Deflexdo obtida para uma carga de 137 N aplicada na perna dianteira, simulando uma aterragem
nivelada.

Apos uma andlise semelhante a realizada para a perna traseira, incidindo apenas na variagao
da espessura da peca, foi obtido um melhor resultado para uma espessura de 2,5 mm, apre-
sentando uma boa deflexao, importante para a dissipagio de energia, e uma boa margem de
seguranca dada pelo critério de Tsai-Wu. Os resultados do teste estao presentes nas Figuras
4.18 € 4.19.
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Figura 4.19: Margem de seguranca de Tsai-Wu obtida para uma carga de 137 N aplicada na perna dianteira,
simulando uma aterragem nivelada.

A perna dianteira foi ainda testada para uma situacao em que a carga aplicada tem uma
componente lateral (caso A). Foi aplicada novamente com um angulo de 70° em relagio ao
solo (Figura 4.20). As componentes da forc¢a aplicada sao de 46,8 N na direcio X e de 128,8
N em Z. Foi ainda analisado o caso em que a carga é aplicada na direcdo longitudinal do tubo
(caso B), o que leva a compressao das diferentes partes da perna. As componentes desta
forca sao de -57,9 N na direcao Y e de 124,2 N em Z. Na Tabela 4.10 estdo apresentados os
resultados obtidos para os dois casos referidos.
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Figura 4.20: Forca aplicada com um angulo de 70° em relagdo ao solo.

Caso | Deflexdo (mm) | Margem de Seguranca
A 51,7 0,931
B 13,9 5,627

Tabela 4.10: Resultados da deflexdo e margem de seguranga de Tsai-Wu obtidos para dois casos distintos com
cargas nao verticais.
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4.3 Construcao do Trem de Aterragem

A opcao escolhida e testada para a construcao das duas pernas do trem de aterragem é uma
construcdo maioritariamente em compdsito carbono/epdxi, utilizando fibras com diferentes
e orientacoes. Foi ainda incorporada fibra de vidro no ntcleo da perna traseira, dando a
elasticidade desejada. A laminacdo das diferentes pecas foi feita com fibra de carbono e de
vidro "secas” e resina epoxi. Esta resina é misturada com endurecedor num racio de 100
partes de resina para 28 de endurecedor e tem um periodo de cura de aproximadamente
24 horas a uma temperatura ambiente de 16°. Para a construcao do composito usou-se um
racio de 50% para a massa de fibra e resina, ou seja, massas iguais. Na anélise estrutural
efetuada, foi declarada uma espessura de 0,5 mm para cada camada e por isso calculou-se o
ntmero de camadas de fibra que quando impregnadas em resina atinjam o valor de espessura
pretendido. Assim, utilizando a equacao 4.2:

1-w

4.2)
Pr Pm Wf

onde t¢ € a espessura de uma camada impregnada com a matriz, v, é a massa da fibra por
unidade de area, p; € a massa volimica da fibra, p,,, ¢ a massa volimica da matriz (resina) e
Wy € a fracdo méssica da fibra no composito. Obtemos para a fibra de carbono com orienta-
€20 +45°/-45° a espessura t; = %(1 + % . 15}%’5
sao necessarias 4 a 5 camadas de fibra para atingir os 0,5 mm de espessura para as cama-

) = 0,11 mm. Dado o resultado anterior,

das com orientacao +45°/-45°. Para a fibra de carbono com orientacao a 0° e utilizando a
equacao 4.2 obteve-se uma espessura de 0,33 mm. Para o caso da fibra de vidro, onde nao é
conhecida a gramagem da camada, utilizou-se a massa da fibra m e a seguinte equacao:

m

m

Conhecendo a massa voliimica da matriz (resina) e a massa do tecido para 1 m?, é possivel
calcular a espessura da matriz substituindo os valores conhecidos na equacao 4.3, obtendo
t,, = 0,88 mm. Dado o resultado da equacao anterior, sera apenas usada uma camada de
fibra de vidro para o ntcleo, onde ficou estipulada uma espessura de 1 mm. Sabendo a quanti-
dade de camadas necessarias de cada fibra, o racio fibra/resina e o racio resina/endurecedor,
procedeu-se a construcao dos moldes necessarios para dar a forma desejada durante o pro-
cesso de cura em saco de vacuo.

O molde da perna traseira foi construido em MDF (medium-density fiberboard), desbastada
usando uma fresadora CNC. O desenho do molde foi feito utilizando o programa CATIA V5
e esti presente na Figura 4.21.

Apos a conclusao do projeto do molde, foi importado um ficheiro STP deste para um pro-
grama controlador CNC que cria os diferentes parametros para posterior maquinagao com
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Figura 4.21: Molde para a perna traseira com dimensoes em mm.

fresa, sendo estes, a fresa a utilizar, o caminho a percorrer, o passo vertical e a velocidade de
rotacao da fresa, entre outros. Como o material escolhido é MDF, com elevada densidade, a
velocidade de rotagdo da fresa nao deve ser muito alta de forma a nao incendiar a pega.

Figura 4.22: Desbaste do molde para a perna traseira com fresa CNC.

Apds a maquinacao, o molde foi lixado com lixa fina para dar um bom acabamento a super-
ficie. Foi colocada fita cola na superficie do molde que esta em contacto com a peca para
facilitar o seu desmolde. O molde tem mais 2 cm de largura do que a perna traseira de forma

a facilitar o desmolde pois durante a laminacdo e cura, as fibras tém tendéncia a esticar para
as laterais da peca.

O processo de laminacao é definido pelos resultados obtidos e o racio de fibra/resina é de
50/50. A massa das fibras necessarias para a construcdo da perna traseira é de 145 g e assim
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a mistura de resina/endurecedor (100:28) é feita utilizando 113,28 g de resina epoxi e 31,72 g
de endurecedor. A laminacao (Figura 4.23) segue a ordem das camadas definidas nos testes
estruturais e o processo de cura € feito com saco de vacuo durante 24 horas, como visto na
Figura 4.24. Este processo de cura esta explicado no subcapitulo 2.7.

Figura 4.23: Laminacfo das diferentes fibras usadas para a construc¢ao da perna traseira.

Figura 4.24: Processo de cura de compoésito usando saco de vacuo.

Para a construcao das outras pecas necessarias para a perna dianteira, seguiu-se o0 mesmo
principio de laminacao e cura usando saco de vacuo, mas para estes casos os moldes foram
impressos em PLA utilizando impressora 3D. Nas Figuras 4.25 e 4.26 estao presentes os
moldes e as pecas, umas por desmoldar e outras desmoldadas e cortadas de forma a terem a
forma desejada.

De forma a auxiliar o desmolde das pecas foram utilizados calcos em madeira e laminas de
x-acto. Para a maquinacao e corte das pecas, de forma a obter a forma desejada, usou-se
uma rebarbadora, lixa circular elétrica e folha de lixa para acabamentos. Ap6s o desmolde
da peca presente na Figura 4.26, procedeu-se ao corte e maquinag¢io de excesso de material
e resina, dando-lhe a forma desejada. Lixou-se ainda o interior da parte que ira acoplar ao
tubo, de forma a dar alguma folga e diminuir o atrito carbono-carbono, possibilitando um

59



T

Figura 4.25: Molde em PLA e respetivas pecas desmoldadas e acabadas para obter a forma desejada.

Figura 4.26: Molde com peca a desmoldar pds-cura.

bom funcionamento ao servomotor a usar para bom controlo de direcao, e de forma a evitar
um desgaste desnecessario das partes em contacto.

Apos o acerto e corte de todas as pecas, procedeu-se a furacao destas. A furacdo com brocas
de aco pode levar ao sobreaquecimento do composito e consequentemente provocar delami-
nacao e alteracao das propriedades da resina. Assim, de forma a evitar estes acontecimentos,
usou-se uma baixa velocidade de rotacao da broca. Os furos de fixacao de partes entre si ou
a estrutura principal tém um didmetro de 5 mm enquanto que os destinados a fixacao dos ei-
xos das rodas sao de 8 mm. Devido ao risco de corrosao galvanica dos parafusos em contacto
com o composito, foram usados parafusos, anilhas e porcas de ago, e nao de ago inoxidavel.

Os eixos usados para as rodas sdo vardes circulares de carbono pultrudido com 8 mm de
diametro. Estes apresentam excelentes propriedades mecanicas com baixa densidade. Como
fixador dos eixos as pernas do trem usou-se resina epoxi com endurecedor de 30 minutos.
Esta resina € preferivel a uma super cola convencional pois esta dltima é quebradica quando
seca, o que pode levar a falhas na colagem devido as cargas sofridas.
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Como estrutura de suporte para ambas as pernas do trem de aterragem, ligacao ao fixador da
aeronave e suporte do sistema de transporte foi dimensionada uma peca em compdsito fibra
de carbono/epdxi com a mesmo principio de laminacao que as restantes pecas e com uma es-
pessura de 4 mm. Esta estrutura sofre diferentes cargas, sendo elas de compressao, tracao e
corte, sofrendo ainda desgaste e corte provocado pelos parafusos de fixacdo das pernas. Esta
peca foi um pouco sobredimensionada de forma garantir longevidade e bom desempenho e
por isso, nos testes de carga realizados no programa Ansys, apresenta muito pouca deforma-
¢ao e uma margem de seguranca elevada. O Gnico contra deste sobredimensionamento é a
massa, mas sendo esta uma peca com pequenas dimensoes é desprezavel, quando compa-
rado com os beneficios que proporciona. Na Figura 4.27 é apresentada a peca em questao, ja
colada a peca de suporte da perna dianteira.

Figura 4.27: Peca principal de suporte e de ligacdo das pernas do trem de aterragem bem como do sistema de
transporte.

E possivel observar na Figura 4.27 os furos feitos de forma a facilitar o montagem das dife-
rentes partes, tanto do trem a esta peca como posteriormente a aeronave. Foi idealizada uma
perna dianteira direcionavel e para isso sera utilizado um servomotor um pouco mais potente
que os Turnigy 9g. Devido a necessidade de um suporte fisico para este servo e também a
necessidade de uma interface de ligacao entre a peca de suporte e a de ligacao a aeronave
(Figura 4.29), criou-se um cal¢o em aglomerado de madeira (Figura 4.28), com dimensoes
e formas necessarias. Este calco foi criado colando com cola branca duas placas de 17 mm
de espessura. De forma a dar a forma necessaria foram usadas plainas e lixas, obtendo o
resultado final presente na Figura 4.28

Na parte superior deste calco nota-se uma ligeira concavidade, necessaria para um bom en-
costo a peca de ligacdo a aeronave que acompanha o perfil do intradorso da asa. Esta peca
tem dimensoes consideraveis, apresentando uma grande area de contacto de modo a distri-
buir as cargas e nao danificar a casca da asa da aeronave no local dos parafusos.

Esta estrutura de ligacao foi unicamente construida em compdsito de carbono/epdxi e os
moldes para esta dimensionados e impressos utilizando uma impressora 3D. Como é apenas
uma peca de ligacao e apenas sofre cargas de compressao, tem um espessura de 2 mm, utili-
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Figura 4.28: Calco em madeira.

zando a configuracao de laminacao estudada em cima, usada para a construgio das demais
pecas e perna traseira. Na Figura 4.29 é possivel observar esta peca.

Figura 4.29: Peca de ligacao do trem de aterragem a aeronave.

De forma a ligar estas pecas com o calco em madeira usou-se uma resina epoxi de 30 mi-
nutos de cura, ja utilizada anteriormente. O resultado final da colagem destas 3 partes é
apresentado na Figura 4.30

Como ja foi referido anteriomente as pecas serao acopladas entre si utilizando parafusos de
aco com 5 mm de diametro e comprimento de 35 mm e 40 mm. Os parafusos de 35 mm
foram utilizados para fixar a perna traseira e o de 40 mm para fixar os suportes da roda da
perna dianteira. Apo6s o acoplamento de toda a estrutura do trem e sistema de transporte a
aeronave, procedeu-se a correcao do CG utilizando pequenos pesos .

4.3.1 Construcao do Projétil

Seguindo o que foi estudado por Hugo Rocha em [2] foi escolhido o caso em que o cone de
cauda do projétil é tangente a esfera de combate a incéndio. Um esquema das dimensoes do
projétil esta apresentado na Figura 4.2. O cone, como sugerido por Hugo Rocha, foi cons-
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Figura 4.30: Peca de suporte, calco e peca de ligacdo a aeronave acopladas.

truido em cartolina e as laminas na cauda em cartao, com as devidas dimensoes. De forma
a fazer varios lancamentos de teste para comparar as trajetorias reais com as previstas pelo
algoritmo de Hugo Rocha, a esfera nao sera a original mas sim uma réplica em esferovite,
com massa e dimensoes iguais, de forma a nao ficar muito dispendioso, considerando que o
parametro a analisar € a trajetoria do projétil e nao a eficiéncia extintora da bola. Esta bola
em esferovite tinha um didmetro inicial de 120 mm, 10 mm maior que o pretendido e por
isso foi lixada de forma a ter as dimensdes requeridas. Foi aberta de modo a implementar
pesos para atingir a massa desejada de 470 g. O resultado final obtido, sem pesos no interior
esta presente na Figura 4.31.

Figura 4.31: Projétil.

Os pesos a utilizar sao de chumbo e foram cortados pequenos blocos de forma a apresentarem
um formato em cubo quando aglomerados. Estes pesam 472,1 + 0,1 g (Figura 4.32). Este
cubo tem aproximadamente 38 + 0,5 mm de altura, 40 + 0,5 mm de largura e 44 + 0,5 mm
de comprimento.

O aglomerado de chumbo foi colocado no centro de cada esfera, com uma seccao cortada no
seu interior com as dimensoes necessarias, para garantir que o CG da esfera nao altera com
oscilacoes na atitude do projétil. Segundo Hugor Rocha em [2], a configuracao escolhida e
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Figura 4.32: Pesos utilizados para simular a massa do projétil.

construida nesta dissertacao, apresenta uma posicao do CG do projétil a 0,0832 m desde o
ponto mais frontal da esfera extintora. Existem algumas inconformidades com os valores
apresentados por Hugo Rocha devido a espessura da cartolina usada para a construcao e
da estudada em [2]. A espessura utilizada no estudo é de 1 mm, dificil de recriar, sendo
necessario colar folhas de cartolina, o que aumentaria bastante a massa do cone devido aos
excessos de cola. De forma a tentar aproximar o CG do estudado por Hugo Rocha, a colocacao
dos pesos dentro da esfera sera feita tentando afastar um pouco a sua posicao em relacao a
ponta mais frontal da esfera. Teve-se em conta a estrutura da esfera e para nao a colocar em
risco na remocao de material do seu interior, a posicdo mais afastada do CG é de 0,080 m.

De forma a ligar as duas faces da esfera, apds a colocacao do peso no seu interior, e esta ao
cone foi utilizada fita cola.
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Capitulo 5

Ensaios Experimentais

Neste capitulo é apresentada a montagem de todas as partes do trem de aterragem construi-
das anteriormente, bem como o seu acoplamento a aeronave. E também discutido o calculo
do CG da aeronave com o novo trem de aterragem e sistema de transporte, apresentando as
correcoes necessarias para alcangar a estabilidade requerida no solo e no ar. Por fim, sdao
apresentados os ensaios, explicando o procedimento, como se recolharam de dados e seu
tratamento e posterior analise.

5.1 Montagem do Mecanismo de Transporte e Trem de Ater-

ragem

Todas as partes foram medidas e pesadas, verificando todos os componentes construidos em
composito para averiguar a existéncia de fendas ou partes delaminadas devido a maquinacao
e acertos feitos para atingir a forma desejada.. Apos este controlo procedeu-se a montagem
das mesmas. Comecando pelo mecanismo de transporte, as partes impressas em PLA foram
coladas utilizando cola de cianoacrilato. Apesar dos espacos criados para o suporte dos ser-
vomotores terem pouca folga utilizou-se cola quente para uma fixagdo mais segura e para
evitar pequenas oscilacoes destes. O eixo central em aluminio esta fixado aos suportes e os
dois pares de garras rodam livremente em torno deste. Na Figura 5.1 é possivel observar
este mecanismo totalmente montado com os servomotores necessarios para o seu funciona-
mento. Estes servos foram testados antes da sua montagem e apés a montagem, quando ja
estavam ligados ao mecanismo.

Figura 5.1: Mecanismo de transporte montado com os montores servo.
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Este sistema foi colado a peca de suporte das pernas do trem de aterragem utilizando re-
sina epoxi de 30 minutos de cura Faserverbundwerkstoffe Composite Technology para uma
melhor fixacao.

Quanto ao trem de aterragem, foram montadas as diferentes partes, ligando a perna traseira
a peca de suporte utilizando parafusos de aco com 5 mm de didmetro. As rodas traseiras
foram conectadas a perna usando um eixo de carbono com 8 mm de diametro e colando este
com resina epdxi tanto ao rolamento da roda como ao trem. O mesmo foi feito para a roda
dianteira. Foram realizados testes de carga estatica no trem de aterragem ja montado, co-
locando em cima deste uma massa de aproximadamente 12 kg, de forma a simular a carga
maxima dada pelos célculos efetuados. Apos o teste o trem nao apresentou qualquer pro-
blema estrutural e a sua deflexao estava dentro dos valores previstos, aproximadamente 15
mm nas pernas traseiras e 37 mm na perna dianteira.

Na perna dianteira existem componentes em carbono a sofrer constante friccdo devido a
necessidade de uma perna direcionavel e por isso, de forma a nao danificar estas partes,
colocou-se vaselina como lubrificante. As restantes partes foram montadas e a peca que serve
de ligacao entre o servomotor e o tubo direcionavel foi colada com cola de cianoacrilato. O
sinal dado a este servomotor € o mesmo que o leme vertical recebe e por isso estes devem estar
concordantes. Na Figura 5.2 é possivel observar o trem de aterragem totalmente montado
com o sistema de transporte j4 incorporado.

Figura 5.2: Trem de aterragem e sistema de transporte.

A montagem de todos estes componentes a aeronave foi feita utilizando a estrutura ja exis-
tente com 3 parafusos de fixacdo com 3mm de diametro. Ap6s a montagem verificou-se que
a posicao dos eixos das rodas traseiras, comparada com a do trem original, esta cerca de 14
mm mais a frente e por isso é necessario verificar qual a posicao para o CG de forma a manter
a aeronave estavel tanto no solo, prevenindo que a cauda toque no chao, como no ar. Com
esta nova posicao, os eixos estao a 29% da corda, dando uma margem de 4% para posicionar
o CG, sendo os 25% considerados o limite para a estabilidade aerodindmica da aeronave. Foi
importante verificar também a influéncia do projétil na posicao do CG, tendo em atencao
que a aeronave tem de manter-se estavel apos o lancamento. Assim, com a ajuda de pesos
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em chumbo com uma massa de 450 g, procedeu-se a colocagdao do CG, sem projétil, a 25%
da corda. Como o CG do projétil esta ligeiramente atras do eixo das rodas traseiras quando
suportado pelo mecanismo, o CG da aeronave é puxado para tras. O célculo do CG teve em
conta todos os sistemas inerentes ao funcionamento da aeronave, nomeadamente baterias,
motor, servos, ESC, etc.. Na Figura 5.3 é possivel observar o trem e o sistema acoplados a

aeronave.

Figura 5.3: Trem de aterragem e sistema de transporte acoplados a aeronave.

5.2 Ensaios de Voo

De forma a testar o sistema de transporte do projétil de combate a incéndios foi idealizada
uma série de testes com 3 lancamentos. Foi planeado que estes lancamentos fossem realiza-
dos de uma altura consideravel, entre os 30 e os 50 metros de altura, de forma a desenvolver
a trajetoria do projétil até ao solo. Assim a velocidade de embate no solo é elevada e por isso
instrumentar o projétil nao era a melhor opcao porque correriamos o risco de danificar o
equipamento. Uma alternativa para recolher os dados da trajetoria é filma-la de um plano
perpendicular ao lancamento e com um grande plano. Como nao havera instrumentagao
para nos dar algumas condig¢oes iniciais do lancamento, nomeadamente a altura e veloci-
dade de lancamento, estas tém de ser retiradas da filmagem, analisando imagem a imagem.
Tendo estas condigdes iniciais é possivel implementa-las no algoritmo criado por Hugo Ro-
cha em [2], que como referido anteriormente simula a trajetoria deste projétil e serviu de
termo de comparacio.

Os testes de voo foram realizados na pista do Aeroclube da Covilha. Foi necessario um acom-
panhamento das condicoes atmosféricas, nomeadamente da direcao e intensidade do vento
que estariam na pista. A aeronave foi projetada para voar com 12 kg de massa. Como a massa
da aeronave nos ensaios é aproximadamente 5 kg, a carga alar é baixa e a estrutura pode ser
comprometida ao voar com fortes rajadas de vento, podendo ainda levar a perda de susten-
tacao e descontrolo da aeronave. Para retirar estas informacoes meteoroldgicas utilizou-se a
pagina web Meteo Técnico do Instituto Superior Técnico da Universidade de Lisboa [48].

67



Como forma de marcacao de uma altura conhecida para a posterior analise do video, utilizou-
se uma cana de pesca em carbono com 3,27 m de altura e no topo foi presa uma manga para
saber qual a dire¢dao do vento em relagdo a pista em todos os lancamentos. Os ensaios foram
realizados com trés pessoas com funcées distintas, uma delas sendo o piloto da aeronave e
com um interruptor no comando para largar o projétil. A segunda pessoa encontra-se com
uma camara em posi¢ao perpendicular a pista, a aproximadamente 60 m, dando informacoes
ao piloto via telefone da posicdo da aeronave face ao plano da cAmara, sugerindo corregoes
para a altitude, velocidade e atitude desta. A terceira pessoa encontra-se ao lado do piloto,
transmitindo estas informacoes e filmando com uma segunda camara todo o voo, desde o
descolar até a aterragem, sendo estas imagens utilizadas para o caso de algo nao correr como
o previsto e assim averiguar a situacao. Na Figura 5.4 é apresentado um diagrama represen-

tativo dos ensaios.

Plano da
Camara

Camara 1 ®Camara 2

Figura 5.4: Diagrama representativo dos ensaios realizados.

O sistema de transporte do projétil ndo apresentou qualquer problema nos momentos de
largada deste, respondendo instantaneamente ao sinal dado pelo piloto e aparentemente nao
afetando a atitude do projétil quando largado.

Durante os ensaios, as aterragens da aeronave foram um pouco bruscas, devido a rajadas
de vento momentaneas. Devido a falta de instrumentacao no trem nao foi possivel quanti-
ficar o fator de carga méaximo atingido nessas aterragens, ainda assim, este nao apresentou
quaisquer danos e nenhum outro sistema ou estrutura da aeronave foi comprometido. Isto
demonstra que o trem apresentou um bom funcionamento e resisténcia, amortecendo a ater-
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ragem e nao sofrendo uma deflexdao demasiado grande. No solo, apesar de alguma vibracao,
o sistema de direcao da perna dianteira funcionou bem e ajudou o piloto a controlar a aero-
nave no solo.

5.3 Tratamento de dados e analise de resultados

As condicoes iniciais no momento de lancamento sao desconhecidas por falta de intrumen-
tagdo e por isso foram mais tarde retiradas da analise direta dos videos perpendiculares a
pista. As condicoes retiradas foram a velocidade, altura e atitude do projétil no lancamento,
sendo também retirado o valor do alcance e as coordenadas de pontos intermédios da traje-
toria. O programa utilizado para esta analise foi o Kinovea [49]. Este programa é normal-
mente utilizado para analise desportiva, dando um conjunto de ferramentas para abrandar,
capturar, fazer medicoes, calculos de trajetorias, anotacgoes e calculo da velocidade de movi-
mentos, entre outros. Na Figura 5.5 é apresentado um exemplo de anélise de uma trajetoria
de lancamento, estando marcados os pontos da trajetoria em diferentes imagens, a altura de
lancamento e o alcance. Na Tabela 5.1 estdo apresentadas as condicoes retiradas da analise
dos videos e que foram depois implementadas no algoritmo de Hugo Rocha. Considerando a
altura da cana 3,27 m e estabelecendo esta medida como referéncia para o programa, é possi-
vel marcar e retirar o valor das distancia pretendidas, nomeadamente a altura e alcance. Para
o calculo da velocidade de langamento foi considerado um intervalo de tempo 0,5 segundos
antes e depois do momento de lancamento, marcando a posi¢ao nestes dois momentos e me-
dindo a distancia percorrida neste intervalo. Para o calculo da atitude imposta ao projétil no
momento da largada, utilizou-se uma ferramenta presente no programa referido que pos-
sibilita calcular um angulo através de dois segmentos de reta, onde um deles segue o eixo
longitudinal do projétil e o outro é paralelo ao solo e horizontal.

Figura 5.5: Recolha das coordenadas, altura e alcance da trajetoria recorrendo ao programa de analise Kinovea.

Estas condicoes sao dadas como input ao algoritmo criado por Hugo Rocha, inserindo ainda
a velocidade média do vento e a sua direcao. O output dado por este algoritmo da-nos coor-
denadas de pontos da trajetoria para esta condi¢des, bem como o tempo de queda, velocidade
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Lancamento | Altura [m] | Alcance [m] | Velocidade [m/s] | Vento [m/s] | Diregdo Vento | Teta [graus]
1 47,3 51,1 24,6 4 NE -20
2 36,6 26,9 12,4 5 N -5
3 33,3 35,1 16,2 5 N -1

Tabela 5.1: Condicoes retiradas da anéalise dos videos dos ensaios e da pagina web Meteo Técnico.

final entre outros. Os resultados obtidos da analise dos videos e do algoritmo para as trajeto-

rias dos trés lancamentos estao apresentados na Figura 5.6, estando representados por uma

linha continua os resultados das trajetorias dos ensaios e a tracejado das trajetorias dadas

pelo algoritmo de Hugo Rocha [2]. Na Tabela 5.2 estao apresentados o tempo de voo e velo-

cidade final para os trés lancamentos, dados pelo algoritmo e pela analise direta dos videos.

Estes valores foram retirados do video analisando as tltimas trés imagens antes do embate

com o solo, onde se marcou a posicao inicial e final do projétil extintor e utilizando a fer-

ramenta de medicao do programa e a linha temporal deste, calculou-se uma estimativa da

velocidade final.

Altura de Langamento [m}

-10

Trajetérias dos Lancamentos

Alcance [m]

60

Ensaio 1

Ensaio 2

Ensaio 3
----- Algoritmo 1
Algoritmo 2

----- Algoritmo 3

Figura 5.6: Resultados das trajetérias dos ensaios e do algoritmo feito por Hugo Rocha.

Ensaios
Lancamento | Tempo de voo (s) | Velocidade final (m/s) | Alcance (m)
1 2,42 37,25 51,08
2 2,62 26,2 26,89
3 2,17 30,8 35,1
Algoritmo
Lancamento | Tempo de voo (s) | Velocidade final (m/s) | Alcance (m)
1 2,52 36,5 47,27
2 2,74 28,64 25,48
3 2,45 29,25 32,37

Tabela 5.2: Valores do tempo de voo, velocidade final e alcance nos ensaios e dados pelo algoritmo.

Observando os resultados obtidos é de notar a ligeira diferenca nas trajetorias e no alcance do
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projétil, tendo um erro de 3,8 m (8,1%) no primeiro lancamento, 1,41 m (5,53%) no segundo e
273 m (8,4%) no terceiro. Esta diferenca pode ser explicada por diversos fatores, nomeada-
mente a inexatidao das condi¢oes do vento no local, sendo estas valores médios e que podem
nao representar as condi¢oes momentaneas, bem como a recolha de dados através da analise
de videos o que aumenta o erro associado. Para o caso do tempo de voo e velocidade final
dos diferentes lancamentos, o erro associado esta apresentado na Tabela 5.3. E de salientar
que a contrucao do projétil pode também influenciar a trajetoéria bem como alguma rotacao
ou mudanca rapida da atitude do projétil criada pela abertura do mecanismo de transporte.

Erro (%)
Lancamento | Tempo de voo | Velocidade final | Alcance
1 4,1 2,05 8,1
2 4,5 8,52 5,53
3 11,4 5,30 8,4

Tabela 5.3: Erro em percentagem do tempo de voo, velocidade final e alcance do projétil para os trés
lancamentos.

De modo a avaliar a incerteza das medigoes, tanto retiradas da anéalise do video como as con-
di¢oes atmosféricas, foram assumidos pequenos valores que representam possiveis variacoes
na medicao dos diferentes parametros. Os parametros a estudar sdo a altura de lancamento,
velocidade de lancamento, atitude da aeronave, velocidade do vento e direcao do vento em
relacdo ao projétil. A medicdo da velocidade incial e final do projétil nas imagens tem um erro
associado a medicao da distancia percorrida e do tempo decorrido entre pontos. De forma
a calcular este erro mediu-se o tempo decorrido entre imagens e a distancia percorrida pelo
projétil entre imagens, obtendo ds = 0,48 me dt = 0,16 s.

S
V=2 (5
; (5.1)

Considerando a primeira derivada da equacao 5.1 como a variacao da velocidade e incerteza
da medicao, obtemos:

dv = (%)ds + (t%)dt (5.2)

Utilizando esta equacao para os diferentes pontos ao longo da trajetoria e considerando que
t = tont £ dt € s = Sqn + ds, sendo t,,; 0 instante e s,,,; a posicdo do ponto anterior, é
possivel calcular a variacao da velocidade sob efeito das incertezas faladas anteriormente.
Os resultados obtidos da incerteza para os trés ensaios estao apresentados na Tabela 5.4.

Ensaio | Velocidade (m/s) | Incerteza | Incerteza Relativa (%)
1 24,6 1,28 5,2
2 12,4 0,77 6,2
3 16,2 1,50 9,24

Tabela 5.4: Valores da incerteza para a velocidade do projétil.
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A atitude da aeronave no momento do lancamento é dada por teta (©). Considerando que a
atitude do projétil ¢ a mesma, foi calculada a incerteza na medicao deste angulo pela incerteza
de medicao do deslocamento horizontal e vertical entre duas imagens. Utilizando a derivada
de © = tan~! (£), sendo y o deslocamento vertical e 2 o deslocamento horizontal, foi obtido
um dO© = 2, 5°. Assim utilizou-se esta incerteza para variar o valor da atitude da aeronave.

Para os dados das condic¢oes atmosféricas foram considerados erros de medigao de até 20%
do valor retirado. Estes foram retirados de uma pagina web e nao sao dados momentaneos,
mas sim de hora a hora. Assim variou-se o valor inserido no algoritmo de forma a aproximar
ao maximo a trajetoria dada e a do ensaio. Para os ensaios 2 e 3, variou-se o valor médio
da velocidade do vento em 1 m/s e para o ensaio 1 variou-se em 0,8 m/s, de forma a achar
a trajetoria mais coincidente. Os novos valores com incertezas a implementar no algoritmo
estdo presentes na Tabela 5.5.

Ensaio | Altura (m) | Velocidade (m/s) | Atitude (graus) | Velocidade Vento (m/s) | Diregao Vento (graus)
1 47,3 24,2+ 1,28 20+2,5 4+1 0+10
2 36,6 12,4 40,77 1+2,5 5+1 45+ 10
3 33,34 16,2+ 1,50 5+2,5 5+1 45+ 10

Tabela 5.5: Novos valores com incertezas a implementar no algoritmo.

Apo6s a combinacao destes novos dados, os ensaios 2 e 3, apresentaram resultados bastante
concordantes com acertos inferiores a incerteza da velocidade de lancamento e com uma
variacao de 20% para a velocidade do vento. Para o caso do ensaio 1, este apresentou também
um acerto inferior a incerteza para a velocidade de langcamento. Quanto a atitude da aeronave
para este caso, foi necessaria uma correcao superior ao valor da incerteza, no valor de 5°, de
forma a aproximar ao maximo a trajetéria numérica da real. Os novos valores com os acertos
necessarios para obter trajetorias proximas das reais estdo apresentados na Tabela 5.6 e as
trajetorias obtidas estdo apresentadas graficamente na Figura 5.7.

Caso | Altura | Velocidade aeronave | Atitude | Velocidade vento | Dire¢ao vento
1 47,3 24,6 -20 4 o
Acerto 47,3 25,5 -15 4 0
2 36,6 12,4 -1 5 45
Acerto 36,6 13 -1 4 45
3 33,34 16,2 -5 5 45
Acerto 33,34 17 -5 4 45

Tabela 5.6: Acertos feitos nos parametros utilizados.

A velocidade do vento que apresenta melhores resultados para os trés casos toma o valor de 4
m/s e a direcao do vento foi mantida, em comparacao com a incialmente utilizada. Esta nao
apresentou alteracOes significativas nas trés trajetérias quando implementadas alteracoes de
+100°.

Os resultados para o alcance destas novas trajetorias estao apresentados na Tabela 5.7, es-
tando também o erro percentual.
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Figura 5.7: Trajetérias para os novos parametros com acertos.

Alcance (m)
Lancamento | Ensaio | Algoritmo | Erro (%)
1 51,08 50,84 0,47
2 26,89 27,07 0,66
3 35,11 34,20 2,66

Tabela 5.7: Valores do alcance e erro associado para os ensaios e trajetorias corrigidas.

Comparando as trajetorias dadas incicialmente pelo algoritmo com as altimas obtidas, é pos-
sivel notar uma diminuicao de 82,56% no valor médio da diferenca do alcance entre o algo-
ritmo e o ensaio. Os tempos de voo e velocidades finais para os trés novos casos sao apre-
sentados na Tabela 5.8, onde sdo comparados com os dos ensaios de voo, apresentando a
diferenca percentual entre estes.

Erro (%)
Lancamento | Tempo de voo (s) | Velocidade final (m/s) | Tempo | Velocidade

Ensaio 1 2,42 37,25

Algoritmo 1 2,57 37,5 5,84 0,67
Ensaio 2 2,62 26,2 3 ”

Algoritmo 2 2,74 28,87 43 925
Ensaio 3 2,17 30,83

Algoritmo 3 2,4 20,63 9,58 405

Tabela 5.8: Tempos de voo, velocidade final e respetivos erros para os trés casos corrigidos.
Os erros associados ao tempo de voo e velocidade final do projétil sao semelhantes ou até
mesmo inferiores aos apresentados pelas primeiras trajetérias dadas pelo algoritmo.

E importante referir que em dois dos ensaios, nomeadamente ensaio 1 e 2, o projétil caiu
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fora da pista, na vegetacao circundante. Ao contrario destes, no ensaio 3 o projétil caiu na
pista e apresentou um comportamento nao pretendido e previsto por Hugo Rocha em [2].
No embate com o solo saltou e rolou para fora do ponto de impacto. Este comportamento
pode influenciar a eficacia do langcamento, colocando em causa a sua capacidade extintora.

Analisando os resultados obtidos, os paramatros que mais influenciaram as trajetérias dos
projéteis extintores sao a velocidade de lancamento, atitude da aeronave e velocidade do
vento. Estes parametros, quando medidos, vém acompanhados de incertezas e erros, su-
periores aos que se registariam se as medigoes fossem realizadas com equipamento, como
por exemplo tubo de pitot (para a velocidade da aeonave no momento do lancamento), ane-
mometro (para a velocidade do vento) e uma unidade de medicdo inercial ou um giroscopio
(para a atitude da aeronave no momento de lancamento). Estando este equipamento bem
instalado e calibrado, os dados obtidos seriam provavelmente mais concordantes com os
apresentados posteriormente pelo algoritmo. Ainda assim, apos o tratamento dos dados e
suas incertezas, os resultados apresentados para os trés lancamentos possibilitam afirmar
que ha uma grande aproximacao das trajetorias e que, estando a maioria dos acertos efe-
tuados dentro do limite das incertezas, os resultados dados pelo algoritmo sao véalidos para
a simulacao dos diferentes langamentos. Assim é possivel dizer que o algoritmo criado por
Hugo Rocha, prevé trajetorias reais para este projétil com elevada eficacia, sendo todo este
estudo um fator de peso para a sua validacao.
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Capitulo 6

Conclusoes

Um grande aumento do nimero de incéndios florestais levou a necessidade de criar novas
ideias para um combate rapido e eficaz. Assim, o uso de UAVs é uma opcao a estudar e
apresenta enorme versatilidade. Para isso, e no seguimento do estudo realizado por Hugo
Rocha, onde estudou diferentes configuracoes para um cone de cauda implementado numa
bola extintora de forma a estabilizar a trajetoria desta, foi criado um sistema de transporte
para este projétil e estudada a sua implementagdo numa aeronave nao tripulada de asa fixa
existente. Esta aeronave foi desenhada e construida para a competicao Air Cargo Challenge
2019 e o trem de aterragem utilizado impossibilita aimplementacao do sistema criado. Assim
foi idealizado, testado e construido um novo trem de aterragem, compativel com o sistema
de transporte.

O desenho do novo trem de aterragem respeitou a configuracao e distancia entre eixos do
trem original, sendo mais alto e com maior distancia entre rodas traseiras. Foi desenhado e
testado utilizando método de elementos finitos, alterando propriedades iterativamente para
achar uma configuracio melhorada, que quando encontrada, levou a sua construcio. Este foi
construido em compésito e testado estaticamente, apresentando bons resultados. E possivel
concluir que a configuragido de laminagao 10 com 4,5 mm de espessura, (+45¢/03¢/0¢g)s, foi
a melhor, apresentando valores para a deflexdao dentro do estimado.

O sistema de transporte foi desenhado para ser compativel com o projétil estudado por Hugo
Rocha, respeitando as dimensoes deste. Foram estudadas as forcas e momentos aos quais
0 mecanismo esta sujeito e para isso foram escolhidos servomotores Turnigy 9g como atua-
dores do sistema. As pecas do mecanismo foram construidas em PLA recorrendo a impres-
sao 3D. Estas apresentaram a rigidez necessaria para suportarem as cargas impostas e uma
massa bastante reduzida. E possivel concluir que a utilizacio deste tipo de materiais, mais
leves e de construcao rapida e simples, € uma boa opcao para a construcao de sistemas deste
género, facilitando também a sua implemtentacdo em aeronaves nao tripuladas.

O projétil extintor foi construido respeitando as dimensoes estudadas por Hugo Rocha e uti-
lizando os materiais por ele sugeridos para o cone, sendo eles cartolina e cartao. Para recriar
a bola extintora utilizaram-se bolas de esferovite com lastros de chumbo no interior para

simular a massa da original.

Apos a construcao e montagem de todas as partes e sistemas, procedeu-se ao calculo do CG
da aeronave, com e sem o projétil, de forma a garantir estabilidade no solo e no ar, fazendo
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correcoes utilizando lastros de chumbo colocados no nariz da fuselagem.

Os ensaios de voo que visavam o estudo da trajetoria real do projétil apresentaram resultados
um pouco diferentes dos apresentados pelo algoritmo criado por Hugo Rocha. Foi efetuado
um estudo e consequente tratamento de erros e incertezas nas medi¢oes dos parametros uti-
lizados para o calculo da trajetoria. Verificou-se que tendo em consideracao estas incertezas
no input dado ao algoritmo, as trajetérias criadas aproximaram-se bastante das obtidas nos
ensaios. O erro médio obtido para o alcance nestas ultimas trajetorias € de 1,26%, estando os
valores entre [0,47;2,66]. Observou-se também que o erro médio da velocidade final obtida
para os trés casos é de 4,65%, indo de [0,67;9,25]. Para o tempo de voo este valor é de 6,6%,
sendo o intervalo de valores [4,38;9,58]. A analise direta de video para deste tipo de para-
metros é uma boa opcao quando nao existe instrumentacao, mas como visto neste trabalho
é importante ter em consideracgio as suas incertezas, para obter resultados mais realistas.

Analisando todos os dados obtidos é possivel concluir que a utilizagdo de UAVs para a im-
plementacao de sistemas de combate a incéndios é promissor para um combate a distancia
rapido, poupando recursos humanos. E ainda possivel afirmar que a utilizacdo de algoritmos
para a previsao de trajetorias de lancamento, como o de Hugo Rocha, sao ferramentas muito
boas e que trazem uma elevada eficacia para este tipo de estudos.

6.1 Trabalhos Futuros

O trabalho apresentado nesta dissertacao demonstra a fiabilidade do algoritmo de previsao
da trajetoria bem como do sistema de transporte do projétil e trem de aterragem criados. No
entanto é necessario testar e analisar a resisténcia ao impacto do projétil com a bola extin-
tora real, verificando se consegue cumprir a sua funcao, e ainda o seu comportamento apds
o primeiro embate no chao, pois os ensaios efetuados demonstraram que é possivel que o
projétil salte e/ou role para fora da zona pretendida.

Eventualmente, um estudo sobre o transporte de mais do que um projétil extintor e a in-
fluéncia na estrutura e CG da aeronave deve ser feito para tornar mais eficiente o ataque a
focos de incéndio.

Seria relevante criar um controlador autbnomo que incorporasse diferentes sistemas e al-
goritmos, nomeadamente dete¢io de focos de incéndio e leitura das suas coordenadas e um
algoritmo como o desenvolvido por Hugo Rocha. Uma comunicacao em tempo real das coor-
denadas dos focos de incéndio para aeronaves nao tripuladas de asa fixa e criacdo em tempo
real da trajetoria a usar para uma viagem rapida e direta, calculando também, dadas as con-
dicoes de voo da aeronave, qual o momento de lancamento do projétil extintor, prevendo
uma trajetoria certeira e assim possibilitando um ataque certeiro.
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