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“If you can’t explain it simply, you don’t understand it well enough.”

Albert Einstein
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Resumo

Ao longo dos ultimo anos, o Centro de Investigacdo da Academia da Forca
Aérea tem vindo a investir em veiculos aéreos nao tripulados. Este projeto reforca
esse mesmo trabalho que vem sendo feito, abrindo uma nova pégina na

abrangéncia de operacdo destes veiculos aéreos.

A capacidade de descolagem e aterragem verticais ndo € recente, e ja existem
diversas aeronaves, tripuladas e néo tripuladas, com esta valéncia. No entanto, esta
€ uma caracteristica que tem demonstrado vantagens para quem a domina. Esta
dissertacdo comeca por descrever os conceitos chave de projeto de aeronaves, e
de aeronaves nao tripuladas com aterragem e descolagem verticais, indispensaveis

para a compreensao do tema.

Posteriormente, € elaborado o projeto conceptual de uma aeronave com um
peso maximo a descolagem de 15 kg, que se pretende descolar e aterrar
verticalmente, bem como voar na horizontal a 20 m/s e a 1000 ft de altitude. Para
isso, é feito um dimensionamento inicial da carga alar associada, e determina-se a
poténcia dos motores para as diversas fases de operacdo. Consecutivamente, sao
definidas as caracteristicas da asa, da fuselagem e dos estabilizadores horizontal e
vertical, calculando-se de seguida a resisténcia total que uma aeronave com essas
caracteristicas acarreta. Finalmente, € determinada a sua margem estatica para

efeitos de estabilidade estatica.

Realizado o projeto conceptual, provou-se o conceito de descolagem e
aterragem verticais através de uma prova de conceito. Esta prova consistiu num
aeromodelo de dimensdes e massa inferiores ao projetado. Para o efeito,
programou-se e instalou-se um piloto automatico que controla cinco motores e
guatro servos. Realizaram-se varios testes e ensaios em voo, em que no ultimo
deles a aeronave executou uma descolagem e uma aterragem a vertical, e efetuou

um curto voo de asa fixa.

Palavras chave: projeto aeronautico; veiculo aéreo nao tripulado; asa fixa;
descolagem e aterragem vertical; prova de conceito.
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Abstract

In recent years, Air Force Academy Research Center has focused its research
mainly on unmanned aircraft vehicles. This project reinforces the work that has been

done, opening a new window in the operation’s spectrum of this type of vehicles.

The vertical take-off and landing capability is not recent, and it is present in
some aircrafts, either manned or unmanned. However, this capability has shown
some advantages. This work starts by describing the key concepts of the aircraft
design, and vertical take-off and landing of unmanned aircraft vehicles, which are
crucial to the understanding of the subject.

Following this, a conceptual design of an aircraft is made. That aircraft should
have 15kg of maximum take-off weight and fly horizontally at 20 m/s and at 1000 ft
of altitude (equivalent to 304,8 meters). To achieve that, an initial sizing of the wing
loading and the power loading is done. Then the characteristics of the wing,
fuselage, and horizontal and vertical elevator are calculated, such as total drag that
an aircraft like that produces. Finally, the static margin for static stability purposes is

determined.

Once the conceptual design is done, proof of concept of vertical take-off and
landing was achieved by using a similar model than the projected one. For that, an
autopilot was programed to control five motors and four servos. Some flying tests
took place and, in the last one, the aircraft performed a complete flight, taking-off

and landing vertically.

Key words: conceptual design; unmanned aircraft vehicle; fixed wing; vertical

and take-off landing; proof of concept.
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Capitulo 1. Introducéo




1.1 Contextualizacao

Desde os primeiros anos do século XX que a aviagao tem vindo a desenvolver-
se exponencialmente pelo mundo, superando inumeros desafios e respondendo a
diversas necessidades. Transformou-se, por isso, numa area multidisciplinar em
constante evolugcédo, comecando com a conquista de um voo de breves segundos,
numa distancia ndo superior as centenas de metros, e evoluindo para o que
podemos observar hoje: voos intercontinentais que ligam o globo numa escala
temporal muito mais rapida, quando comparado com o transporte terrestre e/ou
maritimo, e que dao resposta a milhdes de passageiros. Durante esta evolucéo, a
aviacao atendeu as necessidades de duas guerras mundiais, ao transporte aéreo
intra e intercontinental, a demonstracoes aéreas e festivais aéreos, a busca e
salvamento terrestre e maritimo, a investigacdo e desenvolvimento cientificos e
tecnoldgicos, entre outros. A grande maioria destes quadros de atuacdo foram
garantidos por aeronaves tripuladas, estando ainda o0s sistemas aéreos nao
tripulados (UAS, do inglés Unmanned Aerial Systems) num estado
subdesenvolvido, quando comparadas com as anteriores. Atualmente, uma forca
armada com credibilidade é detentora de sistemas de armas do tipo UAV, ou
projetos para a sua aquisicdo. Sao mais de 40 os paises que operam um numero
superior a 80 tipos de UAS (MFA 500-12, 2013).

Existem muitas diferencas entre aeronaves nao tripuladas e aeronaves
tripuladas. Comecando logo pela designacdo em si, umas voam com tripulagéo,
outras sem ninguém a bordo. Esta € uma caracteristica importantissima, pois assim,
tal como defende Austin (2010), as aeronaves nao tripuladas podem ser atribuidas
missdes dentro do conceito 3D, dull, dirty & dangereous. As missdes dull sdo
missdes de longa duracdo. As dirty sdo aquelas onde ha a possibilidade de
exposicdo a contaminantes nucleares, radiolégicos, quimicos ou biol6égicos. As
dangereous sao missdes que na sua generalidade apresentam um perigo
acrescido, como por exemplo as realizadas em territorio hostil. Todas elas, quando
realizadas por aeronaves tripuladas, colocam em perigo os tripulantes. Desta forma,

0s UAS assumem-se como uma alternativa as limitagdes das tripulacdes. Outro
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fator relevante, também argumentado pelo mesmo autor, € o fator econémico. Os
UAS, quando comparados com a generalidade das aeronaves tripuladas, traduzem-
se num custo inferior (Austin, 2010), devido as suas dimensdes aquando da sua
construcdo, e das necessidades de propulsdo através de um menor consumo de

combustivel.

Neste paradigma verifica-se que as aeronaves nao tripuladas auxiliam cada

vez mais as missdes aeronauticas, seja a nivel civil ou militar.

1.2 Motivacao

Durante os ultimos anos, o Centro de Investigacdo da Academia da Forca
Aérea tem desenvolvido diversas plataformas aéreas néo tripuladas de modo a
satisfazer um conjunto de missdes de interesse militar para a Forca Aérea
Portuguesa (FAP). Estas missbes sao essencialmente de vigilancia e
reconhecimento em ambiente maritimo, sendo executadas por aeronaves de asa
fixa, que, quando comparadas com aeronaves de asa rotativa, oferecem melhor
autonomia, velocidade de cruzeiro e capacidade de carga. Apesar das vantagens,
€ necessaria uma pista devidamente adequada para as descolagens e aterragens
deste tipo de aeronaves, bem como toda a logistica associada, infraestruturas essas

que acabam por encarecer a sua operacao.

Por outro lado, as aeronaves de asa rotativa, como os helicépteros ou multi-
rotores detém a capacidade de descolagem vertical, de pairar sobre um
determinado alvo ou voar a velocidades mais baixas, sendo uma mais valia em

missdes de vigilancia e reconhecimento.

Com esta dissertacéo, pretende-se unificar na operacao de UAS as vantagens
da utilizacdo de aeronaves de asa fixa e de aeronaves de asa rotativa, a fim de

projetar um conceito de uma aeronave de asa fixa com descolagem vertical.



1.3 Objetivo

O objetivo desta dissertacao é elaborar um projeto de uma aeronave de asa
fixa com descolagem vertical que retna as vantagens da utilizacdo de aeronaves
de asa fixa e de aeronaves de asa rotativa. Este trabalho traduz-se num projeto
conceptual de uma aeronave de asa fixa com descolagem vertical e numa prova de

conceito do modelo projetado.

Os requisitos inicialmente estipulados sdo de uma aeronave nao tripulada com
um peso maximo a descolagem de 15 kg. Pretende-se que a mesma descole na
vertical, voe horizontalmente a uma velocidade de 20 m/s, a uma altitude de mil pés
(equivalente a 304,8 metros) e aterre na vertical. A sua velocidade maxima

pretendida é de 25 m/s.

No final pretende-se obter um prototipo possivel de ser utilizado em
investigacbes futuras, enriquecendo o conhecimento cientifico do Centro de

Investigacdo da Academia da Forca Aérea (CIAFA).

1.4 Estrutura e organizacao da dissertacao de

mestrado

Esta dissertacdo de mestrado é composta por cinco capitulos principais:

introducdao; revisao de literatura; projeto conceptual; prova de conceito; conclusdes.

No capitulo da introducao € apresentada uma contextualizacédo do tema, bem
como o0 seu enquadramento motivacional no contexto aeronautico e da FAP.
Explica-se o objetivo deste trabalho, quais os propésitos a alcancar, em
contrapartida de algumas limitacdes encontradas, bem como futuros desafios a

superar.

No capitulo da reviséo de literatura € apresentado o estado de arte do tema,

de modo a conhecer o que ja vem sendo feito pela comunidade cientifica sobre o



mesmo, concretamente: configuragbes Vertical and Take-off Landing (VTOL)

existentes, assim como a definicdo de conceitos associados.

O terceiro capitulo é sobre o projeto conceptual. Este é subdividido em cinco
subcapitulos. Antes do projeto propriamente dito, € selecionada a configuracao
VTOL a aplicar no projeto, de entre as mais relevantes retiradas da revisao
bibliogradfica e do estudo de mercado. Apds essa escolha inicia-se o
dimensionamento inicial, concretizando posteriormente o projeto da asa, fuselagem
e cauda da aeronave. Por fim calcula-se a resisténcia total da aeronave e a sua

margem estatica.

O quarto capitulo, subdividido em quatro subcapitulos € a da prova de
conceito. Aqui é definido o conceito que se procura demostrar, a constru¢do do
aeromodelo, aliado a configuracdo de software necessaria para o0 efeito.
Posteriormente sédo apresentados os resultados dos testes e ensaios em voo do

prototipo VTOL construido.

Por ultimo, sdo apresentadas as conclusdes retiradas desta dissertacéo e as

limitacdes encontradas, bem como possiveis desafios para projetos futuros.






Capitulo 2. Revisao da literatura

Neste capitulo é feita uma revisdo sobre a bibliografia existente acerca do
tema, através da exposicdo e analise de conceitos tedricos importantes para a
compreensao do trabalho, bem como da apresentacdo das configuracées VTOL
mais relevantes na comunidade cientifica e no mercado. Inicia-se com a anélise das
fases de projeto de uma aeronave, na generalidade. De seguida sdo abordados os
conceitos de UAS e a sua utilizagdo na FAP. Especificando um pouco mais a revisao
bibliografica, sdo estudados casos concretos de aeronaves VTOL, primeiramente e
num ambito de contextualizacdo, de aeronaves tripuladas, passando
posteriormente para aeronaves nao tripuladas. A revisdo do estado da arte termina

com a apresentacao de outros sistemas mais avancados de tecnologia VTOL.



2.1 Fases de projeto de uma aeronave

Desde sempre existiu dificuldade em definir onde é que se inicia o processo
de projeto, pois quem desenha uma aeronave defende que este comeca com 0
conceito que se pretende da aeronave, quer seja um caca, um bombardeiro ou um
avido de instrucdo. J4 os responsaveis pela parte da estabilidade e controlo
defendem que se devem definir a priori qual o peso maximo com que a aeronave
pode descolar e as limitacdes relativas a sua centragem. Por outro lado, os clientes,
sejam eles militares ou civis, iniciam o esbo¢co de uma aeronave pelos requisitos
operacionais aos quais a mesma ira responder. Todos estes pontos de vista estdo
corretos, pois 0 projeto de uma aeronave € uma tarefa multidisciplinar, como se
pode ver na Fig. 1.1, separada por areas, como a propulsdo, estruturas e

aerodinamica por exemplo (Raymer, 1989).

Estudos de
dimensionamento
e Controlo

Analise de
desempenho

L:> Design do J

conceito

Requerimentos

Figura 1 - "The Design Wheel", adaptado (RAYMER, 1989).

Na maioria dos projetos aeronauticos, o projeto das aeronaves obedece a um

conceito dividido em trés fases principais:

e Projeto conceptual
e Projeto preliminar

e Projeto detalhado



2.1.1 Projeto conceptual

No caso especifico de uma aeronave, € na fase de projeto conceptual que
se respondem as questdes basicas de configuracdo, como as especificidades das
asas, 0 comprimento e envergadura totais, 0 peso vazio e maximo, a sua
performance, velocidade méaxima pretendida, teto de servigo, entre outros. Analisar
0s requisitos de operacao — e partir deles — € um ponto importante nesta etapa do
projeto (Raymer, 1989).

E também nesta fase que se testam os aeromodelos no tinel de vento para
avaliar e confirmar as caracteristicas aerodinamicas tedricas. Caso seja hecessario
reajustar alguma das formas fisicas da aeronave, esta € a etapa de projeto mais

adequada, pois facilitaréo as proximas fases de projeto (Austin, 2010).

Um dltimo aspeto a ter em conta na fase conceptual € a necessidade
tecnoldgica externa, ou seja, se a aeronave a desenvolver necessitar de tecnologia
gue ainda estd em desenvolvimento naturalmente n&o sera possivel continuar com
0 projeto da mesma. No entanto, e contrariamente aos casos anteriores, esta
condicao é temporaria. Verificar-se-a apenas até toda a tecnologia, como software
e hardware utilizados nos sistemas avionicos de navegacao, comunicacao, entre

outros, estarem totalmente desenvolvidos (Austin, 2010).

Em suma a fase conceptual € uma analise sobre a viabilidade do conceito

gue vai ser elaborado.

2.1.2 Projeto preliminar

Ultrapassada e completa a fase conceptual, vem a fase preliminar. E nesta
fase que o esboco de desenho do projeto, no caso concreto da industria
aeronautica, da aeronave, é revisto. O objetivo é de otimizar a complementaridade
do projeto com os diversos sistemas para se obter a maxima performance na
generalidade dos ambientes onde a aeronave vai operar. Esta complementaridade

pode ser revista através da maquete utilizada na fase conceptual, onde se analisa,
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a trés dimensdes, como sera feita a montagem das diversas partes constituintes. E
importante ter em consideracdo que se deve preservar um acesso facil a todas as
partes da aeronave e seus sistemas, para casos de operacdo e manutencao dos
mesmos (Austin, 2010).

Uma vez que as diversas partes constituintes da aeronave podem ser
desenvolvidas por diferentes fabricantes, € importante manter uma uniformidade e
uma transparente definicdo do objetivo para que as diferentes partes encaixem e se
adaptem na peca final. Esta € uma atividade crucial no estado preliminar. (Raymer,
1989).

Atualmente a construcdo de uma maquete que replique a aeronave em
projeto vem sendo cada vez menos necessaria com a implementacdo da
capacidade computacional de modelacdo em 3D. No entanto uma analise de um

aeromodelo fisico ndo deve ser totalmente descartada (Austin, 2010).

O objetivo preliminar final € o de preparar a proxima fase, o projeto detalhado,
também conhecido como o desenvolvimento a escala real. A confianca de que o
projeto tem capacidade para ser executado € agora maxima, mas acima de tudo,

gue consegue ser executado dentro do tempo e custo estimado (Raymer, 1989).

2.1.3 Projeto detalhado

Esta é a Ultima etapa do projeto. Neste ponto de trabalho o staff especializado
na concecao da aeronave aumenta e surgem as diferentes areas de trabalho, que
serdo desenvolvidas por equipas diferentes. Estas areas seguirdo o estudo e
analise ja elaborados, e compreendem matérias como aerodinamica, estruturas,
controlo, aviénicos, propulséo, entre outros. (Austin, 2010). Mesmo um componente
especifico que foi analisado como um todo nas fases conceptual e preliminar, sera
trabalhado como um conjunto de pequenas pec¢as. Por exemplo, no caso de uma
asa, esta foi analisada por inteiro anteriormente, mas agora sera repartida em

longarinas, ribs e revestimento, produzidos separadamente. (Raymer, 1989).
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O projeto detalhado termina com o fabrico da aeronave. (RAYMER, 1989).
Além disso toda a gestéo relativa a producao da aeronave é feita nesta fase, desde
a génese do produto até a definicdo dos meios de apoio necessarios a sua
operacao, passando pelas véarias fases de teste do protétipo apds o término do

fabrico, tudo é planeado e gerido na fase detalhada de projeto (Austin, 2010).

Além do enunciado anterior, € ainda neste Ultimo estagio de projeto que sédo
publicadas as diretivas do fabricante para a operacdo da aeronave, como a
Technical Order (TO) (Austin, 2010).

2.2 Unmanned Aircraft Systems

Um UAS néo € mais do que um sistema, e deve ser considerado como tal.
Como qualquer sistema, um UAS compreende uma série de subsistemas que em
conjunto contribuem para a sua operacdo. Um desses subsistemas é a propria
aeronave, conhecido como Unmanned Air Vehicle (UAV). Outros subsistemas séo,
por exemplo, a estacdo de controlo, 0 mecanismo de langcamento e recolha, e 0s

sistemas de guiamento e controlo da aeronave (Austin, 2010).

O termo UAV comecou a ser usado em maior escala no principio dos anos
de 1990 para descrever uma aeronave nao tripulada robotica. Este termo substituiu
o Remotely Piloted Vehicle (RPV), anteriormente usado durante e apos a guerra do
Vietname. (Newcome, 2004). Um UAV é uma aeronave que nao transporta nenhum
operador humano e tem a capacidade de voar com ou sem controlo remoto humano
(Defense, 2010).

A definicdo de UAV tem por base o que a aeronave € concretamente, e ndo
0 que ela executa. O seu espectro de missdes € bastante variado e podem adquirir
caracter civil ou militar. Um UAV pode ser usado comercialmente para
cinematografia, como hoje em dia s&o cada vez mais utilizados os conhecidos

drones, ou militarmente, sobretudo em missdes de vigilancia. Alias, esta é a missao
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mais atribuida aos UAV a nivel militar, e, consequentemente, € por isso que sdo

conhecidos (Newcome, 2004).

2.2.1 UAS na Forca Aérea

Num panorama nacional e internacional em constante mudanca, é cada vez
maior o espetro de missdes as quais a FAP tem de responder. Muitas delas, devido
aos elevados custos financeiros e humanos que necessitam, encontram nos UAS
uma viavel solucédo operacional, para se complementarem e expandirem (MFA 500-
12, 2013).

Nas missdes que envolvem mais perigo e/ou mais monotonia, a utilizacéo de
plataformas UAS revela-se proveitosa, ndo s0 para reduzir custos, como aumentar
a seguranca e qualidade de trabalho das tripulacdes. Nesta perspetiva Portugal,
mais concretamente a FAP, devera redefinir requisitos técnicos e operacionais, bem
como estudar a implementacédo desta nova estratégia de operacao de UAS. Deve
procurar-se uma exploracdo das capacidades dos UAS que se adequem a uma
utilizacéo estritamente militar bem como outras missdes de interesse publico por
parte da Forca Aérea, em ligacdo com a North Atlantic Treaty Organization (NATO)
e com a Uniao Europeia (UE) como o reconhecimento e vigilancia aérea (MFA 500-
12).

2.3 Capacidade de descolagem e aterragem

verticais

A capacidade VTOL, em oposicdo a aterragem convencional (CTOL, do
inglés Conventional Take-Off and Landing) (Raymer, 1989) consiste numa aeronave
de asa fixa descolar e aterrar na vertical, além de voar em linha de voo e conseguir

pairar sobre um local especifico. Os seus motores geram sustentacdo e forca
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propulsora nas fases de descolagem e aterragem, enquanto que na fase de voo a
sustentacao é assegurada pelas asas (Unmanned Systems Technology, 2018).

Existem inGmeras vantagens de um sistema VTOL. E necessario menos
espaco para a descolagem e aterragem, ndo necessitando de uma pista como as
tradicionais aeronaves de asa fixa. Tém a capacidade de monitorizar, em voo
estacionario, uma determinada area com maior eficiéncia do que outra aeronave

gue efetue oOrbitas sobre 0 mesmo espaco (Unmanned Systems Technology, 2018).

Para estas aeronaves o voo € composto por trés fases: a fase de asa rotativa,
a fase de voo de asa fixa e a fase de transigéo entre ambas (Tielin et al., 2018).

Este conceito ndo € novo, pois ja existem diversas aeronaves com sistema
VTOL, desde aeronaves tripuladas e nao tripuladas. De seguida seréao

apresentadas diversas solucdes que ja existem para cada um dos casos.

2.3.1 Aeronaves VTOL tripuladas

Um dos sistemas utilizados em aeronaves tripuladas € o da aeronave V-22
Osprey (Figura 2) Este € um sistema que utiliza os dois rotores para gerar
sustentacao na descolagem e aterragem, bem como criar propulsdo em voo de asa
fixa. Para isso 0 V-22 Osprey funciona como helicoptero na fase inicial e final do
Seu Voo e, ja no ar, os seus motores rodam 90° e passam a funcionar como
turboprop (Dunford & Lunn, 1990).
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Figura 2 - V-22 Osprey (Boeing, 2018).

Apesar dos avancgos tecnoldgicos do séc. XX na capacidade VTOL, as
exigéncias atuais levaram a que esta aptidao fosse revista. Hoje em dia a aviagao
militar tem um objetivo principal: o apoio direto as forcas nos teatros de operacoes.
Contudo, é cada vez mais dificil a evolucado tecnolégica, com investimento em
aeronaves supersonicas, estar a par desta necessidade através da tecnologia
VTOL. Em resposta a esta problematica a Rolls Royce desenvolveu o sistema de
LiftSystem, que possui uma Lift fan que opera perpendicularmente ao escoamento
do ar na aeronave. Isto requer uma performance suficiente para conseguir operar

mesmo em condicfes adversas (Rolls-Royce, 2019)

Este sistema estad implementado no Lockheed Martin F-35B Lightning I
(Figura 3), uma aeronave com capacidade de Short Take-Off and Vertical Landing
(STOVL), ou seja, executa aterragem vertical, no entanto a aterragem € conseguida
utilizando uma distancia mais curta do que uma aterragem convencional. O
Lockheed Martin F-35B Lightning 1l € a primeira aeronave supersoénica a nivel

mundial com a capacidade STOVL (Lockheed Martin Corporation, 2019).
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Figura 3- Aeronave Lockheed Martin F-35B a executar uma aterragem vertical (Lockheed Martin
Corporation, 2019).

A capacidade STOVL é conseguida atraves de varios componentes instalados
na aeronave: uma fan, a Rolls Royce Lift fan, instalada atras do cockpit da aeronave,
gue opera o0 escoamento do ar no sentido descendente, e que é capaz de gerar
20 000 libras de forca propulsora; uma tubeira que se movimenta 95° e direciona o
fluxo de ar que sai do motor principal na vertical; um conjunto de Roll Posts
instalados na lateral da aeronave, e que aproveitam o bypass do motor principal

para direcionar esse escoamento verticalmente (Figura 3) (Rolls-Royce, 2019).

Apesar de tecnologicamente avancada, esta configuracdo ndo é possivel de
aplicar ao UAV do presente projeto conceptual dados o0s seus requisitos

operacionais impostos.

2.3.2 Aeronaves VTOL nao tripuladas

Tendo em conta a variedade de UAV com capacidade VTOL, estas podem

ser de dois tipos:

¢ Aeronaves que utilizam os mesmos motores para descolar, aterrar e

voar em voo de nivel;
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e Aeronaves que possuem um conjunto de motores para a descolagem e

aterragem, separado do sistema propulsivo utilizado em linha de voo.

Uma aeronave que utiliza os mesmos motores para descolar, aterrar e voar
em linha de voo é a Agusta-Westland GL-10 (Figura 4) desenvolvida pela National
Aeronautics and Space Administration (NASA) Langley Research Center e Northrop
Grumman’s TERN UAV (Tielin et al., 2018).

Figura 4 - Agusta-Westland GL-10 (Tielin et al., 2018).

A capacidade VTOL é conseguida por uma asa movel, onde estao inseridos 6
motores, que roda 90° dependendo se a aeronave esta a descolar, aterrar ou em
voo. Na primeira e segunda situacfes a asa esta disposta de tal forma que a corda
figue perpendicular ao eixo longitudinal do avido. Quando em linha de voo a corda
fica paralela a esse mesmo eixo, redirecionando o vetor de forca propulsora de
modo a aumentar a velocidade e, transitar para linha de voo e por fim deslocar a

aeronave na horizontal (Tielin et al., 2018).

Como exemplo de uma aeronave que possui o sistema propulsivo em linha de
voo independente da propulsdo para VTOL, € a HQ-60 UAV (Figura 5) uma
adaptacdo do T-20 JUMP UAV por parte da Latitude Engineering’s (Tielin et al.,

2018).
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Figura 5 - Desenho computorizado da aeronave HQ-60 UAV (Tielin et al., 2018).

Esta aeronave HQ-60 UAV possui dois sistemas de controlo. Um controla o
modo de voo de helicOptero na fase de descolagem e aterragem, outro controlo o
voo de asa fixa. A complexidade desta configuracédo estd em assegurar uma correta
transicdo entre os dois modos de voo. O sistema que controla o voo em helicoptero
comanda quatro motores, dois de cada lado da aeronave, que geram sustentacao,
ja o sistema que controla o voo de asa fixa é responsavel por um hélice traseiro que

gera forca propulsora a aeronave (Tielin et al., 2018).

Para além destes exemplos, existem outras aeronaves com diferentes
configuragbes VTOL que completam o estudo de mercado feito e
consequentemente a revisdo de literatura como € o caso da aplicacdo de quatro

motores a uma asa voadora (Figura 6).
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Figura 6 - Configuracdo de asa voadora com quatro motores (Malang, 2016).

A configuracdo de asa voadora é vantajosa relativamente ao tradicional
conceito de asa e empenagens verticais e horizontais por desenvolver menos
resisténcia e conseguir maior autonomia e alcance. Uma asa voadora tem também
uma maior area alar, o que para além das vantagens aerodinamicas, faz com que
a aeronave seja mais facilmente resgatada de agua em caso de amaragem. Na asa
voadora sdo colocados quatro motores, dois na frente e dois na retaguarda, para se
conseguir as capacidades VTOL. S&o necessarios quatro motores para conseguir
gerar uma forca de sustentacdo maior do que o0 peso, e assim a aeronave descolar.
Os dois motores da frente e os dois motores de tras estéo ligados por um eixo que
em voo roda 90°, fazendo rodar igualmente os motores, de modo a que o vetor
normal ao prato do hélice aponte na direcdo de deslocacdo da aeronave. A partir
desse momento 0s quatro motores ja ndo produzem sustentacdo, mas sim forca

propulsora (Malang, 2016).

Da Universidade de Delft, na Holanda, surge um conceito diferente dos ja
mencionados. O projeto Delftacopter concebeu uma dupla asa voadora (em biplano)
com um motor principal, na frente do avido e outros dois motores, mais pequenos,
um em cada ponta de asa. Gracas ao piloto automatico aplicado nesta aeronave,
ela tem a capacidade total de voo autbnomo. O seu sistema de Global Position

System (GPS) em conjunto com o Inertial Measurement Unit (IMU) e um tubo de
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pitot, reanem todas as informacfes necessérias para que o UAV consiga voar
autonomamente (MAVLab TU Delft, 2018).

Figura 7 - Aeronave Delftacopter antes da descolagem (MAVLab TU Delft, 2018).

Figura 8 - Aeronave Delftacopter em voo (MAVLab TU Delft, 2018).

Esta aeronave descola verticalmente (Figura 7) gragas ao seu motor
principal, que numa fase inicial apenas gera sustentagdo. Posteriormente, gragas
aos motores secundarios, transita para voo de asa fixa (Figura 8) e ai o motor
principal passa a produzir a for¢a propulsora necessaria (MAVLab TU Delft, 2018).

Do fabricante Quantum Systems surgem dois novos conceitos de aeronaves
VTOL: o Quantum Tron F9 e o Quantum Trinity F9.
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O Quantum Tron F9 (Figura 9) € uma aeronave com quatro motores, dispostos
em forma de quadcopter, que oferecem sustentacdo em VTOL, e quando em linha
de voo de asa fixa, s6 os dois motores da frente estao ativos. Esta aeronave descola
na vertical, com os quatro motores em funcionamento, aquando da transicdo de
VTOL para voo de asa fixa, os dois motores da frente (mais proximos do nariz da
aeronave) rodam 90°, de modo a que o plano do disco do hélice fique voltado para
a frente, no sentido de deslocamento, e os outros dois motores traseiros sao

desativados, defletindo as pas dos hélices a favor do deslocamento do ar.

Figura 9 - Quantum Tron F9 em voo vertical (Quantum Systems, 2019) (adaptado).

O Quantum Trinity F9 (Figura 10) por outro lado, em vez de quatro motores
tem apenas trés, dois a frente da asa e um terceiro junto a empenagem vertical,
com a particularidade que em linha de voo de asa fixa utiliza todos os motores para
gerar a forca propulsora. Na descolagem e aterragem a aeronave utiliza uma
triangulacdo dos dois motores dianteiros com o traseiro para equilibrar a aeronave
na subida e na descida, e, aquando da transicdo para voo horizontal, os mesmos
rodam 90° para a frente, de modo semelhante aos motores dianteiros da aeronave
Quantum Tron F9, e assim garantem a forca propulsora necessaria para o voo de

asa fixa (Quantum-Systems, 2019).
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Figura 10 - Quantum Trinity F9 na posicdo de voo horizontal (Quantum-Systems, 2019).

Outra possibilidade de configuragdo VTOL, resultado de um projeto conjunto
entre a Joby Aviation, na California, e a NASA é a Joby Lotus Multifunctional Rotor
VTOL UAV (Figura 11). E uma aeronave com trés motores, como a anterior, mas
com a especificidade dos motores mais dianteiros estarem embutidos nas pontas
da asa. Esses mesmos motores contém duas pas — formando um hélice adaptativo
— e que em linha de voo horizontal se defletem de forma a prolongar a envergadura
da asa, resultando assim numa configuracdo que reduz o arrasto (Figura 12).
Também com esta configuracdo, o motor traseiro, instalado na empenagem vertical,
roda 90° como nos anteriores casos de motores rotativos para gerar forca
propulsora horizontal (Sinha, Stoll, Stilson, & Bevirt, 2015).

Figura 11 - Joby Lotus Multifunctional Rotor VTOL UAV em modo VTOL (Press, 2017).
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Figura 12 - Esboco da aeronave Joby Lotus Multifunctional Rotor VTOL UAV em modo VTOL
(esquerda) e em modo de voo horizontal (direita) (Sinha et al., 2015).

Também disponivel no mercado esta uma op¢ao da comerciante Flite Test
com a aeronave E-Flite Convergence VTOL (Figura 13) com uma configuracao
VTOL de trés motores, em que os dois mais dianteiros sdo em tudo semelhantes
aos do Quantum Trinity F9, ou seja, rodam 90° em linha de voo horizontal para
redirecionar a forca propulsora da vertical para a horizontal, no entanto o motor
traseiro esta posicionado no estabilizador horizontal, contribuindo apenas para a

descolagem e aterragem.

Figura 13 - E-Flite Convergence VTOL (FliteTest, 2017).

Por ultimo, uma configuragcdo VTOL mais simples, do tipo homebuilt € uma
aeronave com dois motores, um em cada extremidade da asa, que asseguram a

propulsdo e sustentagdo em modo VTOL e que a semelhanca de outras aeronaves
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anteriores, rodam 90° para a frente a asseguram igualmente a propulsdo na
horizontal (Stanton, 2018).

Figura 14 - Exemplo de uma aeronave homebuilt com dois motores RC VTOL (Stanton, 2018).

Em suma, na Tabela 1 encontram-se enumeradas as configuracdes VTOL

identificadas no estudo de mercado.

Tabela 1 - Resumo das configura¢des VTOL.

N° Aeronave Descricdo

1 Agusta-Westland GL-10 Asa mével, que roda 90°, com 6 motores
fixos, que rodam solidarios com a asa.

2 HQ-60 UAV Propulsdo para VTOL independente da
utilizada em linha de voo horizontal.
Quatro motores na disposi¢éo de
guadcopter para VTOL e um motor
traseiro para propulsdo em linha de voo
horizontal.

3 Asa voadora com quatro motores Asa voadora com guatro motores
dispostos na configuracéo de quadcopter,
gue rodam 90° na fase de transi¢céo e que
contribuem para a propulsdo em linha de
voo horizontal.

4 Delftacopter Dupla asa voadora, do tipo tailsitter.

5 Quantum Tron F9 Quatro motores na configuragdo de
guadcopter, em que na fase de transicao
rodam os dois dianteiros e se desativam
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Quantum Trinity F9

Joby Lotus Multifunctional Rotor VTOL
UAV

E-Flite Convergence VTOL

RC VTOL do tipo homebuilt
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0s traseiros. A propulséo em linha de voo
horizontal é garantida pelos motores
dianteiros.

Trés motores — dois em frente a frente da
asa e um no estabilizador vertical — que
na fase de transicdo rodam 90° para a
frente, e se desativam os dois dianteiros,
ficando a propulséo em linha de voo
horizontal a cargo do motor traseiro.

Trés motores — dois nhas pontas da asa e
um no estabilizador vertical — em que na
fase de transicéo os das pontas da asa
defletem as pas de modo a prolongar a
envergadura da aeronave, e
conjuntamente o motor traseiro roda 90°
para garantir a propulséo em linha de voo
horizontal.

Trés motores — dois em frente & asa e um
integrado no estabilizador horizontal — em
gue na fase de transicdo os dois frontais
rodam 90° para a frente, assegurando a
propulséo em linha de voo horizontal.

Dois motores colocados nas
extremidades da asa que geram forca
propulsora e sustentacdo na fase VTOL, e
que rodam 90° para a frente na fase de
transicdo, assegurando igualmente a
propulsdo em linha de voo horizontal.



Capitulo 3. Projeto conceptual

A presente capitulo € dedicado ao projeto conceptual. Este € um trabalho
extremamente iterativo e, em muitas situacdes, € necessario refazer calculos, ou
reanalisar resultados ja obtidos, em virtude de novas conclusdes. Primeiramente é
escolhida a configuracdo VTOL a aplicar, e € feito um dimensionamento inicial com
base nos requisitos indicados no capitulo 1, tendo em consideracéo todas as fases
de voo, desde a descolagem até a aterragem, ambas verticais, passando pelo voo
horizontal de asa fixa. Posteriormente vem o projeto das principais componentes da
aeronave, asa, fuselagem, estabilizadores e trem de aterragem. Por Gltimo é
calculada a resisténcia aerodinamica total até obter o valor de forca propulsora
minimo que 0s motores necessitam de gerar em linha de voo a velocidade horizontal

constante.

25



3.1 Escolha da confiquracao VTOL

Para escolher qual a configuragdo VTOL a aplicar no projeto conceptual,
utilizou-se o método Analytic Hierarchy Process (AHP). Para que exista organizacéo
na tomada de decisdo, este método sugere que a mesma seja decomposta num
conjunto de comparacgdes, avaliadas pelo equipa de projeto, em que se atribui a
cada termo de comparacdo um peso para a decisdo. Os mesmos termos, ou
critérios, sdo avaliados numa determinada escala. Do conjunto das avaliacdes, em
funcdo dos pesos que os termos tém atribuidos, resulta a decisao final (Franco &
Committee, 2018).

Neste sentido, a escolha da configuracdo VTOL a aplicar na aeronave deste
projeto conceptual foi divida em trés principais critérios: operacéo, construcéo e
adaptabilidade ao CIAFA. No critério da operacdo, os subcritérios tidos em conta
S&80 0 espaco necessario para que a aeronave realize uma descolagem e aterragem
verticais, bem como a aerodinamica, estabilidade e controlo, autonomia, forca
propulsiva e peso adicionado. Quanto a constru¢do, sao considerados o0s
subcritérios de custo, complexidade, viabilidade, adaptabilidade e duracdo da
construcdo. Um terceiro critério ponderado prende-se com a adaptabilidade ao
CIAFA, visto este ser um trabalho de investigacdo elaborado sob orientacdo do
mesmo. Todos os critérios e subcritérios tidos em conta sdo apresentados na
Tabela 2, e os detalhes relativos a pontuacao a atribuir a cada um encontram-se no

Anexo A.

Tabela 2 - Critérios utilizados na AHP e a respetiva ponderacao.

40% Espacgo para descolagem 20%

Aerodindmica 20%

OPERACAO Forca Propulsiva 20%

Estabilidade e Controlo 20%

Peso acrescentado 20%

- 30% Custo 55%
CONSTRUCAO :

Complexidade 45%

INTERESSE PARA A 30% Adaptabilidade ao CIAFA 100%

FAP
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Desta selecdo de critérios e respetivos pesos, o estudo AHP para a escolha
da configuracdo VTOL a aplicar resulta na Tabela 3. Os nimeros na linha superior

representam as configuracdes VTOL enumeradas na Tabela 1 do ponto 2.3.2.

Tabela 3 - Resultado do estudo AHP para a escolha da configuragdo VTOL a aplicar.

Critério/Configuracao 1 2 3 4 5 6 7 8 9
OPERACAO 6,6 6,6 7,2 7 7 6,8 6,8 6,8 6,8
Espaco p/descolagem 7 8 8 8 8 8 8 8 6
Aerodindmica 8 6 7 8 7 7 7 6 8
Forca Propulsiva 8 6 8 6 7 6 6 7 7
Estabilidade e Controlo 5 8 8 5 8 7 7 7 6
Peso acrescentado 5 5 5 8 5 6 6 6 7
CONSTRUCAO 5 6 6,25 8 6,25 6 6 6 7.5
Custo 5 5 5 8 5 6 6 6 7
Complexidade 5 7 5 8 7,5 6 6 6 8
INTERESSE PARA A FAP 6 8 6 1 7,5 6 3 1 6
Adaptabilidade ao CIAFA 6 8 1 7,5 6 3 1 6
TOTAL 594 6,84 6,56 55 6,93 6,32 542 4,82 6,77

Pelo resultado obtido da tabela anterior, a configuragcdo VTOL mais favoravel,
e que sera aplicada, € a n® 5. Esta consiste em quatro motores na configuracéo de
guadcopter, em que na fase de transicdo rodam os dois dianteiros e se desativam
os traseiros. A propulsdo em linha de voo horizontal € garantida pelos motores

dianteiros.

3.2 Dimensionamento inicial

Num projeto conceptual de uma aeronave de asa fixa com descolagem
vertical, compreende-se que 0 voo nao sera unica e exclusivamente horizontal, com
a asa responsavel por toda a sustentacdo. Desta forma é pretendido que a aeronave
deste projeto voe dentro de um espetro de operagédo completo, em que a mesma se
revele Util. Se se tiver em conta a velocidade de voo horizontal, uma aeronave com

capacidade VTOL preenche todo o leque de velocidades, desde a velocidade

27



horizontal nula (quando esta a descolar ou a aterrar) até a sua velocidade horizontal
maxima (VNE, do inglés Velocity to Never Exceed). Para tal, € necessério
dimensionar o sistema propulsivo de modo a que este opere em todas as fases do
voo: descolagem e aterragem (voo vertical), transicdo (passagem de voo vertical

para voo horizontal) e linha de voo (voo horizontal).

3.2.1 Fase de voo horizontal

3.2.1.1 Carga alar

No seguimento da metodologia proposta, o primeiro objetivo é obter um valor
de referéncia para o quociente entre o peso da aeronave (W, do inglés Weight) e a
area alar (S, do inglés Surface), designando-se este de carga alar (W /S). Trata-se
por isso de um parametro importante que sera utilizado em diversas etapas do
projeto. Para tal, parte-se do peso maximo a descolagem (MTOW, do inglés
Maximum Take-Off Weight) definido nos requisitos operacionais, de 15 kg. Como
esta € uma fase bastante embrionaria do projeto, e pouco se sabe acerca das
caracteristicas da aeronave, nomeadamente as caracteristicas da asa, ndo é
possivel definir inicialmente W /S. Devido a esta limitacdo, serdo utilizados dois
métodos para obter um valor de referéncia para W/S: o primeiro é através de
informacdes recolhidas de outras aeronaves néo tripuladas; o segundo resulta do
célculo de varios valores de carga alar, tendo em consideracdo 0s requisitos

operacionais ja definidos.

Na Tabela 4 sdo apresentados os valores de MTOW, area alar e respetivo
coeficiente de carga alar para aeronaves abrangendo todas as diferentes
configuragcbes VTOL do estudo de mercado, bem como a média do mesmo
coeficiente. Nesta tabela apenas se incluiram aeronaves com um MTOW < 30 kg
de modo a aproximar a realidade de MTOW = 15 kg pretendido. Além disso
adicionou-se outro exemplar com um MTOW = 16 kg para complementar a

amostra: a aeronave Drone Major - ALTI (Drone Major, n.d.); Esta aeronave néo foi
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mencionada no capitulo 2 uma vez que ndo possui uma configuracéo diferente das

mencionadas na revisdo bibliogréfica.

Para o célculo da carga alar pelo 1° método, a medida da corda da asa das
aeronaves do estudo de mercado foi aproximada a 12% da envergadura, dada a
falta de informagédo sobre as mesmas, sendo esta a mesma razdo envergadura-
corda verificada na aeronave ANTEX-X02 Alfa (comummente conhecida como Alfa)
do CIAFA.

Tabela 4 - Caracteristicas das aeronaves do estudo de mercado

MTOW Envergadura Corda w/s 1¢
Aeronave (kg) W (N) S (m?) (m) (m) método
NASA GL-10 28,13 275,955 1,206 3,17 0,38 228,844
Malang Yasir Thesis 4,5 44,145 0,27 1,5 0,18 163,5
Delftacopter 4,5 44,145 0,285 1,54 0,18 155,117
Kapetair 6 58,86 1,307 3,3 0,40 45,042
Quantum Trinity 4,5 44,145 0,688 2,394 0,29 64,188
Joby Lotus 24,9 244,269 1,347 3,35 0,40 181,384
Quantum Tron 13,5 132,435 1,47 3,5 0,42 90,092
Drone Major - ALTI 16 156,96 1,08 3,00 0,36 145,333
MEDIA 134,187

Da tabela acima obtém-se um primeiro valor médio para a carga alar, W/S =
134,187 N/m?. No entanto, este resultado foi obtido através de uma média
aritmética, sendo relativo ao conjunto de todas as aeronaves do estudo de mercado

(juntamente com as duas acrescentadas), sem descriminar o seu MTOW.

Para se obter uma referéncia de W /S mais rigorosa, partiu-se dos requisitos
operacionais de velocidade de perda, alcance e autonomia, e calculou-se os valores
de carga alar necessarios para cumprir com 0s respetivos requisitos operacionais,

através das seguintes equacoes:

e Velocidade de perda:
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w
— < 0,5pV5%C, (3.1)
S max

e Alcance:
ﬂ= 05 VZ @ (32)
R

e Autonomia:
W I 3Cp0 (3.3)
g TP k

p = densidade do ar
V = velocidade
Cy,., = coeficiente de sustentagdo maximo

Cp, = coeficiente de resisténcia parasita

Para o calculo dos valores de W /S considera-se 0os seguintes parametros: a
altitude de cruzeiro de mil pés (1000 ft), equivalente a 304,8 metros (p =
1,19 kg/m3); uma velocidade de perda de 12 m/s, projetada para 60% da velocidade
de voo cruzeiro; ¢, . = 1,3; Cpo = 0,02 (Scholz & Nita, 2012) e um valor de k,

segundo Raymer (1992) calculado pela seguinte equacéo:

I = 1 (3.4)
" mARe

m = 3,1415

AR = alongamento (do Inglés, Aspect Ratio)
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P (3.5)

b = envergadura da asa

e = fator de Oswald

e = 1,78(1 — 0,0454AR%58) — 0,64 (3.6)

Como o projeto concetual € um trabalho extremamente iterativo, o valor de
C.,.. =13 foi obtido atraves do estudo de um conjunto de perfis alares a
implementar na asa, ja identificados. Apesar disso, no encadeamento da

metodologia, este estudo é apresentado no ponto 3.3.1.

Nesta fase de projeto ha diversas variaveis, como é o caso do alongamento
(AR), que ainda ndo podem ser calculadas, pois ainda ndo estéo definidos os seus
parametros. Sdo utilizados valores de referéncia de aeronaves semelhantes,
guando necessario. Considerando o valor de AR = 7,6 da aeronave Alfa do CIAFA,
obtém-se o valor de e = 0,801 e consequentemente k = 0,051. Tendo em conta 0s
valores anteriores, concluem-se das equacdes 3.1, 3.2 e 3.3 os valores W/S <
111,314 N/m?, W /S = 149,007 N/m? e W /S = 258,087 N/m? respetivamente.

Com base nos resultados de W /S obtidos pelos dois métodos, o valor que é
tido como referéncia para a area alar da asa deste projeto conceptual é W /S =
149,007 N/m?, pois ndo s6 foi obtido pelo parametro do alcance — o mais relevante
para o CIAFA numa aeronave com estas caracteristicas, de entre os trés calculados
no segundo método —, como também é o termo que mais se aproxima da média de
W /S calculada no primeiro método. Assim, para um MTOW de 15 kg, e um peso
W = 147,150 N, obtém-se S = 0,988 m?, que corresponde a éarea alar da asa

projetada.
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3.2.1.2 Power Loading

Existe um parametro importante no dimensionamento do sistema propulsivo
das aeronaves designado de power loading (W /P), sendo este correspondente a
razao entre o peso (expressa em Newton) e uma poténcia (expressa em watts).
Encontrado o valor de W /P para uma determinada fase do voo chega-se a poténcia
necessaria para cumprir essa mesma fase, que é objetivo Ultimo da

dimensionalizacgéo inicial do sistema propulsivo.

Na fase de voo horizontal é calculado o W /P para a condicdo de maxima
velocidade horizontal e razdo de subida, através das seguintes equacdes (Serrano
& Kamal, 2018):

e Maxima velocidade horizontal

U]
e : , _ (3.7)
0,500V 3 maxCo, w/s + POairVimax w/s)

np = eficiéncia do hélice
po = densidade do ar ao nivel médio das dguas do mar
Vnax = velocidade maxima horizontal

04ir = fator de densidade do ar relativo

e Maxima razdo de subida

1 (3.8)
v 1,155 2

Y 4
(L/D)maxy 3Cp,
Po\"F

W/P =

T w/s)
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_on (3.9)
Vy = VSlnm

V, = velocidade maxima de subida
(L/D)pmax = valor de eficiéncia aerodindmica maxima

6 = angulo de subida, em graus

Para o calculo de W/P na condicdo de maxima velocidade horizontal

consideram-se as seguintes variaveis:

e 17, =0,709. Com base no fabricante verificou-se que a eficiéncia era
mais baixa para um regime de motor a 100%. Este valor foi obtido tendo
através do valor de rendimento fornecido pelo fabricante para o referido
regime de motor, com base na forca propulsiva e poténcia do mesmo,
e velocidade da aeronave (V = 20 m/s) (T-motor, 2019b);

e p, =1,225kg/m3, correspondente ao valor de densidade do ar, ao
nivel do mar, para a atmosfera padrao ISA;

e V,ux = 25m/s, valor definido pela equipa do CIAFA para orientacéo do
projeto;

e (p, = 0,02 (Scholz & Nita, 2012);

e W/S =149,007 N/m?, correspondente ao valor de carga alar da asa,
obtido no ponto 3.2.1.1;

e k =0,051, obtido pela equacéo (3.4);

e p=1,210 kg/m3, correspondente a média entre a densidade do ar ao
nivel médio das aguas do mar, e a altitude de cruzeiro de 304,8 metros;

e 0, = 0971, correspondente ao quociente entre a densidade do ar a
altitude de cruzeiro e ao nivel médio das aguas do mar, para uma
altitude de 304,8 metros. (Serrano & Kamal, 2018).

Conclui-se, portanto, pela equacéo (3.7), que o valor de W /P para velocidade
maxima horizontal ¢ W/P = 0,399 N/W.
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Para o calculo de W /P na condicdo de maxima razéo de subida consideram-

se as seguintes variaveis:

e V,=1743m/s, obtido a partir da equagéo (3.9), considerando V =
20 m/s e um valor desejado de projeto para o angulo de subida 6 = 5°;

e 7, =0709;

e (L/D)max = 24,701, obtido a partir do quociente entre C, e Cp, ambos
obtidos a partir das equacdes (3.15) e (3.31), respetivamente. Também
neste ponto, devido ao projeto concetual de uma aeronave ser iterativo,
este resultado obteve-se de equagdes enunciadas nos pontos 3.3.1 e
3.4, de modo a manter a metodologia iniciada;

e p,=1,225kg/m3, correspondente ao valor de densidade do ar, ao
nivel do mar, para a atmosfera padréo ISA,;

e Cp, = 0,02 (Scholz & Nita, 2012);

e k=0,051;

e W/S=149,007 N/m?.

Assim sendo, pela equacao (3.8) conclui-se o valor de W /P para a maxima
razdo de subida, W/P = 0,2914 N/W.

3.2.2 Fase de voo vertical

O proximo ponto prende-se com a fase do voo vertical. Nesta etapa € fulcral
dimensionar os motores para a mesma, pois na fase de voo horizontal concluiram-
se valores de power loading que podem nao corresponder as exigéncias de um voo

do tipo vertical.

Desta forma séo calculados os valores de power loading para trés situacoes:
VOO estaciondrio; voo em subida vertical, e voo no teto de servico através das

seguintes equagoes (Serrano & Kamal, 2018):

e V0o estacionario:
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2 (3.10)

W/P = FoM
/ 0 W/A

FoM = Eficiéncia do rotor (do inglés, Figure of Merit)
W /A = Disc Loading (DL). Corresponde ao peso por area de disco do hélice

e Voo em subida vertical

W/P = (3.11)

l k 2(W/A) pOthp aCy
\[V + W/A X

Vip =w-r (3.12)

o = racio entre area do disco do hélice e area das pas
C4 = coeficiente de resisténcia de uma pa do rotor

Viip = velocidade na ponta da pa do rotor

Para o céalculo de W /P na condicdo de voo estacionario consideram-se as

seguintes variaveis:

e FoM = 0,75 (Saengphet & Thumthae, 2016)
e p=121kg/m3;
e W/A=224,08 N/m?, calculado através do quociente entre o peso da

aeronave (147,15 N) e a area do disco dos quatro hélices da aeronave
(4 x 0,164 m?).
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Conclui-se, portanto, pela equacéao (3.10), que o valor de W /P para voo
estacionéario é W /P = 0,055 N/W.

Para o calculo de W /P na condicdo de voo em subida vertical consideram-se

as seguintes variaveis:

e V, =5m/s valor projetado e pretendido para a aeronave;

e k; =0,15 (Serrano & Kamal, 2018);

e po=1,225kg/m3;

e W/A=224,08N/m?

e Vi, = 143,63 m/s, resultado da equagéo (3.12): produto da velocidade
angular do hélice (obtida através da conversao do valor de RPM
disponibilizado pelo fabricante (T-motor, 2019) com o comprimento de
uma das pés, correspondente ao raio do disco do hélice;

e o0 = 0,076, valor resultante do quociente entre a area do disco do hélice
e a area das pas;

e (; = 0,007, coeficiente de resisténcia das pas.

Pela equacao (3.11) conclui-se que o valor de W /P para voo em subida
vertical ¢ W/P = 0,164 N/W.

3.2.3 Fase de transicao

Por dltimo, de modo a concluir o dimensionamento inicial nas trés fases de
Voo, calcula-se o valor de power loading para a transicdo entre voo vertical e voo

horizontal através da seguinte equacao (Serrano & Kamal, 2018):

1 (3.13)

. —y.2 2 2 oy, 8
k=Y +\/(VL) +( w/a ) + Bty (%Cd(l+4,6H2))+<0,5P0Vo@3cd0 L+ wy

w/p =

sin 6, 2 2psinB,;, W/A W/S " poVe

6.1+ = angulo de transicao
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V. = velocidade horizontal apés a transigado

U = viscosidade dinamica do fluido

Para o calculo de W /P na fase de transicdo consideram-se as seguintes

variaveis:

e k; =0,15 (Serrano & Kamal, 2018);

e 0.4 =1507rad, correspondente ao angulo de transicdo calculado.
Este angulo € aquele corresponde a uma velocidade horizontal em que
a aeronave ja possui sustentacdo suficiente para voar, sem
necessidade de forga propulsiva vertical;

e I, =20m/s, correspondente a velocidade final em voo horizontal,
depois da transicao;

o W/A=224,08N/m?

e p=121kg/m3;

o Vip = 143,63 m/s;

e 0=0,076;

e (; = 0,007, coeficiente de resisténcia das pas;

e 1 =1,78x107°, obtido a partir da equacdo de Sutherland para uma
temperatura de 286,21 K;

o po=1,225kg/m?3;

e (p, = 0,02 (Scholz & Nita, 2012),

e W/S =149,007 N/m?;

e k=0,051.

Através da equacado (3.13) conclui-se que o valor de W /P para a fase de
transicdo é W/P = 0,031 N/W.

Reunindo num gréfico todos os valores obtidos no dimensionamento inicial,

pode analisar-se mais facilmente como varia o power loading em funcdo da carga
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alar, e assim encontrar o ponto ideal de projeto. Este ponto é o que apresenta menor
valor de W /P para o W /S definido. Estes resultados sdo apresentados na Figura
15.

W/P vs. W/S

Maximum Forward Speed

Maximum Rate of Climb

0,4 //—\ Transition
/

Hovering flight

Vertical climb flight
/ —— W/S do projeto

0,1
I/ ) — \W/S Vel. perda
0
0 100 200 300 400 500 600 700 — W/S Autonomia
W/S Ponto de projeto

Figura 15 - Grafico da variacao de W/P em funcéo de W/S.

Assim, conclui-se do dimensionamento inicial para esta aeronave um power
loading W/P=0,031N/W e uma carga alar W/S=149,007 N/m?2.
Consequentemente, do valor de power loading, resulta um valor de poténcia
necessaria para os motores de 4746,77 W. Chega-se também a conclusao que, de
acordo com o W /S escolhido para o projeto, a velocidade de perda da aeronave,

pela equacéo (3.1), é de 13,89 m/s para condi¢cbes de voo cruzeiro.

3.3 Projeto

3.3.1 Asa

Em linha de voo, e a velocidade de cruzeiro de 20 m/s, o somatério de forcas

na aeronave é nulo. A aeronave ndo estd a variar a velocidade, e por isso tem
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aceleracdo nula. Nesta condicéo, a forca de sustentagéo (L, do inglés Lift) é igual,
em valor absoluto, a W. Do mesmo modo, a forca propulsora (T, do inglés Thrust) é

igual a forca de resisténcia total (D, do inglés Drag). Se L = W, e:

1
vem:
- 2w (3.15)
L= pv2s

C, = coeficiente de sustentacao

Através da equacéao (3.15), para uma velocidade de 20 m/s e altitude de 304,8

metros (p = 1,19 kg/m3), C, = 0,626, em Voo cruzeiro.

Visto que a carga alar e o MTOW da aeronave ja estao inicialmente projetados,
a proxima etapa recai na escolha do perfil alar da asa sustentadora (Corke, 2003).
Para que seja implementado o perfil mais adequado, existem condi¢bes que sao
necessarias ter em conta. Assim deve procurar-se um perfil que ofereca melhores

condicBes de alcance e autonomia para o C, de voo de cruzeiro, isto €, valores

3
elevados de eficiéncia aerodinamica (L/D), e do parametro (C,z/Cp). Por fim é
necessario identificar a que niumero de Reynolds se vai operar, de modo a excluir

logo de inicio perfis alares desadequados ao envelope de voo da aeronave.

pVe (3.16)

Re = numero de Reynolds
U = viscosidade dinamica do fluido

¢ = corda média da asa
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Usando como referéncia o valor de AR = 7,6 da aeronave Alfa do CIAFA, para
uma asa com S = 0,988 m?, obtém-se b = 2,740 m?, e consequentemente ¢ =
0,360 m. Segundo a equacdo de Sutherland, a viscosidade dindmica do ar é u =
1,77973 X 1075 kg/m - s. Para uma velocidade de 20 m/s, o nimero de Reynolds

correspondente € Re = 4,8 x 10°.

Com base num relatério de projeto de ambito académico elaborado por
Andrade, Gomes, Cerdeira, Mendes & Fraqueiro (2017), e tendo em conta o valor
de Reynolds previamente determinado identificou-se um conjunto de perfis alares

gue operam com baixo numero de Reynolds, sendo eles:

e SD 7034

e CLARK-Y

e EPPLER 793
e GOE 549

e NACA 23015
e NACA 4415
e S2027

e EPPLER 395
e SD7062

Para aferir as caracteristicas de cada perfil alar utilizou-se o programa XFLR5.
Registaram-se os valores de eficiéncia e coeficiente de sustentacdo em funcdo do
angulo de ataque, ndo so para os perfis alares em duas dimensdes (2D), como mais
importante ainda, para a asa com b = 2,740 m e ¢ = 0,360 m em trés dimensdes

(3D), cujos resultados podem ser consultados no ANEXO B.

A Tabela 5 resume o estudo efetuado aos perfis alares simulando uma asa em
3D:
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Tabela 5 - Principais parametros do estudo 3D dos perfis alares.

SD 7034 1,32 11 38,74 2 31,41 55
Clark-Y 1,22 10 57,00 15 37,87 2
Eppler793 150 115 32,55 2 29,01 55
GOE 549 121 9 33,46 3,5 29,29 7
NACA 23015 098 9,5 29,60 3,5 25,96 9
NACA 4415 1,29 10 35,43 2 29,85 55
S2027 124 11 34,88 4 29,70 7.5
EP 395 140 9 33,47 15 30,26 6,5
SD 7062 145 12 35,63 2,5 29,86 55

Uma vez que o valor de C, determinado anteriormente para voo cruzeiro é C, =
0,626 €& também pertinente salientar os valores dos principais parametros

analisados para a asa em 3D com C, = 0,6.

Tabela 6 - Principais parametros do estudo 3D dos perfis alares referentes ao coeficiente de
sustentacdo em voo cruzeiro.

SD 7034 3,5 37,84 30,17
Clark-Y 3,5 42,32 33,41
Eppler 793 2 32,55 26,08
GOE 549 3 33,44 27,19
Naca 23015 6 28,79 23,37
Naca 4415 3 35,19 28,39
S2027 4,5 34,73 27,97
EP 395 0,5 33,37 26,39
SD 7062 3 35,55 28,29
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Dos nove perfis alares analisados, o0 CLARK-Y é aquele que reune os
melhores parametros para o projeto sendo por isso 0 mais eficiente em autonomia

e alcance.

3.3.2 Fuselagem

Terminada a fase de projeto conceptual da asa, segue-se o projeto da
fuselagem. De uma maneira geral a fuselagem de uma aeronave tem varias
funcdes, como acomodar a tripulagdo, passageiros carga, que varia consoante a
especificidade da aeronave e da missdo a realizar. Além disso também pode
armazenar combustivel e o trem de aterragem quando este esta retraido (Corke,
2003). No caso da aeronave deste projeto, nenhum dos aspetos anteriores se
aplica, no entanto ha um aspeto importante que é universal a todas as aeronaves.
A fuselagem € um ponto estruturalmente fulcral pois acomoda a raiz da asa (Corke,
2003).

Nesta fase sera utilizada como referéncia uma vez mais a aeronave Alfa do
CIAFA — visto ser uma aeronave com semelhancas de operacdo, payload e
caracteristicas de voo — agora para obter um valor de referéncia para o diametro

(d) da fuselagem. O parametro d corresponde ao didmetro maximo da fuselagem.

Tendo em consideracdo que a area de seccdo da fuselagem do Alfa é
0,033 m?, o diametro é d = 0,206 m. Uma vez obtido este valor, a préxima etapa é
definir qual o comprimento da fuselagem (I, do inglés Lenght). A razdo entre o
diametro e o comprimento da fuselagem (d/l) assume um papel importante na
resisténcia aerodinamica criada pela fuselagem da aeronave. Tendo em
consideracao o diametro e o valor desejado de d/I em funcéo da resisténcia criada,

determina-se o comprimento da fuselagem.

Para definir o valor ideal de d/l para o projeto, parte-se de um valor inicial de

referéncia. O valor que minimiza o coeficiente de resisténcia em aeronaves em
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. ;. , d ~ 7 .z .
regime de voo subsonico e —=0,3; no entanto este valor ndo é praticavel, pois

resulta numa fuselagem demasiado curta, e por isso néo é utilizado. Na maioria das
aeronaves, devido a requisitos de projeto para transporte de carga, séo utilizados
racios d /1l mais baixos, entre 0,08 e 0,125 (Corke, 2003).

. . e . . d
Numa primeira abordagem, utilizando o valor sugerido pela literatura, para 7=

0,3 ed =0,206m vem que [ = 0,687 m. Dividindo este comprimento em dez
segmentos iguais — uma vez que a area de seccao varia ao longo da fuselagem —
obtém-se para o valor da resisténcia total da fuselagem, equacéo (3.17), através da
soma das resisténcias parciais dos dez segmentos. Para esse célculo utilizam-se
as cinco equacgodes 3.17, 3.18, 3.19, 3.20 e 3.21 no seu conjunto, como uma unica

equacao composta.

10 (3.17)

Dfuselagem = Z D,

1

1 3.18
Dx = EpVZSquCfT ( )
. _ 1328 (3.19)
4 \J Re,
60 £ (3.20)
F=1 +F+ m
1 (3.21)
F=q
[

Srus = area de fuselagem a considerar
Cr = coeficiente de resisténcia viscosa

F = factor de forma
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Ao variar d/l (previamente definido em %=0,3) obtém-se diferentes

resultados para D. Considera-se assim uma variagéo de d/I, 0 < d/l < 1, de modo
a obter um maior nimero de resultados e abranger todos os valores de referéncia
sugeridos pela literatura. No entanto, para simplificar o calculo dos valores de

resisténcia correspondentes, o intervalo continuo de u, =]0;1[ foi divido num
intervalo discreto u, = {%+2"—0:n ENyANE [0;18]}. No grafico da Figura 16

encontram-se os valores d /[ e respetivos valores de D.

Variacdo de D vs d/I

Resisténcia, D
w

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1
d/l

Figura 16 - Gréfico da variacao de D vs. d/l.

Pela grafico da Figura 16 conclui-se que o valor de d/l mais eficiente (em
termos de eficiéncia aerodinamica) é d/l = 0,15, tendo em conta o diametro
equivalente previamente estabelecido, pois foi com base no mesmo que se fizeram
os anteriores célculos. Assim sendo, o comprimento total da fuselagem a projetar,

para um diametro equivalente d = 0,206 me d/l = 0,15, €1 = 1,374 m.
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3.3.3 Estabilizadores horizontal e vertical

Neste ponto do projeto conceptual, a incidéncia ser4 sobre a cauda da
aeronave, mais especificamente sobre as empenagens horizontal e vertical. Estas
sdo superficies que se localizam na parte traseira, podendo existir ainda superficies
colocadas na parte frontal da fuselagem, designando-se por canards (Corke, 2003).
No entanto, a aeronave deste projeto ndo tera canards, pois estes produziriam uma

esteira da asa principal, comprometendo a sua eficiéncia (Gundlach, 2012).

Existem diversas configuracdes para os estabilizadores horizontal e vertical:
cauda convencional, cauda em “T”, causa em “H”, cauda em “V”, cauda em “V”
invertida, cauda em “Y”, entre outras. De entre as configuracdes possiveis, aquela
gue foi escolhida para este projeto é a cauda convencional, uma vez que este tipo
de cauda é de simples de construcao e peso inferior em relacdo a outras, e existe
maior familiarizacdo do CIAFA em termos operacionais. Se a cauda tiver demasiado
peso, podera suscitar problemas de centragem. Em certos casos isso implicaria
uma reposicao da asa, de modo a que o centro de gravidade (CG) se posicionasse
a frente do ponto neutro da aeronave de modo a que a aeronave seja estavel

longitudinalmente (Corke, 2003).

Uma grande variedade de aeronaves utiliza este tipo de cauda, cujo
estabilizador horizontal se encontra na linha central da fuselagem, ou perto desta
(Corke, 2003). No caso da aeronave deste projeto também a empenagem horizontal
€ colocada na referida posicdo, bem como a empenagem vertical é colocada

perpendicularmente a horizontal.

Nesta fase do projeto, o dimensionamento das superficies da cauda €
conseguido com base em tendéncias histéricas e outras aeronaves (Corke, 2003).
Os valores de referéncia para o alongamento dos estabilizadores horizontal e
vertical s&o os mesmos do Alfa do CIAFA: ARy = 4,892 e AR,; = 1,875,

respetivamente.
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Para definir a escala das empenagens horizontal e vertical séo utilizados dois
coeficientes: cyr € cyr, respetivamente. Através de décadas de evolucdo
tecnoldgica no setor aerondutico conseguiu-se obter coeficientes que correlacionam
certos componentes das aeronaves, como por exemplo, correlacionar as dimensdes
da asa com as superficies da cauda. Para o estabilizador horizontal e vertical os
coeficientes retirados da literatura séo: cyy = 0,5 e cyr = 0,04, respetivamente
(Corke, 2003).

Para se determinar a area das superficies supracitadas séo utilizadas as

seguintes expressoes:

cS 3.22
Syr = Cyr E ( )
bS (3.23)

1
fyr = distancia entre 7 da cordas médias aerodinamicas

da asa e do estabilizador horizontal

1
Yy = distancia entrez da cordas médias aerodinamicas

da asa e do estabilizador vertical

Numa primeira abordagem considera-se que o bordo de fuga da asa esta
localizado a meio da fuselagem, e que ¥ da corda do estabilizador horizontal

coincide com a secdo traseira da fuselagem. Desta forma, fy; =
1 . 3 J O T
S comprimento da fuselagem + " corda média da asa, de onde resulta, €y =

0,957 m. Combinando este parametro com os valores obtidos no ponto 3.3.1 para a
corda média e area da asa, concretamente ¢ = 0,360 m e S = 0,988 m?, obtém-se

um valor para a area do estabilizador horizontal, S, = 0,140 m?2.

46



Considera-se também que os estabilizadores horizontal e vertical estdo
alinhados, e porisso ¢,; = ¢,r. Paraum valor de envergadura da asa b = 2,740 m?

calculado em 3.3.1 obtém-se S, = 0,109 m?2.

Neste instante estao definidas as areas de cada uma das superficies da cauda.
No entanto, nesta fase do projeto, € também altura para fixar outras caracteristicas
importantes, como a envergadura, a corda, o afilamento (A) — e consequentemente
as cordas na raiz e ponta da asa e estabilizadores —, a flecha e o numero de
Reynolds.

A envergadura € obtida pela seguinte expressao:
b=+VAR-S (3.24)

Do enunciado anterior conclui-se que a envergadura do estabilizador
horizontal é by = 0,827 m e a envergadura do estabilizador vertical é by =
0,567 m.

A corda € obtida pela seguinte expressao:

- A (3.25)
THE T (14 1)

Da expressdo anterior resulta c,,;, = 0,169 m, como valor da corda do
estabilizador horizontal, pois a corda € igual desde a raiz até a ponta da asa — por

uma questdo de simplicidade de design — ou seja, o afilamento € neutro 4 =1,

Craiz = € = Cponta -

O estabilizador vertical, por uma questao de design de projeto, tera afilamento
A =0,5.

2Craiy (1 + A+ 12) (3.26)
3 (1+A)

Cc =
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Cponta = Acraiz (327)

Craiz = COrdanaraiz da asa

Cponta = COTdana ponta da asa

Também por questbes de projeto, pretende-se que as cordas médias dos
estabilizadores sejam iguais, pois assim o numero de Reynolds serd igual e o
estabilizador horizontal e vertical operam nas mesmas condi¢gfes. Isso também
simplifica que ambos tenham o mesmo perfil alar, que sera escolhido mais adiante.
Para que tenham as mesmas cordas meédias, torna-se pertinente encontrar uma
equacao para a corda na raiz do estabilizador vertical que seja funcdo da corda
média, uma vez que a corda media € a corda do estabilizador horizontal,
previamente calculada. Assim, resolvendo a equacao (3.26) em ordem a ¢,y
obtemos uma expressdo para a corda na raiz que € funcdo da corda meédia e

obedece a condi¢cado imposta.

Craiz =

3¢ (1+2) (3.28)
2 (1+2+22)

Desta forma, considerando ¢ = 0,169 m, obtém-se c,4;; = 0,217 m € cyontg =

0,109 m para o estabilizador vertical.

Ambas as superficies ttm o mesmo numero de Reynolds calculado pela
equacao (3.16), para além de que nenhuma delas tem flecha, tendo em conta o
namero de Mach ndo existe nenhuma vantagem em introduzir flecha, piorando
inclusive o escoamento (Corke, 2003). Assim a sua linha a 25% da corda é

perpendicular a raiz.

Tendo definidas as principais caracteristicas dos estabilizadores da cauda na
aeronave, falta escolher o perfil alar mais adequado a aplicar nas mesmas. Contudo,

a escolha deve ser criteriosa, pois existem condi¢des cuja garantia € imperativa.
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O estabilizador horizontal deve ter um angulo de ataque critico superior ao da
asa, para desta forma garantir que entra em perda depois da mesma. Caso
contrario, apos o angulo de ataque critico, a aeronave poderia entrar no fenémeno
de perda agravada, cuja recuperacdo € mais dificil do que a de uma perda de nariz

em baixo, comprometendo a seguranca aeronautica.

Outra condicao relaciona-se com a forma do perfil alar, que deve ser simétrico.
Estas superficies sdo consideradas asas, porém, com um perfil alar simétrico ndo
produzem sustentacdo para um angulo de ataque nulo (¢ = 0°), contrariamente a
perfis assimétricos, como é o caso do CLARK-Y, escolhido para a asa principal da
aeronave. Perfis com esta caracteristica sdo tipicamente usados devido a
necessidade do estabilizador horizontal gerar forcas positivas e negativas (Corke,
2003).

A resisténcia da aeronave € o conjunto formado pela resisténcia induzida e
parasita, conforme a seguinte equacéao:
CD = CDO + CDI (329)
em que Cp, corresponde ao coeficiente resisténcia induzida e Cj,, ao coeficiente de
resisténcia parasita.

Dado o enunciado anterior, se é conveniente que os estabilizadores da cauda
tenham perfis alares simétricos de modo a gerarem forcas negativas e positivas
guando necessario, uma terceira condicdo que se impbe € que 0S Mesmos

minimizem a resisténcia, com o valor de C,  mais baixo possivel (Corke, 2003).

O perfil alar escolhido para os estabilizadores horizontal e vertical € o NACA

0010, por obedecer aos critérios acima descritos.
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3.3.4 Trem

A aeronave deste projeto, dada a sua natureza de VTOL, possui
caracteristicas diferentes de outras CTOL, destacando-se o facto de ndo necessitar
de uma pista para descolar e aterrar e por isso hdao necessitar de rodas, podendo
eventualmente utilizar apoios; por sua vez, também o trem de aterragem nédo
necessita de ser estruturalmente resistente aos esforcos que um trem convencional
suporta, especialmente aquando da aterragem, pois a aterragem de uma aeronave
VTOL déa-se a uma velocidade bastante inferior. Acrescido a isto esta o facto de a
aeronave deste projeto nao transportar payload na parte inferior, logo ndo necessitar
gue a fuselagem esteja afastada do solo para protecdo da carga. Por estas razdes

projetou-se conceptualmente esta aeronave desprovida de trem de aterragem.

3.4 Resisténcia e verificacao do motor

Neste subcapitulo estuda-se a resisténcia total da aeronave para o voo
horizontal e inicia-se o projeto da propulsdo para a mesma fase de voo. Este é um
ponto importante do projeto, pois uma vez calculados os valores de resisténcia dos
varios componentes, € necessario verificar se 0s motores conseguem gerar

propulséo suficiente para superar a resisténcia total (Corke, 2003).

A resisténcia da fuselagem ja foi anteriormente calculada no ponto 3.3.2,

sendo Dyyseiggem = 0,318 N.

Para o célculo da resisténcia provocada pelas superficies sustentadoras — asa
e estabilizadores, horizontal e vertical — sdo utilizadas, segundo Corke (2003), as

seguintes equacdes:

1
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CD = CDO + kCLZ

SW@t

S

Cp, = CrFQ

F= ll + (x(/)f)m E] + 100 Erl |134M°%% (cos (A, )"

Q = factor de interferéncia

Swet = area molhada da asa

(x/Sm

= ponto de maior racio entre espessura da corda,na sec¢ao de perfil

t
— = racio entre a maxima espessura e a corda do perfil
c

Atsc, . = angulo de flecha da asa na linha de maior B

M = nimero de Mach
y = razao entre calores especificos do ar
R = constante do ar

T = temperatura

No caso da asa sdo consideradas as seguintes variaveis:

(3.31)

(3.32)

(3.33)

(3.34)

e t=286,022K, obtido a partir da temperatura ao nivel do mar para a

atmosfera padrao internacional (ISA, do inglés International Standard

Atmosphere), para a altitude de 1000 pés, equivalente a 304,8 metros.
t =288 —0,00649 x 304,8, onde 0,00649 corresponde a diminui¢do da

temperatura por cada metro de altitude;
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e M = 0,059, obtido a partir da equacéo (3.34) combaseemy =14 e
R = 287,053 J/Kg - K , para o valor de velocidade V = 20 m/s;

e (x/c), = 0,102, obtido a partir do software XFLR5 aquando da analise
do perfil alar CLARK-Y;

A¢/e =1, pois a asa da aeronave deste projeto ndo tem flecha;
/ max

o §= 0,117, obtido a partir do software XFLR5 aquando da andlise do

perfil alar CLARK-Y;

e F =1,375, obtido a partir da equacéo (3.33);

e Sy = 2,013 m?, obtido segundo Corke (2003), para S = 0,988 m?, a
partir da equacao S,,.; = S[1,977 + 0,52(t/¢)maxl;

e (Q =1, (Corke, 2003);

e (; = 0,002, obtido a partir da equacéo (3.19), para Re = 4,817 x 105;

e (p, = 0,005, obtido a partir da equacao (3.32), para S = 0,988 m?;

e (,=0,626, obtido a partir da equacao (3.15);

e k =0,051, obtido a partir da equacao (3.4);

e (p =0,025, obtido a partir da equacéao (3.31);

Com isto, conclui-se pela equacédo (3.30) que a resisténcia total da asa tem
valor D = 5,957 N, com base em p = 1,189 kg/m3, S =0,988m?, V =20m/s e
Cp = 0,025.

No caso do estabilizador horizontal sdo consideradas as seguintes variaveis:

e t=1286022K,;

e M = 0,059, obtido a partir da equacao (3.34) para o valor de velocidade
V =20m/s;

e (x/c),, =0,051, obtido a partir do software XFLR5 aquando da analise
do perfil alar NACA 0010;

* Aey, =1, pois o estabilizador horizontal da aeronave deste projeto

nao tem flecha;
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£= 0,099, obtido a partir do software XFLR5 aquando da analise do

perfil alar NACA 0010;

e F =1,747, obtido a partir da equagéao (3.33);

e S, = 0,283 m?, obtido segundo Corke (2003), para S = 0,140 m?, a
partir da equacao S,,.; = S[1,977 + 0,52(t/¢)maxl;

e (Q =1, (Corke, 2003);

e (r = 0,003, obtido a partir da equacgao (3.19), para Re = 225845,356;

e (p, = 0,010, obtido a partir da equagéo (3.32), para S = 0,140 m?;

e (, =0, pois trata-se de um perfil simétrico;

e k =0,051, obtido a partir da equacao (3.4);

e (p, =0,010, obtido a partir da equagéo (3.31);

Deste modo, conclui-se pela equacdo (3.30) que a resisténcia total do
estabilizador horizontal tem valor D = 0,329 N, com base em p = 1,189 kg/m3, S =
0,140 m2, V = 20 m/s e Cp = 0,010.

No caso do estabilizador vertical, as variaveis sdo as mesmas do estabilizador
horizontal, a excecdo da area alar, cujo valor é S = 0,109 m? e, consequentemente
D = 0,257 N.

Assim, a resisténcia total € dada por: Drora, = Dasq + Drusetagem +

Dest norizontal + Destverticat © Drorar = 5,957 + 0,318 + 0,329 + 0,257 = 6,861 N

Desta primeira analise verifica-se que 0s motores necessitam de gerar, no
minimo, 6,861 N de for¢a, pois caso contrario a aeronave ndo consegue executar

linha de voo a velocidade constante.
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3.5 Estabilidade estéatica

Para efeitos de estabilidade estatica deste projeto, foi calculada a posi¢éo do
ponto neutro (Xpy) utilizando as seguintes equacdes, de acordo com Raymer
(1989):

dC, (Xpn — Xuc,,) 4 dCp,,, (1 B E) Sest (XPN - XACest) —0 (3.35)
da c da da/ S Cost a
dc, 2mAR (3.36)

da 2
2+ j4 + (ARB)? <1 + —(tané\z” ) )

g=JI—m2 (3.37)

Consideraram-se as seguintes variaveis para o calculo de Xpy, cujo valor é
XPN = 0,732 m.

% = 4,850, pela equacéo (3.36), considerando:

o AR = 7,600, valor utilizado no projeto como referéncia do Alfa
para a razao de aspeto da asa,;
o B =0,998, pela equagédo (3.37) para um valor de Mach M =
0,059;
o A =0, pois a aeronave ndo possui flecha, logo, na sua linha
de maior espessura o valor é nulo;
® Xy, = 0,597 m, correspondente a 25% da corda (Raymer, 1989) da
asa, considerando, por questdes de projeto, que a linha de corda média
da asa se encontra a 50% do comprimento da fuselagem;

e (¢ =0,360m, valor da corda da asa;

ACLegy

¢ — == 4,224, pela equacao (3.36), considerando:
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o AR = 4,892, valor utilizado no projeto como referéncia do Alfa,
para a razao de aspeto do estabilizador horizontal;

o B =0,998;

o Ay =0;

de
o £=O, uma vez que se despreza o downwash provocado no

estabilizador horizontal pela asa,;

S, , . , re
° "’T“ = 0,141, correspondente ao racio entre a area alar do estabilizador

horizontal e a asa;

*  Xuc,, = 1,247 m, correspondente a 25% da corda (Raymer, 1989) do
estabilizador horizontal, considerando, por questées de projeto, que 0
seu bordo de fuga coincide com o extremo traseiro da fuselagem da
aeronave;

e (. = 0,169 m, valor da corda do estabilizador.

Neste sentido, como se pretende que a margem estatica da aeronave esteja
compreendida entre 5% e 10% (Raymer, 1989), € possivel determinar um intervalo

de localizacdo do CG que obedeca a este critério, através da seguinte expressao:

Xpn — Xce (3.38)

SM = -
c

SM = Margem estéatica (do inglés, Static Margin)

Pela equacéo (3.38), considerando Xpy = 0,732 m:

o SM=0,05 = X =0,714m.
o SM=01= X = 0,696 m.

Assim conclui-se que o centro de gravidade da aeronave de projeto deve estar
compreendido entre 0,696 m < CG < 0,714 m, para uma margem estatica entre 5%
e 10%.
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Capitulo 4. Prova de Conceito

Neste capitulo abordam-se as varias etapas de estudo, planeamento e
construcdo de uma prova de conceito relativa ao projeto conceptual, até agora
elaborado. Neste capitulo, aplica-se o conceito VTOL a um aeromodelo de pequena
dimensao, disponivel no CIAFA. Note-se, no entanto, que os procedimentos e
parametros configurados no piloto automatico sao “independentes” da dimensao da
aeronave, e, como tal, imediatamente aplicaveis a aeronave projetada no capitulo
anterior.
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4.1 O conceito

ApOs o projeto conceptual tedrico da aeronave de asa fixa com descolagem
vertical desta dissertacdo, sugere-se uma implementacdo do conceito na pratica,
através de uma prova de conceito (PoC, do inglés Proof of Concept). Uma prova de
conceito € um modelo prético realizado com o objetivo de provar que um
determinado conceito teodrico, resultante de uma pesquisa ou trabalho de
investigacao, é possivel de concretizar (Chitea, 2019).

Idealmente a PoC para este trabalho seria um modelo com todas as
caracteristicas identificadas no capitulo anterior, no entanto, tal ndo foi possivel
devido a esta ser uma dissertacdo com prazo de término limitado, e reproduzir os
resultados encontrados no projeto conceptual levaria mais tempo. Assim, a solucéo
adotada foi a instalacdo da capacidade VTOL escolhida numa aeronave de peso e
tamanho inferiores, ja existente no CIAFA. Também o sistema de piloto automéatico
utilizado neste trabalho estava ja disponivel no laboratério para este efeito. As
seccOes seguintes apresentam as configuracdes de software e hardware que foi

necessario implementar para realizar a demonstracéo da PoC.

4.2 Configuracao de software

Para operar um UAV € necessario um conjunto de configuracdes de software
e hardware, ndo sO para controlar a aeronave em voo, como também para recolha
de dados. Foi por isso necesséario configurar uma estacdo de controlo terrestre
(GCS, do inglés Ground Control Station) e um piloto automatico (AP, do inglés Auto
Pilot) para voo autbnomo, tendo em conta o conceito de descolagem e aterragem

vertical, e voo horizontal.
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4.2.1 Estacdo de controlo terreste

Uma GCS é uma aplicacdo de software de computador instalada num
equipamento em terra e que comunica com a aeronave por telemetria. Permite a
recolha de dados de desempenho e posi¢céo da aeronave em tempo real, servindo
como um cockpit virtual, exibindo muitos dos instrumentos de voo existentes numa
aeronave tripulada. Através da GCS é também possivel controlar o voo da aeronave

e carregar novas missdes e parametros de operagéo.

Tendo em conta o piloto automético usado nesta PoC, é possivel utilizar mais
de dez GCS diferentes: Mission Planner, APM Planner 2, MAVProxy,
QGroundControl, DroidPlanner 3, MAVPIlot, AndroPilot, entre outras. A escolha da
GCS mais adequada recai, normalmente, em duas principais caracteristicas
antagonicas. A primeira € a facilidade de uso, vantajosa quando se pretende um
sistema Ready-to-fly, ou seja, com elevada portabilidade, e que pode ser controlado
por periféricos como um tablet ou smartphone. Neste caso as GCS mais adequadas
séo, por exemplo, DroidPlanner3, AndroPilot de entre as que as que podem ser
executadas num sistema operativo como o Android. Por outro lado, se o utilizador
pretender um software mais avancado, onde lhe seja possivel configurar mais
parametros relativos ao voo do aeromodelo, os mais pertinentes sdo o Mission
Planner, APM Planner 2, de entre outros que oferecem maior liberdade configurativa

ao utilizador.

Para operar a aeronave da prova de conceito desta dissertacdo optou-se pelo
software Mission Planner (Figura 17), por ser largamente utilizado por outros
utilizadores, e assim ser mais facil obter informagcdo sobre o seu funcionamento.
Outro fator importante prendeu-se com o facto de este ser um GCS de grande
versatilidade e possibilidade de configuracéo, pertinente para uma aeronave hibrida

com descolagem e aterragem verticais, que difere das tradicionais de asa fixa.
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Figura 17 - Mission Planner (ArduPilot Dev Team, 2019).

Segundo ArduPilot Dev Team, (2019) o Mission Planner é um software de
codigo aberto (traducdo do termo inglés open source), o que significa que pode ser
utilizado, distribuido e modificado gratuitamente por qualquer utilizador e para

gualquer finalidade. Atraves dele € possivel executar diversas acdes, tais como:

e Carregar um firmware para o piloto automatico para controlar a
aeronave (no ANEXO C, ponto C.1 € abordado mais em pormenor o
carregamento do firmware);

e Planear missdes com pontos no terreno através do Google Maps ou
outro mapa;

e Descarregar e analisar dados de missGes criadas pelo piloto

automatico;
Com um hardware de telemetria apropriado ainda é possivel:

e Monitorizar o estado da aeronave durante a operacao;
e Operar a aeronave na vista de primeira pessoa (traducdo do termo

inglés first person view).
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4.2.2 Piloto Automatico

Nesta dissertacao foi utilizado o piloto automatico Pixhawk, uma vez que este
se encontrava disponivel nos laboratoérios do CIAFA, possibilitando a configuracao

de modos de voo com descolagem vertical, e voo em modo de asa fixa.

A esta disposicdo em especifico € também dado o nome de quadplane, em
gue quad se refere a capacidade de descolagem e aterragem verticais, na sua
generalidade (possivel de caracterizar igualmente um multirotor com a mesma

caracteristica), enquanto que plane é referente a uma aeronave de asa fixa.

Existem atualmente outras opcdes no mercado que permitem operam uma
aeronave quadplane, como por exemplo o piloto automatico Veronte (Embention,
n.d.).

Figura 18 - Piloto automatico "Pixhawk".

Para que o piloto automatico opere corretamente todos os parametros e
comandos de voo, necessita de estar devidamente configurado e programado.
Todos os detalhes da programacédo do Pixhawk estdo disponiveis no ANEXO C.
Instalou-se o firmware correspondente a aeronave em questdo, e ajustaram-se 0s

devidos parametros para um voo de asa com VTOL.

Estes parametros incluem especificacbes de configuracdo, ganhos nos

controladores e velocidades horizontais minimas na transi¢ao.
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Outro aspeto importante, para além das configuracdes acima, foi definir
concretamente os modos de voo (traducao do inglés, flight modes), para descolar,

voar horizontalmente em modo asa fixa e aterrar.

4.3 Construcao da prova de conceito

4.3.1 Identificacdo do aeromodelo

A configuracdo VTOL escolhida na secc¢éo 3.1 € composta por quatro motores
dispostos de maneira que no seu conjunto formem um quadcopter, como sugere a

Figura 19.

Figura 19 — Esquema do quadplane VTOL (vista de cima) (ArduPilot Dev Team, 2019).

A escolha da configuracdo VTOL para o projeto conceptual apresentado no
capitulo anterior pressupde que na fase de voo vertical todos os motores estdo a
gerar forca propulsora, fazendo a aeronave subir. Na fase de transicdo os motores
um e trés rodam noventa graus para a frente, ficando o disco dos seus hélices
paralelos ao bordo de ataque da asa principal, e perpendicular ao eixo longitudinal
da aeronave, enquanto que os motores dois e quatro sdo desativados. Em linha de

voo a forga propulsora necessaria é assegurada apenas pelos motores um e trés.
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A aeronave utilizada para a prova de conceito é do tipo skywalker feito de
poliestireno expandido (comummente conhecido como esferovite), ilustrado na

Figura 20.

Figura 20 - Aeronave do tipo "Skywalker" em poliestireno expandido.

Apesar da configuracdo VTOL previamente escolhida, e dadas as limitacdes
de calendario e da aeronave da Figura 20 disponivel para a PoC, optou-se por
aproveitar o motor que a mesma ja possuia (utilizado como Unico motor para CTOL
e voo de asa fixa) e utilizar os quatro motores do quadplane apenas para descolar
e aterrar. Assim, o motor que o aeromodelo contém é numerado com o n° 5 e tem

como funcédo assegurar a propulsao horizontal em voo de asa fixa.

4.3.2 Adaptacdo VTOL

O aeromodelo utilizado nesta PoC (Figura 20) é de asa alta, semelhante ao
projetado na parte conceptual, mas diferindo com a cauda em “T”. Estava adaptado
para voar convencionalmente como um avido de asa fixa, descolando e aterrando
de uma pista devidamente preparada para o efeito, ndo tendo por isso capacidade
de descolagem e aterragens verticais. Assim, foi modificado, instalando-lhe a

faculdade VTOL. Para isso construiram-se dois suportes a instalar debaixo da asa,
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de cada um dos lados da fuselagem, com os motores acoplados em cada uma das

pontas.

Os quatro motores que formam o quadplane foram reutilizados de um outro
trabalho de dissertacdo de mestrado j& realizado na AFA. Nesse trabalho foi
construido um quadcopter H-quad de baixo custo (Guedes, 2014), do qual se
extrairam os motores para serem implementados neste projeto. Note-se, no entanto,
gue nesta dissertacdo, através da utilizacdo de uma aeronave de asa fixa com
capacidade VTOL, se procura evoluir o conceito anteriormente estudado num
guadcopter H-quad, introduzindo um grau de liberdade adicional ao sistema para

voo em modo de asa fixa.

Este aeromodelo tem um massa total de 1,872 quilogramas, distribuido de
acordo com a Tabela 7.

Tabela 7 - Peso dos componentes da aeronave da PoC.

Componente Massa [kg]
Motor + hélice (x4) 0,056 (0,224)
Asa com apoios motor e cabos de 0,650
ligacao

Tampa fuselagem 0,011
Fuselagem (sem asa nem tampa) 0,466
Bateria, piloto automatico, antena 0,521

de telemetria, Power Module e

recetor RC

TOTAL 1,872

A uma massa de 1,872 quilogramas corresponde um peso de 18,364 N. Além
disto, cada um dos motores extraidos do projeto H-quad tem uma forca maxima
propulsiva de 8,064 N (Guedes, 2014), pelo que o quadplane possui uma forgca

maxima total quatro vezes superior esse valor, ou seja, 32,256 N.
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Os resultados acima mencionados, permitiram concluir que os conjuntos motor
e hélice utilizados eram suficientes para aplicar a esta PoC, tendo em consideracao

0 peso maximo do aeromodelo.

No processo de modificacdo/adaptacdo da aeronave, 0os motores foram
instalados em suportes de dobradica que permitem uma rotacao de 90° (Figura 21)
construidos para o efeito, assentes em tubos de carbono (Figura 22). Note-se que
apesar da PoC implementada nesta dissertacdo considerar apenas 0 caso em que
0s motores adicionados se mantém fixos, os suportes manufaturados ja incluem a
possibilidade de testar a transi¢cdo para voo horizontal recorrendo a rotacdo dos

motores junto ao bordo de ataque das asas, tal como previsto no projeto conceptual.

o
Figura 21 - Apoio com dobradi¢a de um dos Figura 22 - Apoio em carbono para dois
motores frontais. motores com suportes de dobradica.

Nestes tubos de carbono fixaram-se duas tiras retangulares planas, também
em carbono, para bloquear a sua rotacédo quando estiverem instalados no intradorso
da asa do aeromodelo. Os suportes com os motores quad foram presos com
elasticos, e a zona do bordo de fuga da asa junto aos mesmo foi reforcada, para

evitar danos estruturais durante os testes e ensaios em voo.
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4.3.3 Sistema elétrico

Para alimentar todo o sistema elétrico do aeromodelo implementou-se a

arquitetura esquematizada pela Figura 23.

ESC ESC
ESC I ESC
Power
Module
©
5
© 1
(a8)]
Pixhawk . z Ground
. Ligac&o de telemetria T Station
RCa | Ligagicde ¢ > ’:?ad.'ol
bordo |cemandes RC Controi

Servos

Figura 23 — Diagrama de blocos do aeromodelo da prova de conceito.

A fonte principal de energia é uma bateria de trés células de 5200 mAh (Figura

24).
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Lithium Cobalt Oxide Battery

5200mAh 125A 3s 11,1v

.25C/50C 130A Cont. 260A Max. Charge 25A

Figura 24 - Bateria de 5200 mAh.

Ligado diretamente a bateria colocou-se um Power Module (componente n° 5
da Figura 23) para monitorizar e adaptar a alimentacdo da bateria ao piloto
automatico. A este conectaram-se 0s quatro controladores eletronicos de
velocidade (ESC, do inglés Electronic Speed Controler) (componente n° 2 da Figura

23), que por sua vez estdo ligados aos respetivos motores.

A comunicacdo com a aeronave é realizada por dois meios independentes: o
controlo manual através de um radio RC, e um controlo automatico através da GCS,
A alimentacao elétrica do recetor RC a bordo (componente n°® 3 da Figura 23), da
antena de telemetria (componente n° 1 da Figura 23) e do recetor GPS (componente
n° 4 da Figura 23) é assegurada pelo Pixhawk diretamente através das suas

ligacoes.

4.3.4 Controlo de forca propulsora e superficies

Para se conseguir manobrar e operar o aeromodelo VTOL, o mais elementar
e fundamental a conseguir-se € controlar as suas superficies de voo e a forca

propulsora que os motores geram. Quem controla diretamente esses parametros é
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o AP. No entanto, em ultima instancia, quem dé& instru¢cdes ao AP para que ele

7z

controle a aeronave € utlizador através do RC (Figura 25). Neste sentido é

necessario ligar o Pixhawk aos periféricos indispenséaveis a operacao da aeronave.

Figura 25 - Comando RC do utilizador.

Para gerar e emitir as instru¢des do utilizador ao AP foi utilizado o modelo

DX7S da Spektrum® como comando RC.

Como indicado anteriormente no ponto 4.3.3, a alimentacdo elétrica do AP é
assegurada pelo Power Module (componente n° 5 da Figura 26). Para além disso,
€ necessario um recetor RC, que recebe as informagfes do comando RC do
utilizador e as comunica ao AP (componente n° 3 da Figura 26). Para assegurar
parametros de localizacdo e de calculo aproximado de velocidade e altitude
instalou-se um GPS (componente n° 4 da Figura 26). Por fim, para estabelecer a
comunicacado entre o Pixhawk e a estacédo terrestre, GCS, instalou-se uma antena
radio de comunicacgéo a bordo (componente n° 1 da Figura 26). Na Figura 26 estao
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dispostos os periféricos instalados no piloto automatico que auxiliam a sua

operagao.
1
2
3
5
4

Figura 26 - Ligacéo dos periféricos auxiliares ao Pixhawk.

Legenda da Figura 26:

1 — Antena de radio telemetria;
2 — ESC de um dos motores;
3 — Antena recetora de RC;

4 — GPS;

5 — 3DR Power Module.
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Apéds estar assegurada a alimentacao elétrica e a ligagdo dos componentes
acima mencionados, resta garantir a ligacéo do Pixhawk aos servos que controlam
os ailerons e os lemes horizontal e vertical, bem como aos ESC (componente n° 2
da Figura 26) que controlam os cinco motores (quatro para VTOL e um para voo
horizontal). Todos os detalhes das ligacdes dos motores e dos servos ao Pixhawk
e respetivas entradas estao descritas no ANEXO D.

Na Figura 27 pode ver-se a aeronave antes da sua montagem final, com as

ligacBes ao piloto automatico implementadas.

Figura 27 - Aeronave antes da montagem final.

Na montagem acima ilustrada, a bateria ndo esta ligada ao sistema elétrico.
Além disso, os suportes dos motores do quadplane estdo seguros com fita adesiva,
uma vez que a sua fixacdo as asas foi feita mais tarde apdos os primeiros testes de
funcionamento. As duas caixas dispostas de cada lado do avido sdo meramente

auxiliares na montagem e nada tém a ver com o resultado final do aeromodelo.

A partir deste momento, estédo reunidas as condicdes para se ligar a energia
elétrica e iniciar os primeiros testes de funcionamento dos motores e superficies,

antes de passar para os testes em voo.
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4.4 Testes de funcionamento e ensaios em voo

Antes de executar qualquer teste em voo € necessario garantir a seguranca
dos operadores, bem como primar pela manutencdo dos bens materiais. Para tal,
foram efetuados diversos testes de validagdo preliminar para averiguar o
funcionamento geral do aeromodelo antes de se proceder a sua montagem final.

Antes de iniciar qualquer teste retiraram-se os hélices dos cinco motores.

4.4.1 Teste dos servos

Para garantir que as superficies da aeronave eram devidamente controladas
por parte do piloto automatico efetuou-se um teste de funcionamento dos servos
instalados nas mesmas. Sucintamente o teste consistiu em verificar que 0s
comandos enviados pelo comando RC eram devidamente executados na aeronave.
Foram tiradas algumas aprendizagens deste processo, e todos os detalhes do teste
efetuado ao servos, bem como as licdes aprendidas estdo disponiveis no ANEXO
G.

Caso os servos respondessem de forma inversa ao comandado, seria
necessario proceder a inversdao dos comandos enviados (procedimento feito no
GCS), ou se nédo funcionassem por completo teria de ser despistada alguma falha

elétrica na montagem ou avaria nos referidos servos.

No final do teste todos o0s servos estavam operacionais respondiam

corretamente aos comandos do RC.

4.4.2 Calibracao dos ESC e teste dos motores sem hélices

Este foi um importante ponto nos testes pré-voo, uma vez que os motores quad
sdo uma componente vital no voo vertical, responsaveis pela propulséo,
sustentacao e controlo. Também o motor n° 5 foi testado e calibrado pois s6 assim

se assegura uma correta operacdo em todas as fases de voo, e ndo s na vertical.
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Antes do teste concretamente dito foi necessario calibrar os ESC para maximo
e minimo impulsos, para posteriormente verificar o funcionamento de todos os
motores, uma vez que € o Pixhawk que controla o sinal enviado a cada motor. Todos
os detalhes e procedimentos de calibracdo dos ESC e de teste aos motores estao
disponiveis no ANEXO F.

Caso algum dos motores néo funcionasse teria de se averiguar se nao estaria
danificado, para puder ser substituido. O mesmo se aplicava aos ESC, pois também
eles foram aproveitados do mesmo trabalho de dissertacdo de mestrado ja

realizado.

Estando, no final dos testes, todos os motores a funcionar corretamente, um
ultimo procedimento necessario de garantir era o sentido de rotagcdo dos mesmos.

De acordo com ArduPilot Dev Team (2019) os motores devem rodar (Figura 19):

e Motor n° 1 (dianteiro direito) no sentido anti-horario;
e Motor n° 2 (traseiro esquerdo) no sentido anti-horario;
e Motor n° 3 (dianteiro esquerdo) no sentido horario;

e Motor n° 4 (traseiro direito) no sentido horério.

Verificou-se que os motores n° 1 e 3 ndo rodavam nos sentidos pretendidos.
O procedimento para alterar o sentido de rotacdo é bastante simples, e consiste
apenas em trocar as ligacdes (positivo e negativo) dos ESC, como sugere a Figura
28.
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Power cables

Servo cable

Figura 28 - Procedimento para alterar o sentido de rotagéo dos motores (DroneTrest, 2015).

ApOs este procedimento, todos 0os motores estavam a operar no sentido de
rotacéo desejado.

4.4.3 Teste da resposta dos motores aos comandos RC e

a autocompensacao do Pixhawk

Estando assegurado o correto funcionamento dos motores e dos servos,
procedeu-se a montagem final da aeronave. Esta posicao final envolveu a fixacao
do piloto automatico no interior do avido, paralelo com plano definido pelos quatro
motores quadplane. Apds isso montou-se a asa e fixaram-se 0s seus parafusos. Por
ultimo prenderam-se os motores quadplane as asas com fitas elasticas. O resultado

final é apresentado na Figura 29 - Montagem final do aeromodelo Figura 29.
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Figura 29 - Montagem final do aeromodelo.

Neste ponto, e antes de efetuar qualquer voo, é necessario garantir que nao
s6 os comandos do RC sédo corretamente executados pelo avido, como ele préprio
se compensa corretamente, para evitar que, ao ser detetada uma perturbacédo e
iniciada a sua correcdo, essa mesma corre¢cao nao agrave a perturbacao inicial, e
induza a aeronave num estado de instabilidade irrecuperavel. Estes teste foram
executados sem o0s hélices instalados nos motores e nos modos de Voo
“Q_STABILIZE” e “MANUAL” respetivamente para os voos em modo quadplane e

asa fixa.

Comecou por se testar se 0 aeromodelo conseguia recuperar autonomamente
guando lhe fosse induzida uma perturbacdo em qualquer um dos trés eixos.
Colocando o throttle numa posicéo intermédia inclinou-se fisicamente o avido ao
longo dos seus eixos nos dois modos de voo acima mencionados. Posteriormente,
com o avido pousado e o throttle na mesma posicéo (diferente de idle) levou-se o
joysticks do RC relativos aos ailerons, leme horizontal e leme vertical as suas
extremidades. Os resultados obtidos numa primeira verificagdo estdo resumidos na
Tabela 8.
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Tabela 8 - Resumo dos primeiros testes de autocompensacao e resposta dos comandos do RC.

Teste Autocompensacao

Modo devoo | QSTABILIZE MANUAL

Aileron Invertido Correto
L. horizontal Invertido Correto
L. vertical Invertido Correto

FL 1

Perante estes resultados, inverteram-se os comandos do “Roll”, “Elevator” e
do “Yaw’, relativos ao aileron e ao leme horizontal e vertical respetivamente. Apés

estas alteracdes todas as autocompensacdes ficaram corretas.

4.4.4 Primeiro bloco de testes em voo (indoor)

Estando assegurado que 0s servos que controlam as superficies e os motores
funcionavam corretamente, bem como os controlos enviados pelo comando RC
eram corretamente entendidos e executados pelo AP, o préximo passo prendeu-se

com reinstalacdo dos hélices para se iniciar 0s primeiros testes em voo.

Por gquestdes de seguranca estes testes foram executados no interior do
hangar do CIAFA, de modo a proteger a aeronave das condi¢cdes meteoroldgicas,
nomeadamente do vento. Além disso, os voos foram feitos com o avido preso a um
peso de 2 kg, por um corddo com cerca de um metro de comprimento, de modo a
limitar o espaco que poderia alcangar. Assim, no caso de uma subida descontrolada,
por exemplo, ndo haveria henhum dano pessoal ou material dentro do perimetro

envolvente.
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Foram executados sete voos (Figura 30) com duracdo total somada de 6
minutos e 14 segundos.

Figura 30 - Aeronave em voo no 1° bloco de voos.

Neste conjunto de sete ensaios em voo pbde testar-se a efetividade dos
comandos do RC no comportamento da aeronave, e com isto fazerem-se ajustes
aos ganhos da autocorrecao de rolamento e cabrada que o AP executava, através
dos parametros “Q_A _RAT_RLL_P” e “Q_A_RAT_PIT_P” respetivamente. Os
valores iniciais destes parametros estavam fixos em 0,25, no entanto, observou-se
rispidez nas corre¢des e introduziu-se o valor de 0,30 e 0,35 em ambos. Chegou-
se a conclusao que os valores mais adequados eram para “Q_A RAT_RLL P” 0,25
e para “Q_A_RAT_PIT_P” 0,30.

Verificou-se também, mesmo apds as correcfes nos ganhos anteriormente
enunciados, que a aeronave apresentava alguma dificuldade em estabilizar. Uma
explicacdo para este comportamento é o efeito de solo, uma vez que a altitude
maxima de voo era manifestamente reduzida (um metro), quando comparada, por
exemplo, com a altitude de cruzeiro ideal da aeronave do projeto conceptual (304,8

metros, equivalente a mil pés de altitude).
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Todos os controlos de aileron (rolamento ou roll, em inglés), leme horizontal
(cabrada ou pitch, em inglés) e leme vertical (direcdo ou yaw, em inglés) estavam a
funcionar corretamente, e todos os sete voos foram realizados no modo
“QSTABILIZE”.

Neste ponto € pertinente calcular a autonomia total e efetiva (considerando
uma margem de seguranca de 15% da total) da bateria para voo em modo
guadplane. Os dados, e respetivo resultado, estdo apresentados na Tabela 9.

Tabela 9 - Calculo da autonomia total para a bateria de 5200 mAh em voo quadplane.

Capacidade da bateria (mAh) 5200
Tempo de voo total (mm:ss) 6:14
Energia consumida (mA) 2846
Autonomia total (mm:ss) 11:23
Autonomia efetiva (mm:ss) 9:41

4.4.5 Sequndo bloco de testes em voo (indoor)

O segundo conjunto de voos, realizados também dentro do hangar do CIAFA,
diferiu do primeiro em dois aspetos: 0 comprimento da corda utilizada para limitar o
espaco de manobra da aeronave foi aumentado de um para trés metros, de modo
a subir até uma altitude onde o efeito do solo fosse inferior, e ai se puder observar
a sua estabilidade; trocou-se a bateria utilizada anteriormente, por ja ndo estar na

sua melhor capacidade, por outra de 4200 mAh.

Foram realizados dois voos (Figura 31) com duracao total de 6 minutos e 57

segundos.
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Figura 31 - Aeronave em voo no 2° bloco de voos.

Neste segundo bloco de ensaios pbdde-se confirmar que a aeronave tinha
maior estabilidade numa altitude maior do que aquela que a corda do primeiro bloco
permitia. Testaram-se novamente os comandos do RC nos trés eixos e mais uma

vez obtiveram-se resultados favoraveis.

Quanto a autonomia total e efetiva da bateria, calculou-se com base nos

valores da Tabela 10.

Tabela 10 - Célculo da autonomia total para a bateria de 4200 mAh em voo quadplane.

Capacidade da bateria (mAh) 4200
Tempo de voo total (mm:ss) 5:17
Energia consumida (mA) 2710
Autonomia total (mm:ss) 8:11
Autonomia efetiva (mm:ss) 6:57
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4.4.6 Terceiro bloco de testes em voo (outdoor)

Apbs os ensaios dentro do hangar do CIAFA, para testar a operacionalidade
geral dos sistemas de controlo e proceder as respetivas correcdes, partiu-se para a
experimentacdo da aeronave num meio exterior. H4 que salientar que, até ao
momento, ndo se verificava nenhuma influencia do vento nos voos. Com os testes
€em Voo no exterior, 0 vento passou a ser um importante fator a ter em consideracéo,

e 0 ponto chave neste terceiro bloco de testes.

Para se testar a influéncia do vento na aeronave retirou-se o hélice do motor
n° (responsavel exclusivamente pela propulsédo horizontal), uma vez que as fases
de voo onde se pretende verificar a influéncia do vento é na descolagem e na
aterragem, pois, a semelhanca de outras aeronaves, sao as mais criticas do voo
(Aviation, Agency, & Parliament, 2012).

Deste modo foram feitos quatro ensaios em voo na para principal da AFA
(Figura 32), com duracao total de 6 minutos e 3 segundos. Nestes ensaios a
aeronave esteve igualmente presa com uma corda, no entanto com maior

comprimento do que 0s ensaios anteriores.

Figura 32 - Aeronave em voo no 3° bloco de voos.
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Verificou-se que a aeronave respondeu positivamente, de uma forma geral, ao
controlo induzido pelo comando RC, como também compensou as perturbacdes
causadas pelo vento, corrigindo constantemente a sua posi¢éo. No inicio dos testes
0os modos de voo selecionados pelo operador RC eram “Q_HOVER” na posigéo 1,
“‘FBWA” na posigao 2, e “Q_HOVER” na posi¢ao 3. Treinou-se também nos quatro
voos a transi¢cao de VTOL para voo de asa fixa e novamente para VTOL, no entanto,
como motor n° 5 estava sem hélice, a aeronave nao se deslocou horizontalmente.
Contudo, e apesar da mudanca de modo de voo comandada pelo RC, a aeronave
manteve-se em voo estacionario. Isto veio demostrar que, na passagem para voo
horizontal, o piloto automatico em modo “‘FBWA”, com o parametro
‘“ARSPD_FBW_MIN” definido com o valor 12, estabilizava a aeronave até esta
atingir a velocidade de 12 m/s (que na pratica ndo aconteceu). Isto foi mais um
indicio de seguranca para quando se concretizar a transicao real, e o voo final em

todas as suas fases (descolagem, voo horizontal e aterragem).

De modo a verificar a capacidade maxima de autocorrecéo e de estabilidade,
alteraram-se também os modos de voo para “Q_LOITER” na 12 e 32 posicoes,
aquando do terceiro ensaio. Verificou-se uma maior estabilidade na descolagem e
consequente subida, mas maior instabilidade e pouca resposta aos comandos do
RC na aterragem. Isto deveu-se o facto de este ser um modo de voo que permite
pouca manobrabilidade ao utilizador, pois € o piloto automatico que controla a
aeronave com base na posicéo e altitude, determinadas pelo GPS, no momento da
passagem de “FBWA” para “Q_LOITER”.

Posteriormente no quarto ensaio alterou-se novamente para “Q_HOOVER” a
3?2 posi¢cao dos modos de voo (mantendo em “Q_LOITER” a 12) e pOde observar-se
um voo notoriamente com maior autoridade por parte do operador, principalmente

na descida (comparativamente ao anterior).
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4.4.7 Quarto bloco de testes em voo (outdoor)

Estando verificado o comportamento e a resposta da aeronave num ambiente
com e sem vento, bem como testado a transicdo de modos de voo de “Q_LOITER”
- “FBWA” — “Q_HOOVER” sem propulsao horizontal, o préximo e ultimo passo
prendia-se com a colocacdo do hélice no motor n° 5, remocao da corda que nos
testes anteriores prendera a aeronave, e executar um voo completo: descolar na
vertical, transitar para voo horizontal, voar horizontalmente, transitar novamente

para voo estaciondrio e aterrar verticalmente.

Para o efeito utilizou-se o campo de futebol da AFA. Depois de devidamente
conectado o piloto automatico a GCS, iniciou-se a descolagem da aeronave (Figura
33).

Figura 33 - Aeronave em voo vertical no 4° bloco de voos.

No total foram executados trés voos completos (descolagem vertical, transicao
para voo horizontal de asa fixa, passagem novamente para modo quadplane e

aterragem vertical) com duracéo total de 05:24 (mm:ss).

Na Figura 34 pode ver-se a trajetéria da aeronave no 1° voo, e na Figura 35 o
gréfico da altitude e velocidade em voo ao longo do tempo.
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Figura 34 - Trajetoria do 1° voo do 4° bloco de testes em voo.

Altitude
Velocidade horizontal

14:54:08 14:54:38 14:55:0 14:55:38 14:56:08

Time (sec)

Figura 35 - Gréfico altitude e velocidade vs. tempo, relativo ao 1° voo do 4° bloco de testes em voo.

Neste ensaio a aeronave efetuou a transicao para voo em asa fixa no ponto
identificado com o n°1. Ai o modo de voo passou de “QLOITER” para “FBWA”, e a
aeronave comecou a deslocar-se na horizontal. Entre os pontos 1 e 2 no grafico da
Figura 35 é possivel observar um maximo de velocidade, diminuindo de seguida até
a passagem de asa fixa para VTOL. Isto deveu-se ao vento que estava de cauda

antes do pico de velocidade e passou a estar de frente apds a aeronave ter
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completado o circuito, diminuindo a velocidade horizontal. Pode observar-se
também que apds a transicdo para VTOL para aterrar, legendado na figura com o
n°2 a velocidade horizontal diminuiu significativamente (aumentando ligeiramente
em casos pontuais e voltando a diminuir) e a altitude diminuiu gradualmente. Isto
deveu-se a aterragem, que, por norma, € executada mais lentamente do que a

descolagem.

Quanto ao 2°voo, a sua trajetéria esta representada na Figura 36 e o respetivo

grafico altitude e velocidade, ao longo do tempo na Figura 37.

Figura 36 - Trajetéria do 2° voo do 4° bloco de testes em voo.
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Altitude
Velocidade horizontal

J/\ ------ “Q_ASSIST_SPEED"
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14:57:57 14:58:27 14:38:5 14:59:2 14:59:57

Time (sec)

Figura 37 - Gréfico altitude e velocidade vs. tempo, relativo ao 2° voo do 4° bloco de testes em voo.

No 2° voo, devido aos parametros previamente definidos, verificaram-se
resultados importantes no voo da aeronave. Tal como no anterior, no ponto 1, o
flight mode mudou de “QLOITER para “FBWA”. Até aqui o aeromodelo apenas tinha
ganho altitude, e de seguida aumentou a velocidade horizontal. No ponto A a
velocidade horizontal sobe além de 12 m/s (a velocidade programada no parametro
“Q_ASSIST_SPEED”, como descrito no ponto C.2 do ANEXO C) e desativam-se 0s
motores do quadplane, ficando apenas ativo 0 motor n°5. Dado o peso da aeronave,
esta comecou a perder altitude, enquanto que a sua velocidade continuou a
aumentar por estar sujeita a vento de cauda. Quando alterou a sua trajetéria e se
colocou de frente para o vento, a velocidade comecou a diminuir, até que baixou
dos 12 m/s. Isto fez com que o piloto automatico ativasse 0s outros quatro motores
do quadplane, e a aeronave recuperou altitude. A velocidade subiu mais lentamente
devido ao vento de frente, contudo, quando a trajetéria mudou novamente, ficando
o0 aeromodelo mais uma vez sujeito a vento de cauda, a velocidade a partir do ponto
C voltou a ser superior a 12 m/s. O resultado foi semelhante ao que aconteceu
depois do ponto A. No ponto D a aeronave teve um maximo relativo de velocidade
e um minimo relativo de altitude. No ponto 2 transitou para VTOL. Com estes

resultados pode-se concluir que vento de cauda é um fator importante na velocidade
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horizontal da aeronave, e consequentemente, no desempenho da mesma em voo

de asa fixa, mais concretamente quando tem os motores do quadplane desativados.

Relativamente ao 3° voo, a sua trajetéria esta representada na Figura 38 e o

gréfico altitude e velocidade, ao longo do tempo na Figura 39.

38250'03.50"N  9°19 levi 432/ peésiaaltitude de visualizagdo: .669 pés

Figura 38 - Trajetéria do 3° voo do 4° bloco de testes em voo.

Altitude
Velocidade horizontal

“Q_ASSIST_SPEED”

15:10:19 15:10:49 15:11:19 15:11:49
Time (sec)

Figura 39 - Gréfico altitude e velocidade vs. tempo, relativo ao 3° voo do 4° bloco de testes em voo.
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No 3° voo verificou-se uma diferenca na altitude inicial da aeronave. Uma vez
que o voo foi realizado no mesmo local, a origem desta diferenca pbde estar
relacionada com um acerto feito pelo GPS na altitude.

Este foi um ensaio onde ndo foram visiveis alteracbes de altitude téo
significativas como no 2°, no entanto, também neste ultimo voo foi possivel verificar
gue, quando os motores do quadcopter foram desativados, a aeronave perdeu
altitude, recuperando posteriormente quando a velocidade diminuiu, tal como

verificado no ensaio anterior.

Dos trés ensaios conclui-se que quando a aeronave voou em asa fixa, apenas
com o motor traseiro, perdeu altitude. Uma vez que estava desenhada para voar em
asa fixa, e foi adaptada para VTOL, o motor que ja estava previamente instalado
nao conseguiu suportar, na totalidade, o peso acrescentado.

Além disto, pbde verificar-se que tanto a descolagem, transicéo, voo horizontal
(Figura 40) e aterragem se desenrolaram sem problemas. A aeronave respondeu

sempre de forma positiva a todos os comandos do RC.

Figura 40 - Aeronave em voo horizontal no 4° bloco de voos.

A semelhanca de ensaios anteriores, nos trés voos mencionados foram

utilizadas duas baterias. Para averiguar a autonomia total e efetiva para um voo
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VTOL - asa fixa — VTOL, mediu-se o gasto em de cada uma delas. O 1° e 0 2° voos
foram executados com uma bateria de 5200 mAh, enquanto que o 3° foi com uma
de 4200 mAh. Depois de ligar uma bateria pela primeira vez, e antes de efetuar
qgualquer voo completo (VTOL e asa fixa), foi realizado um voo de teste apenas
vertical (no modo “QLOITER”) pelo que, para o célculo da autonomia das baterias
(Tabela 11 e Tabela 12), os seus tempos serao incluidos. O voo de teste da bateria
de 5200 mAh durou 1 minuto e 13 segundos, e o da bateria de 4200 mAh 1 minuto

e 37 segundos.

Tabela 11 - Célculo da autonomia total para a bateria de 5200 mAh em voo completo.

Capacidade da bateria (mAh) 5200
Tempo de voo (teste + 1° + 2° voos) (mm:ss) 4:57
Energia consumida (mA) 2373
Autonomia total (mm:ss) 10:51
Autonomia efetiva (mm:ss) 9:13

Tabela 12 - Célculo da autonomia total para a bateria de 4200 mAh em voo completo.

Capacidade da bateria (mAh) 4200
Tempo de voo (teste + 3° voo) (mm:ss) 3:17
Energia consumida (mA) 1582
Autonomia total (mm:ss) 8:43
Autonomia efetiva (mm:ss) 7:25

A estimativa de autonomia obtida pelos dados recolhidos neste ensaio é
idéntica a obtida anteriormente. Tal é consistente com o facto de na maior parte do
tempo a aeronave se encontrar em modo quadplane, ou ter os 4 motores VTOL em

funcionamento, durante a fase de transi¢éo e sempre que a velocidade da aeronave
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desceu abaixo dos limites pré-estabelecidos. No entanto, para voos em modo asa-
fixa de maior duracdo, é expectavel um incremento da autonomia elétrica da

aeronave em relagc&do aos ensaios realizados anteriormente.
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Capitulo 5. Conclusodes
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Esta dissertacdo teve como objetivo a realizacdo de um projeto conceptual de
uma aeronave de asa fixa com descolagem e aterragem verticais. Apesar de ser um
tema que ja vem sendo desenvolvido, quer de modo amador ou por empresas do
setor aeronautico, foi possivel constatar que se trata de um tema
extraordinariamente completo e complexo, que pode ser explorado de diversas
formas, objetivos ou gostos particulares.

Uma amostra de toda a diversidade vinculada ao setor VTOL na aeronautica
pode ser observada aquando dos primeiros trabalhos desta dissertagéo na revisao
da literatura e consequente estudo de mercado. Analisaram-se duas solucdes de
descolagem e aterragem verticais para aeronaves tripuladas, bem como varias
aeronaves nao tripuladas com nove configuragcbes VTOL diferentes. Definiram-se
ainda os conceitos necessarios a compreensdo do tema, nomeadamente a fase de
projeto conceptual de uma aeronave, assim como a definicdo de UAV. Ainda no
segundo capitulo, estudou-se o conceito de VTOL e quais as suas vantagens para
a FAP.

O terceiro capitulo foi dedicado ao projeto conceptual. Inicialmente escolheu-
se qual a configuracdo mais vantajosa para este projeto, tendo por base as
mencionadas no estudo de mercado. Posteriormente, apdés um dimensionamento
inicial para definir a carga alar e o power loading para as diversas fases de voo,
projetou-se a asa, fuselagem e estabilizadores. Quanto ao trem de aterragem,
optou-se por ndo se incluir, de modo a minimizar a resisténcia, pois € dispensavel
para uma aeronave que descola e aterra na vertical. Apesar deste ser um projeto

conceptual, foi testado com uma prova de conceito, construida para o efeito.

O gquarto capitulo é dedicado a preparacdo de uma aeronave que servira de
prova de conceito e consequentes testes em voo. O resultado final foi um
aeromodelo que descolou e aterrou na vertical, através de quatro motores dispostos
em quadcopter, e que voou horizontalmente através de um quinto motor,

previamente instalado.
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Os objetivos desta dissertacdo de mestrado foram atingidos, ndo sé na parte
de projeto conceptual, de onde se obtiveram as medidas iniciais da asa, fuselagem
e lemes horizontal e vertical, como o0s respetivos coeficientes. Igualmente na prova
de conceito, conseguiu-se adaptar uma aeronave de asa fixa, preparada apenas
para CTOL, para descolar e aterrar na vertical, e efetuar uma transigdo entre voo
vertical e horizontal com sucesso. Assim, considera-se projetado o conceito desta

aeronave, e comprovada a capacidade VTOL para uma aeronave nao tripulada.

Este trabalho representou um avancgo importante no que respeita ao know-how
sobre um novo tipo de operagéo, no contexto do CIAFA. Em patrticular, tal permitiu
identificar e ajustar os principais parametros de configuracdo de uma aeronave do
tipo quadplane, que serdo Uteis no futuro, caso se confirme a utlizagcdo deste

conceito de voo em futuras missdes com UAV do CIAFA.

5.1 Resultados finais

Neste ponto € conveniente sumariar todos os resultados que foram obtidos
deste trabalho de dissertacdo. Relativamente ao projeto conceptual, obteve-se uma
asa, uma fuselagem, um estabilizador horizontal e um vertical com as seguintes

caracteristicas:

e Generalidades:
o MTOW: 15 kg;
o Peso (W): 147,15 N;
o Carga alar (W/S): 149,007 N /m?;
o Power loading (W /P): 0,0391 N/W;
o Poténcia necesséria dos motores: 4746,77 W,

o Velocidade perda: 13,89 m/s.

o Perfil alar: CLARK-Y
o Areaalar (S): 0,988 m?

o Coeficiente de sustentagdo em voo de cruzeiro (C): 0,626;
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o Coeficiente de resisténcia em voo de cruzeiro (Cp): 0,025;
o Coeficiente de resisténcia parasita (Cp,): 0,005
o Envergadura (b): 2,740 m;
o Corda (c): 0,360 m;
o Eficiéncia aerodinamica (C,/Cp): 24,702;
o Resisténcia total (D): 5,957 N.
Fuselagem:
o Raécio d/l 6timo: 0,15;
o Comprimento (I): 1,37395258
o Resisténcia total (D): 0,318 N.
Estabilizadores:
o Perfil alar: NACA 0010;
o Estabilizador horizontal:
= Area alar (5): 0,140 m?;
= Envergadura (b): 0,827 m;
= Corda (c): 0,169 m;
= Coeficiente de resisténcia em voo de cruzeiro (Cp): 0,010
= Resisténcia total (D): 0,329 N.
o Estabilizador vertical:
= Areaalar (5): 0,209 m%
= Envergadura (b): 0,670 m;
= Afilamento (4): 0,5
= Cordanaraiz (c,qiz): 0,217 m;
= Corda média (¢): 0,169 m;
* Corda na ponta de asa (cyontq): 0,109 m;
= Coeficiente de resisténcia em voo de cruzeiro (Cp): 0,010
= Resisténcia total (D): 0,329 N.
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5.2 Limitacoes

Apesar dos objetivos terem sido cumpridos, verificou-se um conjunto de
situacOes que limitaram o alcance deste projeto. O fator mais limitante foi o prazo
de execucao, pois com uma margem temporal superior, tanto o projeto conceptual
como a prova de conceito poderiam ter sido mais explorados e, consequentemente,
mais completos. No que diz respeito ao projeto conceptual, utilizou-se em diversas
situagdes a aeronave ANTEX X-02 Alfa do CIAFA como referéncia, no entanto, esta
aeronave ndo descola nem aterra a vertical. Uma aeronave com as mesmas
caracteristicas do que a Alfa, mas com capacidade VTOL teria sido uma referéncia

mais aproximada para este projeto.

No que respeita as fases de projeto, dada a especificidade do tema, e no
ambito em que esta inserido, ndo foi feito nenhum estudo aerodinamico
computacional com base nos resultados obtidos. Para o calculo da carga alar pelo
1° método, a medida da corda da asa das aeronaves do estudo de mercado foi
aproximada a 12% da envergadura, dada a falta de informacéo sobre as mesmas,
sendo esta a mesma razdo envergadura-corda verificada no Alfa. Também néao

foram dimensionadas as superficies méveis da asa e dos estabilizadores.

Dada a limitacdo temporal estabelecida para esta dissertacdo, apenas se
demonstrou uma configuracdo VTOL com cinco motores, quatro deles para descolar
e aterrar a vertical, e um quinto motor para gerar forca propulsora em voo horizontal
de asa fixa. ldealmente, o que deveria ter sido testado era a configuracdo VTOL
escolhida no ponto 3.1, através do estudo AHP, para a aeronave do projeto
conceptual, com quatro motores, em que os dois da frente eram tilt-rotor. Estes
rodavam 90° para a frente durante a fase de transicdo de voo vertical para voo
horizontal e geravam for¢a propulsora em linha de voo horizontal, enquanto que os
motores traseiros eram desativados. Apesar de nédo ter sido executado, nesta
dissertacdo apresentam-se o0s parametros necessarios de configurar para

implementar essa capacidade.
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5.3 Perspetivas para trabalhos futuros

Terminada esta dissertacado de mestrado, existe ainda margem de melhoria e
de aperfeicoamento neste trabalho. Numa primeira instancia, o projeto da aeronave
pode ser terminado, pois ficam a faltar ainda as fases de projeto preliminar e
detalhado. Também o projeto concetual pode ser refinado recorrendo a ferramentas
computacionais adequadas. Além disso, pode ser testado novamente o conceito
com a mesma aeronave, mas desta vez com a configuragcdo escolhida na fase
conceptual com os motores tilt-rotor. Pode também ser instalado um sensor de
pressao baromeétrica para validacdo em voo dos parametros escolhidos, bem como
reconfigurar o comando RC para um diferente controlo de throttle e altitude para as
fases de asa fixa e VTOL, controlando-se a altitude em modo VTOL num canal

diferente do canal de controlo de throttle em asa fixa.
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ANEXO A - Descricao dos critérios utilizados
no estudo Analytic Hierarchy Process

Foi

utiizado o método Analytic Hierarchy Process para escolha da

configuragéo VTOL a aplicar.

ApoOs ter sido determinado o modelo de motor disponibilizado para o projeto

por parte do CIAFA, a atribui¢do de classificagfes aos critérios abaixo enumerados

teve em consideracdo essa variavel (qual o tipo de motor a aplicar) como fixa.

Os critérios definidos foram divididos em trés grandes grupos: Operacéao,

Construcao e Interesse para a Forca Aérea.

CRITERIOS:

OPERACAO:

Espaco para descolagem: este critério foi avaliado com base no nimero

de motores a implementar e na sua disposicdo na estabilidade da
aeronave, ou seja, uma configuracdo quadcopter ou tricopter sera mais
estavel do que uma configuracdo com dois motores, dispostos um em
cada extremidade das asas e alinhados com o eixo transversal do
avido. Este parametro foi cotado numa escala de 0 (zero) a 10 (dez),
em que O (zero) significa que a aeronave precisa de muito espaco para
uma descolagem em seguranca, e 10 (dez) significa que a aeronave
precisa de pouco espaco para uma descolagem em seguranca.

Aerodinamica: este critério foi avaliado tendo em consideracdo o

namero de motores que em voo de nivel ndo estariam a funcionar, bem
como a posicado dos hélices e a sua contribuicdo para o aumento ou
diminuicdo do atrito parasita. Este parametro foi cotado numa escala de
0 (zero) a 10 (dez), em que 0 (zero) significa que tem baixa eficiéncia
aerodinamica, e 10 (dez) significa que tem uma elevada eficiéncia

aerodinamica.

A-1



Estabilidade e Controlo: este critério foi avaliado tendo em consideracao

0 numero de motores e a sua disposicdo em cada configuracéo. Este
critério tem em conta dois fatores: quantos mais motores (dentro de um
numero limite razoavel) mais estavel serd a aeronave, pois em maior
ndamero serdo os pontos de aplicacdo de forcas de sustentacdo (no
caso de voo vertical). No entanto a medida que se aumentam os niamero
de motores, existe menos informacdo de configuragdo e menos
exemplos praticos. Por outro lado, quanto menos motores se utilizam
(principalmente para os casos de quatro e dois motores) mais
informacéo existe sobre essa mesma configuracéo, além de existirem
diversos exemplos ja contruidos. No entanto, uma configuracdo com
dois motores € mais instavel do que uma com trés, e esta, por sua vez,
mais instavel do que uma com quatro. Neste seguimento, a uma
configuragdo com quatro motores dispostos em quadcopter é-lhe
atribuida a cotacdo de 8 (oito); a uma com 3 motores dispostos
triangularmente 7 (sete); a uma com dois motores 6 (seis) e nos
restantes casos 5 (cinco).

Peso acrescentado: este critério teve por base apenas o niamero de

motores. Quantos mais motores contiver determinada configuracao,
maior sera 0 peso acrescentado a uma aeronave onde venha a ser
implementada essa mesma configuracdo. Neste sentido, a uma
configuragcdo com um motor é-lhe atribuida a cotacéo 8 (oito); a uma
com dois motores 7 (sete); a uma com trés motores 6 (seis) e nos

restantes casos 5 (cinco).

CONSTRUCAO:

Custo: também este critério teve exclusivamente por base o nimero de
motores adicionados. Quantos mais motores tiver uma configuracéao,
mais motores terdo de ser adquiridos, encarecendo o projeto. Assim, a

uma configuragdo com um motor é-lhe atribuida a cotacéo de 8 (oito);



a uma com dois motores 7 (sete); a uma com trés motores 6 (seis) e

aos restantes casos 5 (cinco).

Complexidade: este critério, da a sua subjetividade e desconhecimento
inicial, foi cotado segundo dois parametros: nimero de motores e sua
disposicao. A avaliagdo deste item vai de encontro, dentro de certa
medida, a do item “Estabilidade e Controlo”. Quantos mais motores uma
configuracéo tiver, mais complexa serd. Do mesmo modo, se um dos
motores estiver posicionado no meio da fuselagem, ou se estes
funcionarem com sistemas de recolha de pas também a complexidade
sera maior. Desta forma, a uma configuracdo que tenha um ou dois
motores é-lhe atribuida a cotacdo de 8 (0ito); a uma configuracdo com
guatro motores dispostos em forma de quadcopter é-lhe atribuida a
cotacédo de 7,5 (sete e meio); a uma configuracdo com cinco motores é-
lhe atribuida a cotacdo de 7 (sete); a uma configuracdo com trés
motores com algum deles localizado no meio da fuselagem ou com
recolha de pas é-lhe atribuida a cotacdo de 6 (seis); aos restantes casos

€ atribuida a cotacao de 5 (cinco).

INTERESSE PARA A FAP:

Adaptabilidade ao CIAFA: este critério foi avaliado considerando a

especificidade de construcdo necessaria. Também aqui se teve em
consideracdo que este trabalho de dissertacdo de mestrado tem um
tempo de elaboracéo limitado e por isso nem todas as especificidades
de construcdo eram adotaveis, como por exemplo, construir uma
aeronave de raiz, pois seria um trabalho moroso e impraticavel dentro
do tempo estipulado. Assim, uma configuracdo possivel de aplicar a
uma aeronave ja existente e sem partes méveis associadas (tilt-motors)
€ cotada com 8 (oito); uma configuracdo igualmente possivel de aplicar
a uma aeronave ja existente mas que com partes méveis € cotada com
7,5 (sete e meio); uma configuragdo em seja hecessario construir uma

asa nova (com motores embutidos na asa) é cotada com 6 (seis); uma
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configuracdo que seja necessario construir uma asa e uma empenagem
vertical (com um motor traseiro embutido) de raiz é cotada com 3 (trés);
e uma configuracao que seja necessario construir uma aeronave de raiz

é cotada com 1 (um).



ANEXO B - Resultado do estudo dos perfis
alares em 3D no software XFLR5

Este estudo foi feito no programa XFLR5 e incidiu nos perfis alares apontados
no ponto 3.3.1. Analisaram-se os referidos perfis para uma velocidade de 20 m/s
variando o &ngulo de ataque entre -10° e 20° com incrementos de 0,5°. Nao havendo
dados para determinado angulo de ataque significa que a partir dessa atitude a asa
entrou em perda de sustentacao.

e SD 7034
ALPHA CL CDI Ccbv (@) CL/cD cL¥2/cD
-2,5 0,075572 0,000133 0,008139 0,008271 9,136985 2,51179
-2 0,122403 0,000327 0,008543 0,00887 13,79966 4,827969
-1,5 0,169223 0,00061 0,008688 0,009299 18,19798 7,486052

-1 0,216027 0,000982 0,008565 0,009547 22,62774 10,51708
-0,5 0,262809 0,001442 0,008286 0,009728 27,01573 13,84959
0 0,309563 0,00199 0,007981 0,009971 31,04633 17,27368
0,5 0,356283 0,002626 0,007619 0,010245 34,77628 20,75777
1 0,402963 0,003349 0,007475 0,010824 37,22866 23,63252
1,5 0,449598 0,00416 0,007558 0,011718 38,36815 25,72664
2 0,496181 0,005057 0,00775 0,012807 38,74295 27,29058
2,5 0,542707 0,00604 0,008018 0,014058 38,60485 28,43967
3 0,58917 0,007109 0,008241 0,01535 38,38241 29,46134
3,5 0,635564 0,008263 0,008534 0,016797 37,83795 30,16527
4 0,681883 0,0095 0,008787 0,018287 37,28785 30,7909
4,5 0,728122 0,010821 0,009107 0,019928 36,53764 31,17759
5 0,774275 0,012224 0,009515 0,02174 35,61523 31,33887
5,5 0,820337 0,013709 0,009946 0,023655 34,67922 31,40982

6 0,8663 0,015274 0,010425 0,025699 33,70948 31,37518
6,5 0,912161 0,016919 0,010912 0,027831 32,775 31,30246
7 0,957914 0,018641 0,011445 0,030086 31,83919 31,162
7,5 1,003552 0,020441 0,012059 0,0325 30,87852 30,93331
8 1,04907 0,022316 0,012683 0,035 29,97343 30,70002

8,5 1,094464 0,024266 0,01338 0,037647 29,07175 30,41388
9 1,139726 0,02629 0,014222 0,040512 28,13305 30,03426
9,5 1,184853 0,028384 0,015119 0,043503 27,23612 29,64678
10 1,229839 0,03055 0,016098 0,046648 26,36424 29,23744
10,5 1,274678 0,032784 0,017409 0,050192 25,39604 28,67254
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11 \ 1,319365 0,035085 0,01971  0,054795 24,0782 27,65709
e CLARK-Y

ALPHA BETA cL cDI cbv cD L/D L32/D
2 0 0,110489 0,000271 0,008885 0,009156 12,06739 4,011186
-1,5 0 0,157268 0,000532  0,00898 0,009512 16,53364 6,556751
-1 0 0,204032 0,000881 0,008756 0,009637 21,17173 9,563251
-0,5 0 0250775 0,001318 0,008409 0,009728 25,77868 12,9093
(] 0 0297491 0,001844 0,006781 0,008625 34,49171 18,81272
0,5 0 0344174 0,002457 0,004934 0,007391 46,56664 27,31894
1 0 039082 0,003158 0,003919 0,007076 55,23177 34,52847
1,5 0 0437421 0,003945 0,003729 0,007674 57,00039 37,69881
2 0 0483971 0,004819 0,004072 0,008891 54,43381 37,86853
2,5 0 0530466  0,00578 0,004744 0,010524 50,40536 36,71178
3 0 0576899 0,006825 0,005659 0,012484 46,21107 35,0991
3,5 0 0623265 0,007956 0,006771 0,014726 42,32412 33,41368
4 0 0669558  0,00917 0,007688 0,016859 39,71517 32,49754
4,5 0 0715771 0,010468 0,008214 0,018682 38,3134 32,41438
5 0 0,7619 0,011848 0,008826 0,020674 36,85305 32,16788
5,5 0 0807938 0,013309 0,009555 0,022864 3533669 31,76251
6 0 085388 0,014851 0,010403 0,025254 33,81167 31,24389
6,5 0 0899721 0,016473 0,011282 0,027755 32,41654 30,74826
7 0 0945455 0,018172 0,012139 0,030311 31,19181 30,32921
7,5 0 0991075 0,019949 0,012979 0,032928 30,09824 29,96363
8 0 1,036578 0,021802 0,013843 0,035644 29,08142 29,60851
8,5 0 1,081956 0,023729 0,014736 0,038465 28,12832  29,25827
9 0 1,127206  0,02573 0,015788 0,041517 27,15047 28,82564
9,5 0 1,17232 0,027802 0,017544 0,045346 25,85278 27,99176
10 0 1,217295 0,029945 0,021345  0,05129 23,73357 26,18551

e Eppler 395
ALPHA BETA cL cDI CcDV cD L/D L32/D
-5 0 0,110855  0,00033 0,008909  0,00924 11,99729 3,994487
-4,5 0 0,157774 0,000603 0,009095 0,009697 16,27039 6,462726
-4 0 0,204682 0,000964 0,009188 0,010152 20,16174 9,121534
-3,5 0 0251573 0,001414  0,00915 0,010563 23,81643 11,94562
-3 0 0298443 0,001953 0,009333 0,011286 26,44365 14,44615
-2,5 0 0345283  0,00258 0,009525 0,012105 28,524  16,76093
2 0 039209 0,003296 0,009751 0,013047 30,05212 18,81776
-1,5 0 0,438857 0,0041 0,009946 0,014046 31,24427 20,69817
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-1 0 0485578 0,004991 0,010089 0,015081 32,198 22,43667
-0,5 0 0532247 0,00597 0,010197 0,016167 32,92182 24,0182
(] 0 0578858 0,007036 0,010345 0,017381 33,30407 25,33864
0,5 0 0625406 0,008188 0,010556 0,018744 33,36566 26,38644
1 0 0671885 0,009425 0,010649 0,020075 33,46874 27,43386
1,5 0 0718288 0,010748 0,010711 0,021459 33,47258 28,36863
2 0 0764611 0,012155 0,010954 0,023109 33,08715 28,93208
2,5 0 0810847 0,013645 0,011245  0,02489 32,57722  29,33482
3 0 0856991 0,015218 0,011467 0,026685 32,11508 29,73016
3,5 0 0903038 0,016872 0,011803 0,028675 31,49217 29,92648
4 0 094898 0,018606 0,012183 0,030789 30,82205 30,02548
4,5 0 0994813 0,020421 0,012587 0,033007 30,13946 30,06119
5 0 1,040532 0,022313 0,012901 0,035214 29,54882 30,1417
5,5 0 1,08613 0,024283 0,013214 0,037497 28,96578 30,18743
6 0 1,131602 0,026328 0,013514 0,039842 28,40224 30,21339
6,5 0 1,176942 0,028448 0,013746 0,042195 27,89293 30,26019
7 0 1,222146 0,030642 0,014028 0,044669 27,36005 30,24673
7,5 0 1267208 0,032907 0,014265 0,047171 26,86413 30,24104
8 0 1,312122 0,035242  0,01458 0,049822 26,3362 30,16756
8,5 0 1,356883 0,037646 0,015027 0,052673 25,7605 30,00721
9 0 1401486 0,040117  0,01669 0,056807 24,67101 29,20662

e Eppler 793
ALPHA BETA cL cDI cbVv cD L/D L32/D
-4 0 0081567 0,000181 0,008344 0,008525 9,567977 2,732608
-3,5 0 0,128437 0,000393 0,008483 0,008876 14,47014 5,185826
-3 0 0,175299 0,000695 0,008639 0,009334 18,78069 7,863237
-2,5 0 0222146 0,001084 0,008832 0,009917 22,40052 10,5579
2 0 0268972 0,001563 0,009037 0,0106 2537472  13,15997
-1,5 0 0315772  0,00213 0,009429 0,011558 27,32064 15,35245
-1 0 036254 0,002785 0,009696 0,012481 29,04735 17,48979
-0,5 0 0409269 0,003528 0,010037 0,013564 30,17318 19,30303
(] 0 0455954 0,004358 0,010239 0,014598 31,234  21,09056
0,5 0 0502589 0,005276  0,01049 0,015766 31,87803  22,59945
1 0 0549168  0,00628 0,010751 0,017032 32,24331 23,89418
1,5 0 0595686 0,007371 0,010974 0,018345 32,4713  25,06158
2 0 0642136 0,008546 0,011181 0,019727 32,55112  26,08432
2,5 0 0688513 0,009807 0,011455 0,021262 32,38233  26,86978
3 0 0734811 0,011151 0,011706 0,022858 32,14678 27,55658
3,5 0 0781024 0,012579 0,012036 0,024614 31,73088 28,04235
4 0 0827147 0,014088 0,012398 0,026486 31,22959  28,40257
4,5 0 0873174 0,015679 0,012743 0,028422 30,72176  28,70758
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5 0 0919099 0,017351 0,013093 0,030444 30,18982 28,94288
5,5 0 0,964917 0,019101 0,013573 0,032674 29,53165 29,00899
6 0 1,010622 0,02093 0,014162 0,035092 28,79921 28,95176
6,5 0 1,056208 0,022835 0,014774 0,037609 28,08392 28,8624
7 0 1,10167 0,024816 0,015362 0,040178 27,41973 28,77988
7,5 0 1,147003 0,026871 0,016016 0,042887 26,74477 28,64318
8 0 1,192201 0,028999 0,016752 0,045751 26,05847 28,45271
8,5 0 1,237259 0,031199 0,017443 0,048642 25,43602 28,29303
9 0 1,282171 0,033468 0,01813 0,051598 24,84924  28,13754
9,5 0 1,326932 0,035806 0,018941 0,054747 24,23753 27,91982
10 0 1,371536 0,038211 0,019783 0,057995 23,64921 27,6962
10,5 0 1,41598 0,040681 0,020583 0,061265 23,11238 27,50257
11 0 1,460257 0,043215 0,021677 0,064892 22,50288 27,19273
11,5 0 1,504362 0,04581 0,023018 0,068828 21,85683 26,80794
GOE 549
ALPHA BETA CL CDI Ccbv CcD L/D L32/D
-3 0 0,100753 0,000233 0,014044 0,014278 7,056521 2,239853
-2,5 0 0,147622 0,000478 0,01348 0,013958 10,57616 4,06353
-2 0 0,194479 0,00081 0,012622 0,013432 14,47878 6,38511
-1,5 0 0,241317 0,001232 0,011793 0,013025 18,52722 9,101315
-1 0 0,288132 0,001742 0,011496 0,013238 21,76552 11,68328
-0,5 0 0,334916 0,00234 0,011502 0,013842 24,19564 14,00248
0 0 0,381664 0,003027 0,011563 0,01459 26,15929 16,16094
0,5 0 0,42837 0,0038 0,011671 0,015472 27,68679 18,121
1 0 0475029 0,004661 0,011646 0,016307 29,13037 20,07734
1,5 0 0521635 0,005609 0,011291 0,0169 30,86598 22,29274
2 0 0,56818 0,006643 0,010977 0,01762 32,24631 24,30653
2,5 0 0,614661 0,007763 0,010799 0,018561 33,11573 25,96284
3 0 0,661071 0,008967 0,010802 0,019769 33,43978 27,18864
3,5 0 0,707404 0,010256 0,010886 0,021141 33,46124 28,14335
4 0 0,753655 0,011627 0,011384 0,023011 32,75194  28,43305
4,5 0 0,799818 0,013081 0,012164 0,025246 31,68098 28,33311
5 0 0,845887 0,014617 0,012813 0,02743 30,83802 28,36238
5,5 0 0,891856 0,016233 0,013208 0,029441 30,29299 28,60814
6 0 0937721 0,017928 0,013493 0,031422 29,84282  28,89859
6,5 0 0983474 0,019702 0,013723 0,033425 29,42331 29,17917
7 0 1,029112 0,021553 0,014089 0,035642 28,87358 29,29084
7,5 0 1,074628 0,023479 0,014554 0,038033 28,25515 29,29049
8 0 1,120016 0,02548 0,015149 0,04063 27,56623  29,17357
8,5 0 1,165272 0,027554 0,015774 0,043329 26,89358 29,03102
9 0 1,21039 0,0297 0,017114 0,046815 25,85475 28,44481
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NACA 4415

ALPHA BETA cL coI cDV cD L/D L32/p
-3 0 0091008 0,000198 0,008408 0,008606 10,57495 3,190201
-2,5 0 0,137833 0,000424 0,008797 0,009221 14,94773 5549474
-2 0 0184646 0,000739  0,00896 0,009699 19,03763 8,180557
-1,5 0 0231443 0,001142 0,009012 0,010154 22,79328 10,96551
-1 0 0278216 0,001634 0,009106  0,01074 2590466 13,66372
-0,5 0 0,32496 0,002214 0,009236  0,01145 28,38079 16,17854
0 0 0371669 0,002881 0,009151 0,012033 30,88748 18,83045
0,5 0 0418338 0,003637 0,008955 0,012592 33,22252  21,48801
1 0 046496 0,004479 0,008972 0,013451 34,56695 23,5705
1,5 0 0511529 0,005408 0,009103 0,014511 35,25112 25,21204
2 0 0,55804 0,006423 0,009328 0,015751 35,42886 26,46609
2,5 0 0604488 0,007523 0,009561 0,017084 35,38328 27,51009
3 0 0650865 0,008709 0,009785 0,018494 3519331 28,39262
3,5 0 0697167 0,009978 0,010042  0,02002 34,82353 29,07644
4 0 0,743388 0,011331 0,010366 0,021697 34,26225 29,54089
4,5 0 0789521 0,012766 0,010838 0,023603 33,45003 29,72202
5 0 0835562 0,014282 0,011321 0,025603 32,63532 29,83164
5,5 0 0881505 0,015879 0,011846 0,027725 31,79459 29,85146
6 0 0927344 0,017555 0,012372 0,029928 30,98583 29,83895
6,5 0 0973073 0,01931 0,012935 0,032244 30,17842 29,76934
7 0 1,018687 0,021141 0,013509  0,03465 29,39934 29,67276
7,5 0 1,06418 0,023049 0,014135 0,037184 28,6193 29,52341
8 0 1,109548 0,025031 0,014819 0,039849 27,84381 29,3293
8,5 0 1,154783 0,027086 0,015581 0,042667 27,06502 29,08429
9 0 1,199882 0,029213 0,016644 0,045857 26,16573 28,66171
9,5 0 1,244839  0,03141 0,018559  0,04997 24,91173 27,7946
10 0 1,289648 0,033676 0,023255 0,056931 22,65283 25,72515

e NACA 23015
ALPHA BETA cL coI cDV cD L/D L32/D
0 0 0,100725 0,000207 0,006949 0,007156 14,0756 4,467202
0,5 0 0,147473 0,000443 0,007324 0,007766 18,98957 7,292415
1 0 0,194203 0,000766 0,007703 0,008469 22,93104 10,10536
1,5 0 0,24091 0,001178 0,008122 0,009299 2590709 12,71587
2 0 0287589 0,001677 0,008682 0,010359 27,76224 14,88814
2,5 0 0,334234 0,002264  0,00946 0,011724 28,50853 16,48163
3 0 0,380838 0,002937 0,010085 0,013023 29,24349  18,04677
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3,5 0 0,427396 0,003697 0,010743 0,01444  29,59806 19,34989
4 0 0473902 0,004543 0,011474 0,016018 29,58559 20,36688
4,5 0 0,52035 0,005475 0,012393 0,017868 29,12189 21,00716
5 0 0,566735 0,006491 0,013109 0,0196  28,91505 21,76777
5,5 0 0,613051 0,007591 0,013686 0,021277 28,81285 22,55976
6 0 0,659292 0,008774 0,014128 0,022902 28,78753  23,37455
6,5 0 0,705452 0,010039 0,01451 0,02455  28,73532  24,13513
7 0 0,751525 0,011386 0,014936 0,026322 28,55121 24,7512
7,5 0 0,797507 0,012813 0,015495 0,028308 28,1725  25,15895
8 0 0,843391 0,01432 0,016087 0,030407 27,73674 25,4724
8,5 0 0,889172 0,015904 0,016555 0,032459 27,3937 25,83114
9 0 0934844 0,017566 0,017256 0,034823 26,84559 25,95629
9,5 0 0,980402 0,019304 0,0181 0,037404 26,21115 25,95304
o S2027
ALPHA BETA CL CDI Ccbv CcD L/D L32/D
-1,5 0 0,089606 0,000176 0,006695 0,006871 13,04119 3,903783
-1 0 0,136367 0,000394 0,007157 0,007551 18,05946 6,668981
-0,5 0 0,183114 0,000702 0,007479 0,00818 22,38557 9,579195
0 0 0,229842 0,001097 0,007695 0,008792 26,14217 12,53304
0,5 0 0,276546 0,00158 0,007916 0,009496  29,12237 15,31477
1 0 0,323218 0,002151 0,008383 0,010534 30,68331 17,44416
1,5 0 0,369853 0,00281 0,008667 0,011477 32,22558 19,59816
2 0 0416445 0,003555 0,008949 0,012505 33,30228 21,49081
2,5 0 0,462989 0,004387 0,00923 0,013618 33,99831 23,13357
3 0 0,509479 0,005305 0,009447 0,014752 34,53627 24,65123
3,5 0 0,555908 0,006309 0,00966  0,015969 34,8117  25,95534
4 0 0,602272 0,007397 0,009871 0,017267 34,87994 27,06899
4,5 0 0,648564 0,008569 0,010103 0,018672 34,73458 27,97296
5 0 0,694778 0,009824 0,010382 0,020205 34,38644  28,66225
5,5 0 0,740909 0,011161 0,010701 0,021862 33,89027 29,17141
6 0 0,786952 0,01258 0,011089 0,023669  33,24821 29,4946
6,5 0 0,8329 0,01408 0,011545 0,025624 32,50468 29,66486
7 0 0878748 0,015658 0,012091 0,027749 31,66774 29,68583
7,5 0 0,92449 0,017315 0,012611 0,029926 30,89253 29,7033
8 0 0970122 0,01905 0,013178 0,032227 30,10277  29,64966
8,5 0 1,015636 0,02086 0,013778 0,034637 29,32229 29,55064
9 0 1,061028 0,022744 0,014445 0,037189 28,53069 29,38839
9,5 0 1,106293 0,024702 0,015123 0,039825 27,77886  29,21793
10 0 1,151425 0,026732 0,015893 0,042625 27,0129  28,98605
10,5 0 1,196418 0,028832 0,016693 0,045525 26,28046 28,7458
11 0 1,241268 0,031001 0,018003 0,049003 25,33045 28,22121
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SD 7062

ALPHA BETA CL CDI Ccbv CcD L/D L32/D
-3 0 0,072583 0,000129 0,01292 0,013049 5,562342 1,498563
-2,5 0 0,119463 0,000319 0,010386 0,010705 11,15955 3,857123
-2 0 0,166334 0,000598 0,010127 0,010726  15,50755 6,32461
-1,5 0 0,213189 0,000967 0,009746 0,010713 19,90003 9,188319
-1 0 0,260024 0,001423 0,009286 0,010709 24,28089 12,38144
-0,5 0 0,306831 0,001968 0,009195 0,011164 27,48397 15,22401
0 0 0,353606 0,002601 0,009185 0,011786 30,00221 17,84075
0,5 0 0,400342 0,003322 0,009133 0,012455 32,14308 20,33775
1 0 0,447033 0,004131 0,009143 0,013274 33,67734 22,51685
1,5 0 0,493674 0,005026 0,009183 0,014209 34,74375 24,41164
2 0 0,540258 0,006008 0,00925 0,015258 35,40818 26,02581
2,5 0 0,58678 0,007076 0,009393 0,016469 35,62936 27,29265
3 0 0,633235 0,008229 0,009587 0,017815 35,54505 28,28535
3,5 0 0679616 0,009466 0,009867 0,019333 35,15316 28,97985
4 0 0,725917 0,010787 0,010216 0,021002 34,56418 29,44895
4,5 0 0,772133 0,01219 0,010647 0,022838 33,80913  29,70846
5 0 0818259 0,013676 0,011195 0,024871 32,90012 29,76069
5,5 0 0,864288 0,015243 0,011668 0,026911 32,11653 29,85781
6 0 0910215 0,016889 0,012203 0,029092 31,28747  29,84987
6,5 0 0956034 0,018614 0,012765 0,031379 30,46732 29,79003
7 0 1,001739 0,020417 0,013383 0,0338 29,63725 29,66301
7,5 0 1,047326 0,022296 0,014024 0,03632 28,83607 29,51053
8 0 1,092789 0,02425 0,014676 0,038927 28,07278 29,34631
8,5 0 1,138121 0,026278 0,015409 0,041688 27,30093 29,12538
9 0 1,183319 0,028379 0,016169 0,044548 26,56279  28,89512
9,5 0 1,228376 0,03055 0,017121 0,047671 25,76778  28,55898
10 0 1,273287 0,03279 0,018069 0,05086  25,03514  28,24965
10,5 0 1,318046 0,035099 0,019158 0,054256 24,29309 27,88997
11 0 1,36265 0,037474 0,02058 0,058054 23,47211 27,39961
11,5 0 1,407091 0,039913 0,022547 0,062459 22,52823 26,72319
12 0 1,451366 0,042415 0,026053 0,068467 21,19804 25,53784
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ANEXO C - Configuracéo e programacao do
piloto automatico

Para que se consiga operar uma aeronave através do seu piloto automatico, é
necessario que este esteja devidamente programado para o tipo de aeromodelo
(avido, helicéptero, quadricéptero, etc). Para tal é necessério instalar o software
ArduPilot (especifico para um avido de asa fixa) no Pixhawk e configurar os devidos
parametros subjacentes ao determinado tipo de aeronave, neste caso de uma

aeronave VTOL de asa fixa.

A configuracdo do ArduPilot é feita atraves do GCS. Sucintamente, o piloto
automatico, que é colocado a bordo da aeronave, € ligado via USB (sigla do termo
inglés Universal Serial Bus) ao computador da estacao terrestre, onde esta instalado
o software Mission Planner. Na Figura 41 esta representado um esquema do acima

descrito.

Figura 41 - Esquema de ligagcao do "Pixhawk" para configuragédo inicial.

C.1 Instalacao do Firmware

Depois de ligado ao computador da estacdo terrestre via USB, a primeira
configuracdo a fazer no AP é a instalagdo do firmware. Existem trés principais

grupos de firmware ArduPilot a instalar no AP:
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e ArduPlane: indicado para AP’s que operam aeronaves de asa fixa (onde
incluem as aeronaves VTOL);

e ArduCopter: indicado para AP’s que operam aeronaves do tipo de
helicoptero, ou seja, aeronaves de asa rotativa, com um ou mais
motores;

¢ ArduRover: indicado para AP’s que operam veiculos terrestres.

No AP do aeromodelo desta dissertacdo foi instalado o ArduPlane. Este
firmware, apesar de adequado para operar com aeronaves de asa fixa, com
descolagem e aterragem convencional, também pode ser utilizado em aeronaves
com descolagem e aterragem verticais. Para isso existem um conjunto de

parametros que sao necessarios programar no ArduPlane.

C.2 Programacéao do ArduPlane

Apés instalacdo do firmware ArduPlane no piloto automatico, e antes de
gualquer configuracdo do mesmo, é necessario ligar o Pixhawk ao Mission Planner.
A comunicacédo entre ambos pode ser feita de duas maneiras diferentes: através de
uma conexdo USB, a mesma utilizada para instalar o firmware; ou através de
telemetria, com uma conexao via radio, sem fios. Esta ultima & sobretudo utilizada
para comunicar com a aeronave em voo. Por isso, para a programacao do
ArduPlane, utilizou-se uma ligacdo USB, por maior velocidade de comunicacéo e

de transferéncia de dados.

Estabelecida a conexdo USB, ativa-se o icone vermelho “Connect” (Figura 42)
no canto superior direito do Mission Planner. Quando o mesmo icone mudar para
verde e apresentar a palavra “Disconnect” (Figura 43), o Pixhawk e o Mission

Planner estao ligados.

CONNECT

Figura 42 - Pixhawk e Mission Planner desligados.
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Link Stats... ,"

Figura 43 - Pixhawk e Mission Planner ligados.

ApoOs o Pixhawk e o Mission Planner estarem ligados € possivel iniciar a
configuracéo do firmware ArduPlane. Para este tipo de aeronaves de asa fixa com
descolagem vertical existe uma secc¢do do ArduPlane designada Quadplane, cujos
parametros lhe sdo totalmente dedicados. Primeiramente € necessario ativar essa
mesma secgao, ou seja, o AP deixa de estar programado para voar uma aeronave

CTOL, e passa a voar em modo VTOL.

Este e outros parametros sdo configurados atravées do separador
“CONFIG/TUNNING” do Mission Planner, e posteriormente expandindo a aba “Full
Parameter Tree”. Para ativar o Quadplane é necessario alterar o valor “0” (zero =
desativado) para “2” (dois = ativado VTOL AUTO) no parametro “Q_ENABLE”.

A partir deste ponto o AP ja esta com o0 modo VTOL ativado. No entanto séo

necessarios configurar outros parametros importantes, concretamente:

e “Q_FRAME_CLASS’ coloca-se o valor “1” (um = quad), ou seja, indica-
se quantos motores a aeronave tem. Quatro motores no caso especifico
desta prova de conceito (motores apenas destinados a VTOL, excluindo
motores exclusivamente dedicados a gerar propulsdo horizontal).
Outras opcdes também s&o possiveis: o valor “2” é atribuido para
aeronaves com seis motores; “3” para oito motores; “4” para oito
motores, dispostos em quadcopter, sobrepostos dois a dois, entre
outras configuracdes;

e “Q_FRAME_TYPE” o valor é também “1” (um = X frame). Aqui define-
se qual a disposi¢cao dos quatro motores, que pode ser em “X” em “H”,
entre outros;

e “Q_A_RAT_RLL_P”tem valor “0,25”. Este parametro varia entre “0,05”

e 0,5, e representa a reatividade da aeronave em modo quadplane aos
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comandos de rolamento, sendo que o valor “0,5” faz com que seja o
mais reativa possivel e “0,05” menos reativa. Na generalidade dos
casos é recomendado “0,25” (ArduPilot Dev Team, 2019);
‘Q_A_RAT_PIT_P” tem também valor “0,25”. Este parametro é em tudo
semelhante ao anterior, com a diferenca de ser relativo ao movimento
de cabrada da aeronave, ou seja, de colocar 0 nariz em cima ou em
baixo. Varia entre os mesmos valores, “0,05” e “0,5” e também é
recomendado “0,25” (ArduPilot Dev Team, 2019);
“Q_ASSIST_SPEED” tem valor “12”. E aqui € definida uma velocidade
a qual os quatro motores que compdem o quadplane séo ativados, ou
seja, idealmente, uma velocidade ligeiramente superior a de perda em
linha de voo horizontal. Isto representa uma medida de seguranca
importante, pois auxilia a aeronave a ndo entrar em perda total de
sustentacao;

“Q_ASSIST_ANGLE” tem valor “30” e ja estava predefinido, contudo é
um valor importante a ter em consideracdo mais tarde aquando dos
ensaios em voo. Caso a aeronave efetue pranchamentos com um
angulo superior, em graus, ao valor introduzido (30°) o piloto automatico
ativa os motores quadplane para auxiliar na sua estabilizacao,
impedindo atitudes inapropriadas as suas caracteristicas;
‘ARSPD_FBW_MIN” tem valor “12”. Na fase de transicdo de voo
vertical para horizontal, quando a velocidade da aeronave ultrapassa o
valor introduzido (12 m/s), o piloto automatico desliga, gradualmente,
0s motores quadplane, de modo a suavizar 0 maximo possivel a
passagem para voo de asa fixa. Importa frisar que este parametro
apenas funciona na passagem de voo vertical para horizontal, e ndo no
caso contrario. Quando a aeronave reduz a sua velocidade horizontal
para aterrar verticalmente, os motores do quadplane sédo ativados com
base no parametro “Q_ASSIST_SPEED”, ja descrito acima, € ndo no
“ARSPD_FBW_MIN”.
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Na Tabela 13 estéo resumidos os parametros a configurar, através do Mission

Planner, na “Full Parameter List’” do Pixhawk.

Tabela 13 - Parametros da "Full Parameter List" e respetivos valores.

Parametro Valor

Q_ENABLE | 2
Q_FRAME_CLASS | 1
Q_FRAME_TYPE | 1
Q_A RAT RLL P | 0,25
Q_A RAT PIT_P | 0,25
Q_ASSIST_SPEED | 12

Q_ASSIST_ANGLE | 30

ARSPD_FBW_MIN | 12

Para além da configuracdo dos parametros acima mencionados, também se
configuraram os Flight Modes do Pixhawk em que a aeronave operara. Por
definicdo, estava atribuido o canal 8 do comando controlador radio (RC, do inglés
Radio Control) a escolha do Flight Mode, no entanto, ndo foi possivel identificar esse
mesmo canal no RC. Assim sendo trocou-se o canal atribuido a troca de Flight Mode

para o canal 6, que tem trés posicoes.

E possivel atribuir até oito Flight Modes diferentes ao piloto automatico, para
depois alternar entre eles quando necessario. No entanto como o canal 6 do RC
apenas tem trés posicoes diferentes, apenas se definiram trés Flight Modes. No
ANEXO E estdo descritos todos os Flight Modes que foram utilizados, quer em

testes ou em voos, nesta prova de conceito.

A primeira configuracdo de Flight Modes introduzida, e utilizada nos testes do
subcapitulo 4.4, foi “Q_STABILIZE” na 1?2 posi¢cao, “MANUAL” na 2?2 posicao e
“Q_STABILIZE” na 32 posicdo. Todos os modos iniciados pela letra “Q” dizem
respeito a flight modes quadplane. Neste sentido, os dois modos introduzidos foram

0s modos manuais para voo vertical em quadcopter, e voo horizontal em asa fixa.
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Um ultimo procedimento necessario antes de cada operacgao, seja de teste ou
de voo, para a aeronave poder voar é armar o piloto automético. Esta € uma acao
gue, na prética, ativa os motores para os comandos do throttle (canal 3) do RC, ou
seja, ap0s o0 avido estar armado, qualguer comando de poténcia acionara 0s
motores. Com o avido desarmado o comando de throttle ndo tem qualquer efeito. A
aeronave pode ser armada e desarmada de duas maneiras: através da GCS, ou
colocando o joystick do throttle completamente para baixo e para a direita para
armar, e completamente para baixo e para a esquerda para desarmar. Para que
este Ultimo procedimento seja possivel € necessario que o0 parametro
‘ARMING_RUDDER tenha o valor “2” (2 = armar e desarmar; 1 = armar apenas; 0

= desativado).

Apesar de ndo ter sido implementada a caracteristica tilt-rotor, esta era
possivel de configurar no piloto automatico. Para tal era necessario instalar junto
aos motores da frente (os que rodam 90°) um servo em cada um deles. Esse servo
seria ligado aos canais auxiliares n°1 e 2 do Pixhawk. Para isso seria necessario
configurar o parametro “SERVO9 OUTPUT” com o valor 75 (para o motor
esquerdo) e o “SERVO10_OUTPUT” com o valor 76 (para o motor direito). Para

além disso, existem parametros necessarios de configurar no AP, sao eles

e “Q_TIL_MASK” com o numero 3, significando que os tilt-rotor sdo os
dois motores da frente;

e “Q_TILT_TYPE” com o numero O, referente a uma passagem continua
entre 0s 0° e os 90°, podendo ser utilizado qualquer valor entre esses
dois extremos. (existem ainda as opcfes de 1 para uma passagem
binaria — onde apenas se define 0° ou 90° — e 2 para vetorizada — onde
se pode controlar o angulo em cada um dos motores de forma
independente);

e “Q_TILT_RATE_UP” e “Q_TILT_RATE_DN” controlam a velocidade

com que se da a rotacdo dos motores.
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ANEXO D - Ligacbes dos motores e servos no
Pixhawk

Tendo previamente configurado o AP com o firmware ArduPlane, bem como
ativado o parametro de configuragdo “Q_ENABLED” para o valor “2” (dois), este,
por defeito, atribui os diversos canais de saida do Pixhawk aos respetivos
controladores de acordo com a Tabela 14.

Tabela 14 - Canais de saida do Pixhawk e respetivas superficies a controlar.

Canal de saida do Pixhawk Controlador do aeromodelo

MAIN 1 | Aileron

MAIN 2 | Leme do estabilizador horizontal
MAIN 3 | Forca propulsora do motor n® 5
MAIN 4 | Leme do estabilizador vertical
MAIN 5 | Forca propulsora do motor n° 1
MAIN 6 | Forca propulsora do motor n° 2

MAIN 7 | Forca propulsora do motor n® 3

MAIN 8 | Forca propulsora do motor n° 4

Neste sentido, foi ligada cada uma das superficies bem como os cinco
motores, ao respetivo canal de saida do piloto automatico, como se pode ver na
Figura 44.
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Figura 44 - LigacBes nas saidas do Pixhawk.

As ligagBes n*s 1, 2, 3 e 4 foram feitas diretamente com os respetivos cabos ja
existentes na aeronave de asa fixa do tipo skywalker a adaptar, pois esta ja estava
equipada com servos nas superficies, e um motor traseiro (correspondente ao motor
n°5) para assegurar a propulsdo horizontal. As restantes ligacbes n® 5, 6, 7 e 8,
correspondem, respetivamente, aos motores n° 1, 2, 3 e 4 e foram feitas com os
cabos ja existentes nos motores adaptados da plataforma H-quad. No entanto, estes
cabos ndo tinham tamanho suficiente, e foi necessario prolongar os mesmos,
atraveés de extensfes simples com a mesma ficha de ligagéo, para que se pudessem

ligar os motores do quadplane ao Pixhawk.
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ANEXO E - Flight Modes

Durante os teste e voos da aeronave da PoC utilizaram-se diferentes modos

de voo (traduzido do inglés, flight modes), que podiam ser configurados no Mission

Planner. Cada um desses modos tem caracteristicas diferentes e objetivos

diferentes. Todos o flight modes iniciados com a letra “Q” séo referentes ao voo em

guadplane, e os restantes ao voo em asa fixa. De seguida enumeram-se 0s modos

de voo utilizados e descreve-se o seu significado, de acordo com ArduPilot Dev

Team (2019):

e Modos de voo em asa fixa:

o

‘“MANUAL": este € o modo onde o utilizador controla por
completo todas as superficies e ajustes de poténcia. Nao sao
feitas compensacdes por parte do piloto automatico, exceto em
caso de failsafe (quando é detetada alguma anomalia que
comprometa o desenrolar da missao), e a partir dai sera o piloto
automatico a controlar a aeronave conforme previamente
determinado;

“‘FBWA”: este é o modo de voo mais utilizado, por ser o mais
simples de usar. E o piloto automatico que controla o limite de
pranchamento a executar. Mesmo que o utilizador leve o joystick
dos ailerons completamente a esquerda ou direita, 0 avido nao
pranchara, por imposicdo do piloto automatico, para além do
limite estabelecido no parametro “LIM_ROLL_CD”. O mesmo
para os comandos do leme horizontal; com o joystick que
controla o pitch inteiramente a frente ou atras, o nariz ndo sobe
nem desce para além do valor de “LIM_PITCH MAX’ e
“‘LIM_PITCH_MIN” respetivamente. Apesar deste controlo, o

throttle continua a ser totalmente comandado pelo utilizador;

7

e Modos de VTOL: Em todos os seguintes modos de voo € o piloto

automatico que estabiliza os eixos de roll, pitch e yaw, apesar destes
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serem comandados pelo utilizador. Assim, se, por exemplo, se levar o
joystick do pitch a frente, a aeronave vai baixar o nariz e deslocar-se
em frente, como um quadcopter, no entanto, assim que o utilizador
cessa esse comando e coloca o novamente neutral, o piloto automatico
estabiliza a anterior atitude, nivelando a aeronave. A diferenca entre os
trés seguintes modos prende-se com a manutencéo de altitude e/ou
posicao por parte do piloto automatico, conforme:
o “QSTABILIZE™:
= Altitude: ndo controla;
= Posicao: ndo controla;
o “QHOVER™:
= Altitude: controla. Neste modo o piloto automatico controla
o throttle de modo a manter a mesma altitude;
= Posicao: ndo controla;
o “QLOITER”
= Altitude: controla. Funciona como o modo “QHOVER?;
= Posicdo: controla. O piloto automatico utliza os

movimentos de roll, pitch e yaw para manter a posicao;
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ANEXO F — Testes dos motores e calibracoes

Para que o aeromodelo consiga ter for¢ca propulsora adequada nas varias
fases de operagédo, nomeadamente na descolagem e aterragem verticais, e em linha
de voo, é necessério que os ESC controlem o regime correto a que os motores tém
de operar, para assegurar que a aeronave, em Uultimo caso, ndo caia
descontroladamente. No fundo, este procedimento de calibragdo consiste em
atribuir o maior valor de Pulse Width Modulation (PWM) que o RC do utilizador envia,
a maior forga propulsora que os motores conseguem gerar. E igualmente necessario
atribuir o menor valor de PWM do RC ao menor valor de forga propulsora.

Normalmente para este caso especifico € quando os motores estao em idle.

Para isso, segundo ArduPilot Dev Team (2019) o procedimento de calibracéo

€ composto pelas seguintes etapas:

e Ativar o parametro “Q_ESC_CAL” com o valor “1”. Isto significa que,
guando o avido é armado, a forca propulsora dos motores fica
dependente da posicao do throttle no RC (canal 3 do RC), ou seja, se 0
avido for armado com o joystick na sua posicdo minima, 0os motores
iniciardo em idle. Caso contrario, se o valor do parametro
“Q_ESC_CAL” for “2”, quando o avido é armado, os ESC
automaticamente colocam os motores em full throttle, e isso, neste
caso, nao é pretendido;

e Remover a ligacdo do 3DR Power Module que alimenta o piloto
automatico e liga-lo por USB a GCS;

e Colocar o aeromodelo em modo “QSTABILIZE”;

e Armar o piloto automatico. A partir deste momento o canal 3 do RC,
esta a controlar o motores;

e Mover o canal 3 do RC (throttle) para 0 maximo;

e Ligar afonte de corrente de modo a alimentar eletricamente os motores;
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e Esperar até ouvir um aviso sonoro por parte dos ESC, informando
utilizador que foi registado o mais valor de PWM, correspondente a
maior for¢a propulsora;

e Reduzir o throttle no RC para o valor minimo;

e Desarmar o aviao;

e Esperar até ouvir um segundo aviso sonoro a informar que foi registado

o valor minimo de PWM, correspondente aos motores em idle;
A partir deste momento os ESC estéo calibrados.

Para testar o funcionamento dos motores ligou-se novamente o Pixhawk a
fonte de corrente através da ligacdo 3DR Power Module e desconetou-se a ligacao
USB. Posteriormente armou-se o avidao. Quando se oscilou o throttle no comando
RC também os motores responderam ao input que era feito. O procedimento de
calibracdo foi feito para os quatro motores quadplane e para o quinto motor, ja

previamente instalado na aeronave e utilizado em linha de voo de asa fixa
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ANEXO G - LicOes aprendidas

G.1 Servos

O teste dos servos que controlam as superficies foi o primeiro a ser executado
como validacdo de pré-voo. Para isso desconectaram-se todas as ligacdes as
saidas do Pixhawk, exceto os canais de aileron e lemes de profundidade e direcéo.
Ligou-se o RC do utilizador e de seguida a bateria para fornecer energia elétrica ao
aeromodelo. Este é um procedimento de seguranca a adotar quando se operam
UAV controlados por RC: primeiro liga-se o RC do utilizador e s6 depois a energia
elétrica da aeronave. Estando a luz led do AP em azul intermitente — condicao para
fazer o teste— defletiram-se os comandos do RC de aileron, leme horizontal e leme
vertical, nomeadamente os canais 1, 2 e 4, e ndo se obteve nenhuma resposta por
parte do avido. Isto levou a pensar em primeiro lugar que poderia haver alguma
falha na configuracdo dos canais de saida do Pixhawk ou na atribuicdo da respetiva
correspondéncia entre os canais do RC, dos canais de saida do Pixhawk e das

superficies a controlar.

Para tentar resolver este problema, desconectou-se a bateria e ligou-se o
piloto automatico a GCS por USB. Instalou-se novamente o firmware ArduPlane e
ativou-se o parametro “Q_ENABLED” para o valor 2 (dois). Ligou-se novamente o
AP através da bateria, ja desconectado da ligacdo USB e testaram-se novamente
0s canais 1, 2 e 4 no RC do utilizador. Mais uma vez ndo se obteve resposta por
parte ao avido. Por algum motivo o piloto automatico ndo estava a fornecer energia
aos servos, no entanto todos os indicadores do piloto automatico estavam corretos,

ou seja, ndo havia nenhuma anomalia nas luzes led nem nos avisos sonoros.

De acordo com ArduPilot Dev Team (2019), este modelo de piloto automatico
possui a caracteristica de necessitar de pelo menos um ESC ligado nos seus canais
de saida para ser fornecida energia elétrica aos restantes canais. Por este motivo,

gquando foram testados os servos com todos 0os motores desconectados nenhum
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servo respondeu aos comandos, mas apos ligar um ESC, como se pode ver na
Figura 26, todos passaram a responder aos comandos do RC.

Depois dos servos estarem a funcionar verificou-se se respondiam
corretamente aos comandos pretendidos pelo utilizador, facto que se verificou.
Considera-se efetuado o teste dos servos.

Apos efetuar o teste dos servos, com a bateria ligada ao aeromodelo, os cabos
dos motores desconectados do AP e ap6s um periodo de inatividade ndo superior
a noventa minutos de movimentos do RC do utilizador, ou de instru¢des por parte
da GCS, verificou-se que a bateria se apresentava inchada e mais quente do que
guando foi ligada. Tentou-se movimentar os servos através do RC, mas estes nao
responderam. Mediu-se a diferenca de potencial nos terminais da bateria e esta
apresentava 4,5 V, valor extremamente baixo. Conclui-se que a bateria tinha
descarregado por completo. Este fenOmeno despertou a atencédo para o facto da
montagem de todo o aeromodelo consumir uma quantidade elevada de energia
elétrica, mesmo com o piloto automatico e servos das superficies em inatividade.
Por este motivo, nos testes seguintes utilizou-se uma fonte de alimentacdo para
controlar a energia elétrica induzida no avido. Esta mesma fonte foi programada

com uma diferenca de potencial de 12,6 V e intensidade de corrente de 10 A.

G.2 Motores

Apesar da calibracdo e da resposta dos motores ao comando do RC, os
motores nao responderam de igual forma a forca propulsora que era requisitada, ou
seja, levando o joystick do throttle a frente, os quatro motores respondiam,
aumentando a sua rotacdo, mas passado poucos segundos os dois motores da
esquerda da aeronave deixavam de funcionar, ou, caso se aumentasse o throttle no
RC, ndo operavam no mesmo regime dos motores da direita. Isto era possivel de
verificar ndo so6 na pratica através do som que 0s proprios motores produziam, como
também dos valores de PWM gque estavam a ser enviados do piloto automatico para

0S servos, e que se podiam observar na aba “Servo Outputs” no Mission Planner.
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Para se perceber a origem do problema mediu-se a diferenca de potencial na
entrada dos ESC dos motores que deixavam de funcionar. A leitura efetuada foi de
12,4 V. Este valor esta coerente com o valor da fonte (12,6 V) devido a resisténcia
dos cabos que levam a energia até aos motores. Assim conclui-se que o valor
medido na entrada dos ESC n&o era motivo da anormalidade de funcionamento dos

motores esquerdos, comparativamente aos direitos.

Outro motivo que poderia fazer com que os motores nao operassem de modo
correto era o proprio ESC. Para averiguar essa possibilidade trocou-se o ESC que
controla o motor n°2 (o motor traseiro do lado esquerdo) por um exatamente igual,
mas novo. Testou-se novamente a resposta do throttle nos quatro motores
guadplane e obteve-se precisamente o0 mesmo resultado: os dois motores do lado
esquerdo deixavam de funcionar. N&o se verificou nenhuma diferenca entre os
motores n°3 e n°2 (ambos do lado esquerdo, mas o n°2 com um ESC novo). Devido
a este resultado acreditou-se que o problema poderia ndo ser do ESC, mas sim dos
motores. Uma vez reposto o ESC antigo no motor n°2, trocou-se esse mesmo motor
por um outro novo, e igual ao anterior. Testou-se novamente os quatro motores,
levando o throttle ao maximo e reduzindo-o gradualmente até idle. Obteve-se o
mesmo resultado dos testes anteriores: os motores esquerdos paravam, enquanto

os da direita ainda estavam a funcionar.

Tendo despistado algumas possibilidades para o anormal funcionamento
aparente dos motores esquerdos, retirou-se 0 motor n°2 novo, recentemente
instalado e reinstalou-se o antigo, mas antes de o ligar ao ESC mediu-se a sua
resisténcia interna, cujo valor era de 3 Q, normal para aquele tipo e especificidade
de motor. Mediu-se também a resisténcia do motor n°4 (que funcionava
corretamente) e obteve-se o mesmo valor de 3 Q. Assim concluiu-se que o problema

também n&o era dos motores.

N&o havendo irregularidades nos cabos nem na diferenca de potencial nos
terminais dos mesmos, antes dos ESC, nos ESC dos motores, nos motores, nem
na resisténcias internas dos mesmos, a causa da assimetria de rota¢des por minuto

(RPM) dos motores direitos e esquerdos poderia estar relacionada com o piloto
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automético em si. Durante todos os testes anteriores o AP esteve posicionado fora
do aeromodelo com as ligacdes montadas, mas nunca na sua posi¢céo final de
montagem. Devido a esta posi¢cao, este poderia estar a assumir uma determinada
atitude de voo e, automaticamente, tentar corrigi-la através da for¢a propulsora que

cada motor individualmente consegue gerar.

A fim de apurar se a posi¢cao do AP estava de alguma forma a influenciar a
assimetria de operacdo dos motores, colocaram-se novamente 0S mesmos em
funcionamento e alterou-se a posi¢cdo do Pixhawk, rodando-o nos trés eixos. A
medida que se alterava a posicdo do piloto automatico os motores alteravam
automaticamente o seu regime de funcionamento, numa tentativa de corrigir o aviao
para a sua posicao original, como se este estivesse a sofrer uma perturbacéo. Assim
percebeu-se que a aparente anormalidade de funcionamento dos motores nada
mais era do que o proprio Pixhawk a corrigir-se a ele proprio, no entanto, na pratica,
tal ndo era possivel pois ndo sO ele ndo estava montado no avido (estava
simplesmente pousado sobre o0 mesmo) como 0s motores ndo tinham os hélices
colocados. Assim, quando o piloto automatico comecava a corrigir a suposta
perturbacdo, dando mais poténcia a um lado do que ao outro, a sua posi¢ao nao se
alterava, e a correcdo continuava, reduzindo os motores de um dos lados (o lado
gue o Pixhawk considerava que tinha a asa em cima), até que acabou por reduzir
por completo os motores do lado esquerdo. Com isto concluiu-se que os motores
dependiam, ja nesta fase, do AP para gerarem forca propulsora adequada. Para
além disso depreendeu-se também que os quatro motores estavam a funcionar

corretamente e devidamente calibrado.



