TECNICO
LISBOA

Desenvolvimento de um UAV com aplicacao de Otimizacao
Topoldgica para Impressao 3D

Ricardo Gaspar Esteves Teixeira da Costa

Dissertacao para obtengcédo do Grau de Mestre em

Engenharia Aeroespacial
Orientador: Prof. Frederico José Prata Rente Reis Afonso
Juri
Presidente: Prof. Filipe Szolnoky Ramos Pinto Cunha

Orientador: Prof. Frederico José Prata Rente Reis Afonso
Vogal: MAJ/ENGAER Luis Filipe da Silva Félix

Outubro 2021






Agradecimentos

Em primeiro lugar, quero agradecer ao meu orientador, Prof. Frederico Afonso, por todo o apoio
dado ao longo da elaboracao desta dissertacdo, todo o conhecimento partilhado, disponibilidade para
resolucao de problemas e proatividade na sugestido de ideias e métodos para ultrapassar as dificulda-
des que foram surgindo.

Ao Prof. José Chaves Pereira, pelo conhecimento transmitido e tempo dispensado na analise e
validagao dos resultados obtidos com o software de CFD, nao esquecendo a gentileza na cedéncia de
licencas para utilizagdo do mesmo.

Quero também deixar o meu agradecimento ao Prof. Hugo Policarpo, por todo o aconselhamento
dado e por ter agilizado o contacto com o Eng. Joao Lourengo, a quem quero transmitir gratidao pela
ajuda prestada nos momentos em que me senti sem saidas, relativamente ao processo de otimizagao
topoldgica. Certamente que o desfecho deste trabalho ndo seria 0 mesmo sem a sua contribuicao.

A Althima - Engineering Software Solution, Lda e & Altair Engineering Inc. por providenciarem
uma licenga Altair, permitindo o desenvolvimento da simulagdo CAE conduzida ao longo da minha
dissertacao.

Em seguida, quero prestar reconhecimento por toda a ajuda e apoio incansavel prestado pelo meu
colega e amigo Jaime Pacheco, peca fundamental para uma mais rapida compreensao do software
Star-CCM+.

Por fim, mas ndo menos importante, gostava de agradecer aos meus pais pelo apoio incondicional
que me deram, nao sé durante o processo de escrita deste trabalho, mas em todas as etapas da minha

formacao académica. Obrigado por me encorajarem sempre a alcangar mais e melhor.






Resumo

A aplicabilidade dos métodos de Fabrico Aditivo (FA) tem sofrido um crescimento exponencial ao
longo dos ultimos anos €, juntamente com o campo da Otimizagao Topologica (OT), tem permitido
introduzir inovagdes e melhorias nos mais diversos campos da engenharia.

Tirando partido destes avangos tecnologicos, procedeu-se ao desenho e desenvolvimento concep-
tual de uma pequena aeronave nao tripulada, com o objetivo de aplicar no seu estudo e produgao, estes
métodos mais avancados e modernos, de forma a tornar todo o processo de desenvolvimento e fabrico
mais eficaz. Previamente a aplicacdo do processo de otimizacao topolégica, foi levada a cabo uma
metodologia padrdao de desenvolvimento de aeronaves, com selecdo de geometrias, configuragdes e
estudos aerodinamicos.

Seguidamente foi efetuada uma OT, ferramenta computacional que permite conceber estruturas
mais leves, sem por em causa a sua integridade estrutural. Ora, no caso deste trabalho, a sua utilizagao
tem em vista a otimizagao da fuselagem da aeronave, do ponto de vista da quantidade de material
utilizado e, consequentemente, da massa da mesma, mas capaz de lidar com as cargas aerodinamicas
mais criticas. Para este efeito, serdo consideradas as cargas criticas obtidas a partir de simulagées de
Dinamica de Fluidos Computacional para os limites do envelope de voo. Sao igualmente tidos em conta
todos os componentes internos da aeronave, desde a instrumentagao, a cablagem e sistema propulsor,
quer pelas cargas que imprimem, como pela acomodagao dos mesmos.

O desenho resultante pode entédo ser pos-processado para o fabrico, utilizando uma tecnologia de

FA como a Modelagao por Deposicao Fundida.

Palavras-chave: Otimizacao Topoldgica, Fabrico Aditivo, Mecanica de Fluidos Computacio-

nal, Design de Aeronaves, Aeronave Nao Tripulada.
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Abstract

The applicability of the Additive Manufacturing (AM) methods has undergone an exponential growth
over the last years and, along with the Topology Optimization (TO) field, has allowed introducing innova-
tions and improvements in several engineering fields.

Taking advantage of these technological advances, the conceptual design and development of a
small unmanned aircraft was carried out, with the objective of applying these more advanced and mo-
dern methods to its study and production, in order to make the whole development and manufacturing
process more efficient. Prior to the application of the topology optimization process, a standard aircraft
development methodology was carried out, with selection of geometries, configurations and aerodyna-
mic studies.

This was followed by a TO, a computational tool that allows the design of lighter structures, without
compromising their structural integrity. In the case of this work, its use is aimed at optimizing the aircraft
fuselage, from the point of view of the amount of material used and, consequently, its mass, but capable
of dealing with the most critical aerodynamic loads. For this purpose, the critical loads obtained from
Computational Fluid Dynamics simulations for the limits of the flight envelope will be considered. All the
aircraft’s internal components are also taken into account, from instrumentation to wiring and propulsion
system, both for the loads they impose and for their accommodation.

The resulting design can then be post-processed for manufacturing using an AM technology such as
Fused Deposition Modeling (FDM).

Keywords: Topology Optimization, Additive Manufacturing, Computational Fluid Dynamics, Air-

craft Design, Unmanned Aerial Vehicle.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivacao

Vivemos tempos nos quais, qualquer pessoa portadora de algum conhecimento e munida de um po-
der computacional moderado, consegue realizar tarefas de analise e otimizacao de diversos parametros,
no Ambito de projetos de engenharia, que ha uns anos atras exigiriam um enorme esforco e consumi-
riam muitos mais recursos, quer temporais, quer monetarios, quer de mao de obra.

Tirando partido desta maior facilidade de levar a cabo um projeto de desenvolvimento, neste caso
de uma aeronave, abragou-se o desafio de estudar e desenhar conceptualmente uma aeronave nao
tripulada, um UAV (acrénimo inglés de Unmanned Aerial Vehicle) aplicando no seu desenvolvimento
diversas técnicas de andlise e tecnologia de impressao 3D, aliada a uma otimizagao topoldgica, que
permite explorar ao maximo as vantagens inerentes a este tipo de impressao e producdao de compo-
nentes.

Segundo entidades como a FAA e a EASA, possiveis definicdes para este tipo de veiculo aéreo sao

as seguintes:

“Um aparelho utilizado, ou destinado a ser utilizado, para realizar um voo aéreo sem piloto a bordo.
Entende-se que o conceito de aeronaves nao tripuladas inclui apenas as aeronaves controlaveis nos
trés eixos (...)”'— FAA (2008) [1]

“Um Sistema Aéreo Nao Tripulado (SANT) compreende os elementos individuais do sistema,
nomeadamente uma aeronave nao tripulada, a estacao de controlo e qualquer outro elemento do
sistema necessario para permitir o voo, ou seja, ligagdes de comando e controlo e elementos de

lancamento e recolha.” ">~ EASA (2009) [2]

Sendo estas definigoes relativas a um UAS, ou SANT, em portugués, tido como uma aeronave sujeita

a demonstragdes de aeronavegabilidade, em conjunto com outros sistemas que nao a propria aeronave

”A device used or intended to be used for flight in the air that has no onboard pilot. Unmanned aircraft are understood to
include only those aircraft controllable in three axes (...)"

2”An Unmanned Aircraft System (UAS) comprises individual system elements consisting of an “unmanned aircraft”, the “control
station” and any other system elements necessary to enable flight, i.e. “command and control link” and “launch and recovery

elements”.



em si. Sao exemplos desses sistemas as estagoes de controlo remoto, as ligagbes de comunicagao e
os sistemas de langamento e de recolha [3]. Ja o UAV refere-se somente a aeronave nao tripulada.

Relativamente ao método de manufatura escolhido, a impressao 3D, a sua escolha deveu-se a
proliferagao que esta tecnologia tem tido nos Gltimos anos, tanto no meio doméstico como profissional.
Para além disso, permite a criacao de geometrias mais otimizadas, devido a facilidade com que permite
criar estruturas internas complexas e, como tal, retirar muitos dos limites de fabrico aplicados aos
estudos de otimizagao topoldgica, quando aliados a processos de fabrico mais tradicionais.

Estando definida a génese do projeto que se propds desenvolver, chegou o0 momento de dar um
proposito mais especifico a aeronave alvo do estudo, também como forma de imp6r requisitos e limites
ao seu design e a sua performance. Partindo da experiéncia pessoal como comissario de pista em
provas de desporto motorizado, tanto de campeonatos nacionais como internacionais, e tendo contacto
direto com este tipo de eventos, surgiu a ideia de tentar solucionar um problema por vezes comum em
situagdes de acidente ou praticas anti-desportivas, a falta de visibilidade para uma correta e esclare-
cedora avaliacao da situacdo em analise. A necessidade de uma maior cobertura visual da pista, até
agora garantida apenas por cameras fixas distribuidas ao longo da pista e pelos olhos dos préprios
comissarios, torna-se, em determinadas circunstancias, bastante notéria, ndo abrangendo, a solugédo
atual, todos os angulo de visao necessarios para o esclarecimento de algumas sitagées mais dubias.

Assim sendo, um conjunto de UAVs que pudessem sobrevoar a pista, com uma rota previamente
definida, e manter uma constante cobertura da atividade em pista, poderiam ser parte da resolu¢éo do
problema anteriormente mencionado.

Do ponto de vista comercial, a aeronave em estudo nesta dissertagao representa também um passo
interessante no que podera vir a ser um segmento de mercado num futuro préximo. Com a diminuicao
dos precos associados a tecnologia de impressao 3D, nomeadamente a tecnologia de FDM (do inglés
Fused Deposition Modeling), este tipo de impressoras passara a estar cada vez mais presente em am-
bientes domésticos. Esta mudanga tornara possivel uma pessoa poder adquirir 0 acesso ao documento
para impressao da aeronave, previamente estudada, e imprimi-la as vezes desejadas na sua propria

impressora.

1.2 Objetivos

O objetivo primordial desta tese consiste no desenvolvimento e design conceptual de um UAV, recor-
rendo a ferramentas de otimizagao topoldgica, aliadas a tecnologia de impressao 3D, permitindo tomar
maior partido dessas mesmas ferramentas.

No processo de desenvolvimento de uma aeronave, sdo sempre necessarias restrigoes, requisitos
e limites a que esta tem de obedecer, sendo com base nestes que a sua dimensionalizacao ira ser feita.
No caso em estudo, o fim para o qual se propds desenvolver a aeronave foi a supervisdo de eventos de
desporto motorizado, em ambiente de autédromo. Com esse objetivo, vem um conjunto de requisitos
que o UAV tem de cumprir.

Dada a duragao das corridas, que em média é algo elevada, requer-se que a aeronave tenha uma



boa autonomia, em termos de tempo de voo, para isso, o objetivo sera escolher uma configuragéo e
uma geometria que tenha um elevado coeficiente de planeio, i.e. uma elevada sustentagdo para uma
baixa resisténcia aerodinamica. De forma a cumprir este objetivo, de obter um bom endurance, também
0 peso da aeronave tem um papel preponderante, pelo que a escolha dos componentes e dos materiais
constituintes da mesma, deve ser cuidada.

Uma vez que a principal funcao do UAV sera a captagcao de imagens da pista e da corrida, para
analise da mesma, em caso de necessidade, a camera € um componente de enorme importancia. De
forma a diminuir o niUmero de aeronaves necessarias para cobrir visualmente todo o circuito, pretende-
se instalar uma camera com lente grande angular, que capte uma grande area de terreno e com uma
qualidade de imagem suficientemente boa para a leitura posterior. O posicionamento desta mesma
camera é, por si s6, um desafio, pois deve ser colocada numa posicdo que permita ter o melhor campo
de visdo, sem obstrucdes, mas que, ao mesmo tempo, ndo sofra com as sucessivas aterragens da
aeronave.

Esta questao das aterragens, deve-se ao facto de que a aeronave sera projetada para aterrar de
barriga, ndo possuindo trem de aterragem. Isto, para além de representar uma diminuicao na complexi-
dade da estrutura da mesma, é também resultado do facto de se querer utilizar o método de langamento
manual, ndo requerendo locais planos nem desobstruidos para colocar o0 UAV no ar. Se por um lado
facilita a colocagdo em voo da aeronave, por outro, requer que sejam tidos em conta outros fatores,
como € o caso da polivaléncia desta. Pretende-se que qualquer pessoa adulta, independentemente da
sua constituicao fisica, seja capaz de efetuar o langamento. Assim sendo, ha limites a nivel de massa e
de envergadura que devem ser impostos para que tal seja possivel, constituindo requisitos que guiarao
o processo de desenho conceptual do UAV.

A modularidade da aeronave é igualmente tida em conta, de forma a que em caso de queda, que-
bra de algum componente ou simplesmente para transporte, os diversos componentes, como asas e
fuselagem, possam ser separados e substituidos se assim for necessario.

Estes sdo, entdo, os objetivos que servirdo de guias para a obtengdao de um desenho inicial, o
qual sera posteriormente alvo de analises de estabilidade e aerodinamica, de forma a chegar a uma
configuracao que cumpra os diversos requisitos. Obtida essa configuragao, terdo lugar os estudos de
CFD, com vista ao calculo dos carregamentos aerodinamicos sofridos pela aeronave e que, juntamente
com as cargas dos componentes internos, servirdo para efetuar a otimizagao topoldgica que esta na
base do tema desta tese. A impressao 3D surge como meio para aproveitar ao maximo as capacidades
deste tipo de otimizagao, permitindo obter geometrias impossiveis de criar de outra forma, ou pelo

menos de forma tao eficiente a nivel de massa ou tao rapida como através deste método.

1.3 Estrutura da Tese

A presente dissertacdo de mestrado, encontra-se estruturada em seis capitulos.
O primeiro capitulo € composto por uma introducéo do tema do projeto desenvolvido ao longo da

tese, composta pela motivagao por detras da escolha efetuada, bem como os objetivos que se preten-



dem alcancar com este trabalho. E também descrito a razao que impulsionou o estudo e o desenvolvi-
mento conceptual do UAV, para além dos métodos utilizados para o fazer.

O segundo capitulo é dedicado a uma introducao tedrica acerca de dois dos temas mais prepon-
derantes deste projeto, a otimizacédo topoldgica e a impressdo 3D. No que diz respeito a otimizacédo
topoldgica, é também feita uma abordagem ao conceito, explicada parte da sua base tedrica e indi-
cado 0 seu método de aplicacdo. E de notar que qualquer processo de otimizacdo levado a cabo ao
longo desta tese, foi feito com recurso a softwares que detém esta capacidade, nao tendo sido imple-
mentado qualquer codigo para tal, mas apenas utilizados os recursos disponiveis do ponto de vista do
utilizador. Relativamente ao segundo, é feita uma abordagem inicial ao conceito de impressao 3D, uma
contextualizagao do seu papel em determinadas areas e setores de atividade na atualidade, como é
o caso dos setores militar e espacial, e uma breve explicagdo das varias categorias de fabrico aditivo.
De notar ainda a comparagao feita entre alguns dos materiais de impressao 3D disponiveis, de modo a
efetuar a escolha pelo que sera mais indicado para a aeronave em questao, e caraterizagdo do mesmo.

O terceiro capitulo € dedicado ao desenho preliminar do UAV, no qual se pode destacar a selegao
do sistema propulsor, o dimensionamento da aeronave, com base na comparagao feita com outras
alternativas do mercado e no calculo do designado Design Point, sele¢ao do perfil mais indicado para
as asas e sua caraterizagao aerodinamica, introducdo do termo de resistancia teérica da aeronave,
listagem de todos os componentes de propulsédo e controlo o UAV, uma analise de estabilidade e, por
fim, o envelope de voo que impora os limites aerodindmicos e estruturais experienciados na missao a
que se propoe a aeronave.

No quarto capitulo abordam-se as diversas analises de CFD, para estudos aerodinamicos, a que a
aeronave foi sujeita.

O quinto capitulo destina-se a analise do processo de otimizagao topoldgica a que o UAV é sujeito,
fazendo uso dos dados retirados das analises CFD, abordadas no capitulo anterior.

Por ultimo, o sexto capitulo aglomera as conclusoes tiradas de todos os estudos efetuados para

desenvolvimento do UAV, bem como sugestdes para trabalho a desenvolver no futuro.



Capitulo 2

Estado da Arte

Desenvolvimento conceptual de uma aeronave nao tripulada, com recurso a otimizagao topolégica
para producao por impressao 3D. Ora, sendo este o cerne deste trabalho, € importante fazer uma
introducdo dos conceitos de otimizagao topolégica e impressao 3D, tanto a nivel da teoria por detras
destes, como pelos métodos existentes hoje em dia, a sua aplicabilidade e o estado em que nos en-
contramos a nivel de desenvolvimento dos mesmos.

Primeiramente é abordado o topico da otimizagao topoldgica, analisando-se a teoria na qual este
método se baseia, assim como o método de implementacdo do mesmo.

Em seguida, faz-se a introdugao do tema da impressao 3D, focando-se alguns dos casos de aplica-
bilidade deste método de produgao, mas também os diferentes tipos de impresao 3D existentes e até

uma breve andlise e apresentacao do material escolhido para producao da fuselagem do UAV, o PLA.

2.1 Otimizacao Topologica

Neste capitulo é feita uma introdugao tedrica ao processo de otimizagao topologica. Esta tem por
base o trabalho desenvolvido por Sigmund [4]; Bendsge and Sigmund [5]; Moreira [6].

A otimizagao topoldgica € um método matematico e computacional que permite, através da distribuicao
de material numa estrutura sem topologia prévia, maximizar o desempenho do sistema do qual esta faz
parte. Esta otimizacao é feita tendo em conta um espacgo de desenho permitido e as condicoes fronteira
e cargas a que a estrutura esta submetida [7].

A aplicacao deste método conduz a introducao de cavidades na estrutura, que, sem comprometerem
a sua rigidez e resisténcia, permitem reduzir o peso e economizar a quantidade de material utilizado.

No ambito da indUstria aerondutica, aliada a processos de producgao aditiva (impressao 3D), a
otimizacao topologica demonstra ter um potencial enorme no campo da redugao de peso [8], contri-
buindo para um menor consumo de combustivel e, por sua vez, reduzindo os niveis de emissdes de
CO- e restantes gases poluentes. A sua aplicabilidade vai desde a otimizagcdo de uma simples fivela
do cinto de seguranca, até a projecao de toda a estrutura interna das asas de uma aeronave.

Tomando por base o caso, aparentemente simples, das fivelas dos cintos de seguranga, estudos



indicam que é possivel, de forma ndo comprometedora a nivel da seguranga, reduzir o peso destes
componentes em cerca de 55%. Este decréscimo equivale a um excedente de 85 gramas em cada
fivela, o que no caso do Airbus A380, com 853 lugares, conduziria a uma economia de pouco mais de
70 kg. Em primeira analise, pode parecer um valor irrisério, mas ao longo da vida Gtil de uma aeronave
como esta, pode equivaler a uma poupancga superior a 3 milhdes de litros de combustivel [9].

E precisamente por ter um papel tio relevante, que a otimizacao topoldgica é alvo de constantes
desenvolvimentos. Exemplo disso € o aumento abrupto na resolugao dos modelos 3D utilizados neste
processo. Fruto de recentes avangos nesta area, comegam a surgir programas que permitem obter
uma resolucéo de até mil milhdes de voxels (menor elemento constituinte do modelo, assim como os
pixeis estdo para um dispositivo de reprodugao), face aos 5 milhdes até aqui utilizados.

A titulo exemplificativo, este aumento de resolucao permite realizar uma discretizagao mais porme-
norizada do modelo e, como tal, tornar o processo de otimizagdo mais eficaz. Isto é o suficiente para,
no caso da asa de um Boeing 777, reduzir o peso em cerca de 5% [10].

Dos diversos métodos de otimizacédo topoldgica existentes, o que ird ser abordado e brevemente
explicado posteriormente é o SIMP (Solid Isotropic Material with Penalization) [11]. Esta abordagem
tem por base a densidade relativa p de cada elemento constituinte da malha usada para discretizar a
estrutura alvo da otimizagdo. Caracteriza-se igualmente pela aplicagcdo de um elemento penalizador

que permite conduzir a solugao a valores discretos e binarios de 0-1.

2.1.1 Parametrizacao do Desenho

No processo de obtengao da topologia de uma estrutura, o objetivo é a determinagao da distribuigao
de material que maximiza o seu desempenho. Isto €, que pontos devem ser ocupados pelo material
isotropico em causa, e que pontos devem permanecer vazios, resultando uma representagdo seme-
lhante a uma imagem a preto e branco. Pretende-se assim determinar o subconjunto 2™ composto
por pontos materiais, pertencente ao dominio de referéncia 2.

No caso do problema de conformidade minima, o desenho étimo prende-se com a escolha 6tima do
tensor de rigidez E;;;(x), variavel do dominio. Para além da rigidez, o deslocamento u é outro campo
de interesse nestes problemas. Ao utilizar a mesma malha de elementos finitos para ambos os campos,

e considerando F constante para cada elemento, pode-se chegar a relagéo (2.1),
K(E)u=f, Ec€ Eqq (2.1)

onde u é o vetor de deslocamentos, f € o vetor de cargas e K é a matriz rigidez que depende da rigidez

E. de cada elementoe =1,..., N:

K=Y K.(E.). (2.2)

De modo a obter a representacao a preto e branco da geometria, através da discretizacao de ele-



mentos finitos, o conjunto E,, de tensores de rigidez admissiveis resume-se aqueles para os quais:

0 1 if xeQmat
Eijri = lamat E7 ki, lomar = (2.3)
0 if xeQ\Qmat
onde E;;1; € o tensor de rigidez do material isotrépico em causa.
O volume de material é representado por x, e a inequagao (2.4) demonstra que a quantidade de

material a disposicao para o problema de conformidade minima é limitada.

/ LomerdQ = Vol(Qme) < y (2.4)
Q

Ora, seguindo esta defenigao de E,4, 0 método mais adotado para resolver este tipo de problemas,
€ a substituicdo das variaveis inteiras por variaveis continuas e a introdugdo de uma penalizagao, de
modo a conduzir as solugoes a valores de 0-1. Assim sendo, o problema de desenho no dominio fixo
torna-se num problema de dimensionamento, sendo, para isso, necessario modificar a matriz rigidez.
E precisamente aqui que entra o conceito de densidade relativa do material, passando a rigidez a
depender continuamente de p. Introduz-se igualmente um elemento penalizador (p) que servira para

eliminar valores intermédios de densidade.

Eijri(z) = p(@)P By p > 1,

Jop(@)dQ < x5 0 < pmin <p(z) <1, z€Q

Em 2.5 esta representado o método SIMP [11], anteriormente referido, e no qual a densidade p € a
variavel de desenho. E também de notar que lhe é imposto um limite inferior para evitar o surgimento de
singularidades no problema do equilibrio. Deste modo, os pontos a vazio apresentam uma densidade
pPmin, g€ralmente com valores em torno de 10~2 [12]. p interpreta o papel de elemento penalizador e tem
valores superiores a 1, precisamente para que densidades intermédias sejam filtradas e conduzidas a
valores de O ou 1.

De modo a que o método SIMP possa ser considerado, p tem de satisfazer as seguintes condigoes:

pZmax{ﬁ,ﬁ} (in 2 — D),
(2.6)

_ 0 a9 q_.0 .
p> max{1571_5‘;0 , %11_2’;0 (in 3 — D),

sendo »° o coeficiente de Poisson do material fornecido com tensor de rigidez E°; ;4.

Relativamente aos valores de p aconselhados, para 2-D deve ser igual ou superior a 3, 0 que cor-
responde a um coeficiente de Poisson igual a % Ja para 3-D, o minimo admissivel é de 2, no entanto,
para ¥ = % p deve também ser superior a 3.

Uma abordagem SIMP modificada pode ser usada onde o modulo de Young do "vazio”’ou mate-
rial fraco £™" é definido, que é diferente de zero para evitar a singularidade da matriz de rigidez do

elemento finito [6].



2.1.2 Conformidade Minima

No problema de Conformidade Minima, o objetivo prende-se com a obtengéo das variaveis de de-
senho, neste caso a distribuicao de densidade, que conduz a minimizagao da energia de deformagéo
verificada na estrutura em analise face as condigdes fronteira e cargas aplicadas. O tensor de con-
formidade, representado por C, é obtido através da inversdo do tensor rigidez, C;;x = (E—l)ijkl, eé
definido da seguinte forma:

Cp) = fTulp) (2.7)

onde f e u sdo os vetores de carga e deslocamento, respetivamente.

Assim sendo, tendo-se ja definido a conformidade, estdo reunidas as condigbes necessarias a

formulacdo do problema de conformidade minima, que pode ser apresentado da seguinte forma:

minimizar: C(p) = fTu(p)
com respeito a: p

sujeito a: f=Ku (2.8)
Vip) _

Vo

0<pmzn§p§17

onde f = Ku é a equacéo de estado, podendo também ser escrita na forma C = fTu, o que se podera
mostrar mais eficiente a nivel numérico. A razao entre o volume de material disponivel e o volume do
dominio de desenho tem o nome de fragao volimica e é representada por v. Quanto a ultima condigao,

impode os limites superior e inferior da densidade.

Ao aliar a equacgao de estado a definicao de conformidade 2.7 e decompondo a segunda a soma

das contribuicoes elementares dos N elementos que compdem a malha da discretizagcao, obtém-se:

C(p) =u'Ku N
= C(p) = > u" Keue. (2.9)
e=1

2.1.3 Critério de Otimizacao

Os problemas de programagao nao linear sdo uma realidade presente nos processos de otimizagao.
Um dos métodos para contornar este percalco é a aplicagao das condigdes de Karush-Kuhn-Tucker, que
permitem generalizar o método dos multiplicadores de Lagrange, coadonando-o com a existéncia de
restricdes de desigualdade, e ndo apenas de igualdade [5].

Considerando as restricdes presentes no problema de conformidade minima (2.8) e com os multi-
plicadores de Lagrange A, A=, AT e «, a funcdo de Lagrange apresentada seguidamente (2.10) reline

as condigoes necessarias a otimizagao da variavel de desenho p.



L(p) = C(p) + A (Vv(p) - ) A (K= )+ X (pin — p) +ap— 1) (2.10)

Efetuando a derivada da funcdo de Lagrange respetivamente a variavel p, obtém-se a seguinte

equagao de otimizagao:
oL oC V (p) n B
8pe_@pe+A . AT +a=0 (2.11)

a qual se transforma em (2.12), no caso dos multiplicadores de Lagrange A* e « serem nulos, fruto da
inatividade das desigualdades de (2.8).

oC VvV (p)
dpe A Ope

=0 (2.12)

No decorrer do processo iterativo para a obtencao da distribuicdo de densidades, a atualizagao do

valor da densidade ¢ feita segundo o seguinte esquema:

mar{(1 — {)pm; Pmin} if PmbEn, < max{(1 — C)pm; Pmin

Pm+1 =14 pmBS, if  maz{(1—C)pm, Pmin} < pmBS, < min{(1+ )pm,1}, (2.13)

min{ (1 + ¢)pm, 1} if min{(1+¢)pm,1} < meSn?

em que p,, corresponde a densidade no passo iterativo m. A variavel ¢ desempenha o papel de
parametro de ajuste e ¢ o de limitador de movimento. Ambos se destinam a controlar as mudangas
que ocorrem a cada paco da iteracao, podendo ser-lhes atribuidos diferentes valores que conduzam
a uma convergéncia mais rapida e estavel, aumentando a eficiéncia do método. Valores tipicos para
estas variaveis sdo 0.5 e 0.2, para n e ¢, respetivamente.

B,,, obtém-se da equacao (2.14), que pode ser deduzida de (2.12) para o caso 6timo em que B,,, = 1.

avip)\ " acC
B,=—|(A 214
( i ) & (2.1)

Como se pode concluir da andlise das equagbes apresentadas acima, a atualizagdo do valor da
densidade depende do multiplicador de Lagrange A, pelo que este deve ser atualizado num circuito

interno, que respeite as restrigbes volumicas apresentadas.

Método de Implementacao

O método dos critérios de otimizagao, para encontrar a topologia ideal de uma estrutura construida

a partir de um Unico material isotrépico, consiste nas seguintes etapas:

Pré-processamento da geometria e aplicagao das cargas:

« Selegao de um dominio de referéncia adequado, que permita a aplicagao das cargas.



« Delinear as zonas do dominio de referéncia que se destinam a ser projetadas, bem como as que

se destinam a ser dominios sélidos ou vazios.

+ Gerar uma malha de elementos finitos fina o suficiente para descrever a estrutura numa representagao
de mapa de bits de resolucao razoavel. Esta deve também permanecer inalterada durante todo o

processo de design.

 Construir espacos de elementos finitos para os campos independentes de deslocamento e as

variaveis de projeto.

Otimizagao:
A otimizacao tem por objetivo a obtengao da distribuicao ideal da variavel de desenho p, no dominio

de referéncia.

 Desenvolvimento do desenho inicial, tendo como objetivo, por exemplo, a distribuicao homogénea

de material.
« Inicio do processo iterativo com base nos critérios de atualizagao do valor da densidade.

« Calculo, com recurso ao método dos elementos finitos, os deslocamentos e deformacoes resul-

tantes.

 Calcular a conformidade. Caso a diferenga face ao valor obtido na iteragdo anterior seja menor

que a tolerancia definida, deve-se parar o processo iterativo.

 Calcular a atualizacdo da variavel densidade, com base no esquema mostrado na secao 1.3
(Critério de Otimizagao). Esta etapa também consiste em um ciclo de iteragéo interna para locali-

zar o valor do multiplicador Lagrange A para o constrangimento de volume.

Nos casos em que partes da estrutura sao fixas, a atualizacao das variaveis de projeto deve ser

invocada apenas para as areas que estao a ser redesenhadas.

Processamento de resultados:

+ Ter a capacidade de visualizar o formato da estrutura obtida no processo de distribuicao étima de

material.

* Reproduzir a forma alcangada com auxilio a software de CAD, por exemplo.

2.2 Fabrico Aditivo

O Fabrico Aditivo, recorrentemente denominado pela sua terminologia em inglés Additive Manufac-
turing (AM), refere-se a um conjunto de tecnologias de impressao tridimensional (3D) que possibilita a

producao de objetos com geometrias complexas. A ISO / ASTM 52900-15 estabeleceu e definiu termos
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usados na tecnologia AM, definindo AM como o “processo de unido de materiais para fazer pegas a
partir de dados de modelos tridimensionais (3D), geralmente camada sobre camada, em oposigao a
fabricacao subtrativa e metodologias de fabricacao formativas” [13]. Esta versatilidade, aliada a tecno-
logias cada vez mais avangadas, novos equipamentos e materiais, permite que os custos de producao
através deste método tenham tomado um rumo descendente na Ultima década [14]. A versatilidade
deste processo tem-se também revelado fundamental para aplicacoes em locais de dificil acesso, tais
como estacOes espaciais ou campos de batalha, nos quais comeca a ser possivel produzir no local

componentes em falta.

2.2.1 Fabrico Aditivo em Contexto Militar

O exército norte-americano ja recorre a uma liga de aco em formato de pé, para imprimir pecas
sobresselentes, em 3D, com elevada resisténcia, para veiculos terrestres. Um exemplo desta aplicagdo
sd0 as ventoinhas para arrefecimento do motor dos tanques de combate M1 Abrams. Nas palavras do
lider de equipa no ramo de ciéncia e tecnologia de fabrico do Laboratério de Pesquisa do Exército norte-
americano (ARL), o Dr. Brandon McWilliams, “em vez de se preocupar em carregar um camiao inteiro
ou transportar cargas de pegas de reposicao, desde que se tenha matérias-primas e uma impressora,
pode-se, potencialmente, fazer o que precisar’[15].

Testes feitos a liga metalica AF96 [16], inicialmente desenvolvida pela forca aérea dos Estados
Unidos da América para bombas de ataque a blnqueres, e utilizada na impressdo dos componentes
previamente mencionados, revelam que os resultantes do fabrico aditivo com esta liga demonstram ser

50% mais resistentes que os equivalentes disponiveis comercialmente [15].

2.2.2 Categorias do Fabrico Aditivo

De acordo com o Comité Técnico Internacional ASTM F42, é possivel dividir as tecnologias de
manufatura aditiva em 7 categorias diferentes: Material Jetting, Powder Bed Fusion, Binder Jetting, Di-
rected Energy Deposition, Vat Photopolymerization, Sheet Lamination e Material Extrusion [17]. Todos
eles diferem nos materiais utilizados, métodos de producao e no fim de aplicagdo dos objetos fabrica-

dos.

Material Jetting

O material jetting (MJ) € um processo de fabrico aditivo que tem por base um principio de funci-
onamento semelhante as impressoras bidimensionais (2D) de jato de tinta. Em primeiro lugar, uma
cabeca de impressdo (semelhante as cabecas de impressdo usadas para impressao a jato de tinta
padrao) distribui o foto-polimero em estado liquido e, em caso de necessidade, o material de suporte.
Posteriormente, finalizada a deposigao da primeira camada de material, ocorre a sua solidificacdo sob
luz ultravioleta (UV), construindo uma peca camada por camada. Os materiais utilizados no MJ sao
foto-polimeros termoendureciveis (acrilicos) que vém na forma liquida [18]. O material de suporte, ape-

sar de representar uma desvantagem no ponto de vista da quantidade de material desperdicado, pode
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ser facilmente removido apdés o término do processo de impressao. Na Figura 2.1 é possivel ver um

esquema com 0s principais componentes de uma impressora de MJ.

Deposito de
Material

Luz
Ultravioleta

Cabega de
impressao
Objeto
impresso
Material de
suporte
Plataforma de
impressao

Base de
elevagéo

Figura 2.1: Impressora 3D de MJ [18]

Powder Bed Fusion

O Powder Bed Fusion € um método de fabrico aditivo, no qual o material base esta depositado
numa plataforma, em formato de p6 ou granulado, sendo derretido ou fundido por um laser ou feixe
de eletroes, que incide seletivamente na cama de material granulado. Este processo é feito camada a
camada, e as sucessivas coberturas de p6 sdo asseguradas por um rolo ou uma lamina que espalha a
nova camada uniformemente [19].

Os materiais utilizados variam entre polimeros, ceramicas e metais, ainda que todos se encontrem

no estado de particulas granulares.

Sistema de

laser

Rolo

Plataforma de

\\\ construgao
Objeto

) impresso

Deposito de
excedentes

(a) Modo de funcionamento (b) Componentes

Figura 2.2: Impressora de Powder Bed Fusion [19]

Tendo em conta as diversas variantes que este método apresenta, pode ser dividido em mdltiplas
técnicas, sendo as mais comuns: Direct Metal Laser Sintering (DMLS) [20], Electron Beam Melting
(EBM) [21], Selective Heat Sintering (SHS) [22], Selective Laser Sintering (SLS) [23] e Selective Laser
Melting (SLM) [24].

O DMLS e o SLS utilizam o mesmo principio, a sinterizagdo do material em substituicdo da sua
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fundigcdo completa. Diferem-se apenas no tipo de material utilizado, sendo o DMLS destinado a metais

e 0 SLS a polimeros e ceramicas.

O EBM caracteriza-se pela necessidade de vacuo, e pela utilizagdo de um feixe de eletrées para

proceder a fundicado de metais e ligas metalicas.

O SHS é em tudo semelhante ao SLS, mas recorre a uma impressao térmica aquecida como fonte

para a sinterizagao do material, geralmente nylon.

Por fim, o SLM passa por derreter o material em vez de o sinterizar. Isto podera trazer complicagdes

a nivel estrutural, uma vez que a porosidade do produto final irda aumentar.

Binder Jetting

No processo de Binder Jetting é utilizado um material de base sob o formato de p6 e um aglutinante
liquido, responsavel pela adesao entre particulas e entre camadas. Este aglutinante é injetado, através
de uma cabeca de impressao, nos locais onde se pretende unificar a base granulada. Finalizada a
primeira camada, um rolo inteira-se de espalhar, uniformemente, uma nova camada de pd, na qual o
processo se ira repetir. Este ciclo é levado a cabo sucessivamente, a fim de construir o objeto, camada

a camada [25].

O Binder Jetting € um método que foi primeiramente desenvolvido no MIT [26], e é regularmente
utilizado para a construcdo de moldes de areia, pecas metalicas de baixo custo e pecas plasticas

coloridas. Nas Ultimas, a tinta € injetada aquando da libertagao do aglutinante.

O ponto mais negativo de processo, prende-se com a elevada porosidade e fragilidade apresentada
nos objetos por ele impressos. Com vista a minimizar estes efeitos, nos modelos metalicos é efetuado
um tratamento térmico e injetado metal liquido (geralmente bronze), para aumento da densidade. Nas
pecas plasticas é feita a injegao e revestimento de acrilico, de forma a tornar as cores mais vibrantes e
duradoras [25].

e N Recipiente de
- _ armazeamento
o

Cabecas de
impressao

Rolo

Peca

,’:j Cama de pd

Plataforma
de
construgao
Depésito de
excedentes

S

(a) Modo de funcionamento (b) Componentes

Figura 2.3: Impressora de Binder Jetting [25]
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Directed Energy Deposition

O método de Direct Energy Deposition consiste na injecdo de um fio de metal em regides es-
pecificas, que é derretido no momento da sua deposi¢cao por um raio laser ou um feixe de eletrdes.
O metal solidifica quando arrefece, formando o objeto.

Este processo é extensivamente utilizado para reparacdo de pegas ja existentes, mas também per-
mite a construcao de outras a partir do zero. Tem como vantagens a possibilidade de depositar material
nos mais variados angulos e a utilizagdo de um diverso leque de metais. Por outro lado, podem-se
verificar tensdes residuais causadas por aguecimento desuniforme [27]. Na Figura 2.4 é possivel ver

um esquema de uma impressora de Direct Energy Deposition.

Rolo de
material

L. )
aser Injetor de

material
Fio de
material

Objeto

Plataforma de
construgao

Figura 2.4: Impressora 3D de DED [27]

Vat Photopolymerization

A Vat Photopolymerization é um processo de AM que cria um objeto, procedendo a cura seletiva de
uma resina polimérica fotossensivel no estado liquido, através de um feixe de luz UV [28].

E considerada a primeira técnica de impressao 3D alguma vez utilizada, tendo sido patenteada em
1986, patente essa que é hoje propriedade da empresa 3D Systems, Inc. [29].

O seu modo de funcionamento consiste nos seguintes passos: a plataforma de construcao é po-
sicionada sobre a resina polimérica, a distancia de uma camada do liquido; o laser UV, com o auxilio
de espelhos, incide seletivamente na resina e cura-a; finalizada uma camada do objeto, a plataforma
sobe, de forma a permitir que uma lamina de varrimento volte a revestir toda a superficie com resina
(ver Figura 2.5 (a)). O processo repete-se até a finalizacao da peca [28].

Posteriormente, os modelos impressos devem ser alvo de um poés-processamento, sob luz UV, de
modo a obter as propriedades mecanicas e térmicas desejadas.

As Unicas matérias primas compativeis com este método sao os polimeros.

Sheet Lamination

Este processo pode ser considerado um hibrido entre fabrico aditivo e subtrativo. Inicia-se com uma
camada de material sélido, de espessura bastante reduzida, colocada na superficie da construcao.

Este pode ser desde papel, no caso da Laminated Object Manufacturing (LOM) [30], a metal, se se
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Figura 2.5: Impressora de Vat Photopolymerization [28]

tratar de Ultrasonic Additive Manufacturing (UAM) [31], ou até mesmo ceramica, para Computer-Aided
Manufacturing of Laminated Engineering Materials (CAM-LEM) [32].

A ligacao entre a camada anterior e a atual, pode ser efetuada antes ou apds o corte da segunda.
Essa conexao entre camadas ocorre através de diversos métodos, dependendo do processo. No caso
da LOM é utilizado um polimero incorporado no papel, que € derretido e permite a unido das camadas,
ja na UAM as folhas metélicas sao soldadas.

O corte de cada camada, que, devido a reduzida espessura, pode ser considerada como um ele-
mento 2D, é feito com recurso a lasers, laminas ou cortadores CNC, dependendo da matéria prima em
utilizacao [33].

A repeticao deste processo da origem a pega final 3D.

Na Figura 2.6 esta representada uma impressora de sheet lamination.

Espelhos direcionais
do laser

Chapa de

~ material
Bloco _— §

impresso -

Plataforma ‘

Figura 2.6: Processo de Sheet Lamination [33]

Material Extrusion

No ambito do tema de investigagao desta tese, a categoria de fabrico aditivo que ird ser abor-
dada e utilizada é a Extrusao de Material (Material Extrusion), mais especificamente, a Modelagao por
Deposicao Fundida, mais comumente conhecida pela sua sigla inglesa FDM (Fused Deposition Mode-
ling), visto que acaba por ser a técnica mais difundida e com menor custo.

A FDM é uma das tecnologias de impressao 3D mais comuns e econémicas, e tem, recentemente,
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ganho popularidade entre designers e proprietarios de pequenas empresas, devido ao baixo inves-
timento inicial e a crescente disponibilidade de software de impressao 3D e software de modelagao
CAD (do inglés Computer Aided Design). Também por isso, a sua presenca e utilizacdo doméstica tem
aumentado [34].

O seu principio de funcionamento baseia-se na extrusao de um filamento de plastico fundido através
de um bocal. Esse mesmo filamento encontra-se armazenado num rolo, estando o seu fornecimento
garantido através da cabeca de impressao, que utiliza um sistema de aperto binario para assegurar
uma alimentagao controlada de filamento ao bloco de aquecimento. Ai, o filamento é fundido e forgado
a atravessar o bocal de diametro mais reduzido (conforme ilustrado na Figura 2.7).

Uma vez extrudido, o filamento é depositado no tabuleiro de impressao, formando a primeira camada
de material com o formato do objeto que esta a ser impresso. Ao secar e endurecer, esta primeira ca-
mada adere ao tabuleiro de impressao. O préximo passo pode variar consoante a impressora em
utilizacao, em certos casos a plataforma de construgao desce, noutros a cabega de impressao sobe.
Da-se, entao, inicio a impressao da segunda camada de material, a qual ird aderir a primeira, pre-
viamente impressa. Este processo repete-se sucessivamente, até que a totalidade do objeto esteja
impresso [35].

Rolo de
Filamento

Cabeca de Impresséo

Bloco de Aquecimento

! Objeto Impresso

Tabuleiro de Impresséo

Figura 2.7: Impressora 3D de FDM [36]

A lista de polimeros termoplasticos que podem ser impressos com recurso a FDM é extensa, e
as propriedades mecanicas variam entre eles. Os polimeros mais utilizados sdo o ABS (Acrilonitrilo
Butadieno Estireno), o ASA (Acrilonitrilo Estireno Acrilato), o Nylon, o PC (Policarbonato), a PEI (Poli-
eterimida), o PET (Tereftalato de Polietileno), o PLA (Poliacido Lactico), o PP (Polipropileno) e o TPU
(Poliuretano) [37].

Considerando z a direcao axial e y a diregao transversal, prefazendo ambas o plano de impressao
zy, diversos estudos foram realizados no ambito da obtencéo da tensdo maxima de tragao segundo =z,
para angulos de impressao de 0° e 90° (Figura 2.8). Os resultados para alguns dos polimeros utilizados
podem ser consultados na Tabela 2.1.

Analisando os valores expostos, pode-se verificar que existe uma diferenga na tensdo maxima de
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Tabela 2.1: Tens6es maximas de tragao [MPa] de termoplasticos impressos por FDM.

Angulo de ABS PLA Policarbonato  Polipropileno
Impressao

0° 34 58 59.7 36

90° 26 54 19 32

Autores Rezayat et al. [38] Letcheretal. [39] Hilletal. [40] Carneiro et al. [41]

tracdo consoante a direcdo de impressado. Tais discrepancias devem-se as disposicoes dispares do
filamento em cada um dos casos, conduzindo a diferentes resisténcias mecanicas das amostras im-
pressas.

Tratando-se de um processo de fabrico aditivo por deposicao de polimeros fundidos, com uma mi-
croestrutura em camadas, o material constitutivo dos componentes impressos nao é homogéneo, apre-
sentando diferentes distribuicoes nas varias direcoes e populagbes de defeitos dispersas, devido a pro-
cessos de fabricacao imperfeitos [42]. Estes motivos conduzem a uma resposta mecanica anisotrépica.

E ainda de referir, o papel fundamental que os parametros de controlo da impresso 3D ao dispdr do
utilizador tém. Ao fazer uma escolha criteriosa e estudada de fatores como a temperatura e velocidade
de extrusdo, ou a espessura de cada camada, é possivel minimizar a porosidade dos componentes

impressos, o que implica uma melhoria no seu comportamento mecanico.

223 PLA

O PLA ou Poliacido Lactico € um polimero organico que tem por base moléculas de acido lactico, de
origem biolégica. Este polimero provém assim de fontes renovaveis, tais como a cana de agucar, milho
e amido, apresentando vantagens de cariz ambiental. E, portanto, biodegradavel e de facil reciclagem
[35].

Numa primeira fase, a sua utilizacao cingia-se a producado de produtos para a industria biomédica
e para o fabrico de embalagens com curto periodo de vida. Contudo, esta realidade tem vindo a ser
alterada. Com a crescente escassez de recursos petroliferos e leis cada vez mais apertadas do ponto
de vista ambiental, o PLA tem ganho relevancia como alternativa aos polimeros de origem féssil. Hoje
em dia, encontra-se presente em industrias de eletrénica [43], automdvel [44] [45] [46], aeronautica
[47], medicina [48] [49], entre outras, para aplicagées de longa duragao.

No caso especifico deste estudo, estando o leque de tecnologias de impressao 3D existentes re-

duzido a FDM, e associando esta limitagdao ao carater mais amigo de ambiente que o PLA apresenta,
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assim como o facto de ser o polimero termoplastico que apresenta as tensdes maximas de tragdo
mais consistentes e elevadas (ver Tabela 2.1), faz dele a escolha ideal para a construgdo da asa em

desenvolvimento.

Song et al. [34] evidenciaram, no seu estudo, a resposta mecanica ortotropica do PLA, bem como
a anisotropia e assimetria, com comportamento de fratura dependente da dire¢ao, caracteristicos dos

plasticos impressos em 3D.

L

Tenséo (MPa)

— Axial
= = = « Transvercal
Fora de plano

il L 'l L L 1 - . -
0 05 1 15 2 25 3 35 4 45
Extenséo (%)

Figura 2.9: Resposta a tragao nas diregoes axial, transversal e para fora do plano [34].

Da analise da Figura 2.9 conclui-se que o comportamento das amostras de PLA, quando em regime
elastico, € maioritariamente isotrépico. Porém, as tensdes de rotura verificadas para as diferentes
diregdes, ja revelam o carater ortotrépico do material, sendo este particularmente mais resistente a

esforgcos de tracdo na diregao axial (x).

No estudo que elaboraram, Song et al. [34] procuraram também, completar a literatura previamente
publicada por Letcher et al. [39], ao estudar o comportamento do PLA quando sujeito a testes de

compressao e de resisténcia a fratura.

Destes testes de resisténcia a fratura (flexao com 3 pontos de apoio a provetes com entalhe), resul-

taram os valores da tenacidade a fratura K¢ presentes na tabela 2.2.

Tabela 2.2: Valores iniciais de tenacidade a fratura para impressoes a 0° e 90° [34].

Angulo de Impressdo Tenacidade a Fratura K, (M Pay/m) Incerteza
0° 5.05 +0.19
90° 4.06 +0.15

Verifica-se assim, que a resposta a fratura do material € mais resistente quando testada na diregao

axial do que na direcdo transversal.
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2.3 Otimizacao Topoldgica e Fabrico Aditivo

A grande vantagem que o Fabrico Aditivo apresenta face a métodos de fabrico mais tradicionais,
como € o caso do fabrico por moldes ou o fabrico subtrativo, € a maior liberdade que permite ter
no processo de desenho da pega. No caso dos processos de fabrico mais tradicionais, mencionados
anteriormente, impdem-se limites a geometria dos componentes produzidos através deles, pois no caso
do primeiro, é necessario ter o cuidado que a peca possa ser desmoldada apds o seu arrefecimento, e
no segundo, que as ferramentas para maquinagao e subtracdo de material, consigam aceder aos locais
alvo de intervencao para producao da peca. Estes problemas ndo se fazem sentir num processo de
fabrico aditivo, uma vez que o componente vai sendo produzido camada a camada.

E precisamente aqui que se encontra a grande mais valia na associacdo deste método de fabrico
com a otimizagao topologica, pois permite explorar ao maximo as capacidades desta, dando a possi-
bilidade de produzir pegas com geometrias até entdo impossiveis de obter com uma sé peca macica.
Um dos primeiros estudos sobre as vantagens da associacdo destes dois recursos foi apresentado por
Ashcroft et al. [50].

Ainda assim, o método de fabrico aditivo também apresenta alguns problemas [8, 51], nomeada-
mente o fraco acabamento superficial, que podera variar consoante o material utilizado, o método de
impressao adotado e a qualidade da maquina, a precisao de fabrico, que podera nao estar ao nivel do
que o desenho do componente exige, e a anisotropia dos componentes assim produzidos, comparando
as propriedades segundo os eixos do plano da mesa de impressao com o eixo perpendicular a esta.

Outro fator importante a ter em conta, é a necessidade, em determinados tipos de impressao 3D, de
adicionar material de suporte para as partes da estrutura que nao tém material a suporta-las vertical-
mente, isto é, na direcao perpendicular ao plano de impressao [52]. Este material de suporte destina-se
Unica e exclusivamente a aguentar a peca durante o processo de impressao, pelo que é depois retirado,
aquando da finalizagao desta. Sendo muitas vezes constituido por materiais prejudiciais ao meio am-
biente, este suporte deve ser cuidadosamente projetado. Se por um lado se procura alcancar pecas o
mais otimizadas possivel e com a menor massa possivel, exigindo mais material de suporte, por outro
também se pode fazer um compromisso e tentar que o componente impresso se autossustente, redu-
zindo o desperdicio de material, mas aumentando a massa da peca. Este € um equilibrio que deve ser
estudado e analisado , consoante as prioridades do projeto.

Na figura 2.10 esta representada uma peca em formato de T, com trés orientagoes diferentes. As
partes a preto dizem respeito ao componente a ser impresso, as riscas a verde representam o material
de suporte. Por aqui se pode ver que a orientagdo de impressdo duma mesma pecga, pode variar

substancialmente a quantidade de material de suporte usado e, consequentemente, desperdi¢cado.

Figura 2.10: Estrutura em T (preto) e material de suporte (verde) [52].
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Capitulo 3

Desenho Preliminar

3.1 Processo de Desenvolvimento do UAV
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Perfil da missao
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[ Configuracgdo da ]
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( Otimizagéo topolégica J
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Figura 3.1: Processo de desenvolvimento
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Na figura 3.1 esta exposta, sob a forma de fluxograma, a metodologia que descreve o processo de
desenvolvimento conceptual aplicado a aeronave em estudo.

Numa primeira fase, foi definido um conjunto de restricoes e limites em torno dos quais se proce-
deu ao desenho da aeronave. Em seguida, foi obtido um perfil da missdo de voo, selecionada uma
configuracdo para o UAV e escolhido um sistema propulsor adequado.

Posteriormente, foi iniciado o processo de desenho conceptual, onde se desenvolveu o dimensio-
namento inicial da aeronave, com base nos requisitos e na configuragao escolhida, se fez uma selecdo
do perfil alar mais adequado e se configurou a asa. Finalizada esta fase, a configuracao obtida foi alvo
de andlises de estabilidade e foi desenhado um envelope de voo, que define os limites aerodinamicos
e estruturais a que o UAV deve ser sujeito. Com base nestes resultados, foi tomada a decisdo (D1) de
prosseguir em frente e passar ao desenho detalhado, analises aerodinamicas e, por fim, otimizagao to-
poldgica, ou, caso os resultados alcancados nao fossem satisfatérios, regressar ao inicio do processo,

e reformular algumas das decisdes tomadas.

3.2 Perfil da Missao

No processo de desenvolvimento de uma aeronave, deve ser sempre apresentado um perfil da
missdo que esta ira desempenhar, de forma a determinar as condigbes de voo.

No caso em estudo, a missao inicia-se com uma descolagem efetuada com langamento a mao e
subida até & altitude de voo cruzeiro. E nesta fase, de voo cruzeiro, que o UAV ird permanecer grande
parte do tempo em que se encontra no ar. Em seguida, terminada a supervisdao da prova de desporto
motorizado, ou consumida a bateria da cAmera de video, a aeronave inicia a fase de descida e posterior
aterragem, a qual sera efetuada de barriga, sem auxilio a um trem de aterragem e num local macio, de
modo a ndo danificar as asas e a fuselagem. Na figura 3.2 encontra-se uma representacao do perfil da

missao que este UAV ira efetuar.

Altitude

Figura 3.2: Perfil da Missao

As medidas, quer de altitude, quer de tempo, poderdao nao estar em consonancia e a escala, uma
vez que o perfil de voo apresentado é meramente ilustrativo e contém apenas as fases de voo pelas

quais o UAV ira passar. Os tempos de subida e descida poderao variar consoante a dimensao da pista
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e consequente a area de vigilancia a que cada aeronave ficar sujeita. A altitude de voo depende nao sé
do motivo enumerado anteriormente, mas também da altitude a que o circuito em questao se encontra,

face ao nivel médio das aguas do mar.

3.3 Configuracao da Aeronave

Tendo por base o objetivo de monitorizar e supervisionar provas de desporto motorizado, com uma
duracao consideravel, desde o inicio que se decidiu por uma configuracdo de asa fixa. Este tipo de
aeronaves apresenta diversas vantagens relevantes para o caso em questao, desde o facto de serem
aeronaves com um 6timo endurance [53], o que permite reduzir a quantidade de fonte energética a
bordo, mas também garantir a sua operacionalidade num grande nimero de corridas, dependendo
menos da duracdao das mesmas, bem como a segurancga que representam por, em caso de falha do
sistema, poderem ainda ser direcionadas para o exterior do recinto de prova, uma vez que as suas asas
sao a principal fonte de sustentagao, ao contrario do que acontece com um VTOL tradicional (aeronave
com capacidade de descolagem e aterragem verticais), que depende a 100% dos seus motores e
hélices para se manter no ar.

Ainda assim, dentro das aeronaves de asa fixa, existem varias categorias, canard, com cauda fixa
a fuselagem, cauda bifurcada, asa voadora, entre outras. Todas elas apresentam as suas vantagens e
desvantagens, assim sendo, a escolha recaiu sobre aquela que junta o maior nimero de pontos a favor,
tendo em conta a utilizagao a dar ao UAV, a asa voadora.

Do ponto de vista de controlo, esta é, possivelmente, a configuragao que se apresenta mais desa-
fiante, ndo contendo estabilizadores verticais nem horizontais, concentrando todas as superficies de
controlo nas asas. No entanto, as mais valias que tras em relagdo as restantes hipéteses sdao mais
relevantes e acabam por ndo tornar muito dificil a escolha por esta configuragao. Entre elas esta um
custo de producao mais baixo, uma maior facilidade de montagem, uma vez que contém menos compo-
nentes, um custo de manutengéo mais baixo, tendo menos por onde falhar e € mais facil de transportar.

Apesar de se ter decidido projetar uma asa voadora, esta sera mais um Blended Wing-Body, ou
seja, tera uma fuselagem integrada nas asas, para maior capacidade de carga e acomodacdo dos

componentes internos.

3.4 Sistema de Propulsao

O tipo de sistema de propulsdo é algo que deve ser definido com base nos requisitos e na aplica-
bilidade da aeronave. Para pequenos UAV’s e aeronaves telecomandadas existem duas categorias de
sistemas propulsivos que sdo maioritariamente empregues, os motores de combustao interna (Cl) e a
propulsao elétrica com recurso a pequenos motores elétricos.

A escolha entre um dos sistemas supramencionados deve ter em conta a analise de fatores como o
peso que advém de cada um deles, dos custos de aquisicdo e manutencgao, a eficiéncia, a fiabilidade e

a compatibilidade de integracdo do sistema na aeronave em estudo.
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Assim sendo, foi feita uma breve andlise as vantagens e desvantagens que cada um apresenta.
Comegando pelo sistema com motor de combustao interna, € uma tecnologia com pouca complexidade
e amplamente estudada, pelo que a manutencao devera ser simples e de baixo custo. Para além
disso, os combustiveis fosseis apresentam uma elevada densidade energética, o que representa uma
vantagem quanto a autonomia da aeronave. Por outro lado, um motor de combustdo interna tende a
aquecer consideravelmente, o que podera comprometer a compatibilidade com a aeronave em estudo,
uma vez que o material com que a fuselagem sera produzida, o PLA, apresenta baixa resisténcia
térmica. O ruido e a vibragdo sao outros dos fatores que caracterizam este tipo de motores. A longo
prazo, essa vibragao podera ser responsavel pelo desgaste de componentes ou elos de ligagao na
aeronave, reduzindo o seu periodo de vida. A existéncia de diversos componentes méveis também o
torna mais propenso a falhas e avarias face a um sistema de propulsdo puramente elétrico. Por fim,
para além do deposito de combustivel, requer ainda uma bateria para alimentar todos os componentes
elétricos do sistema, o0 que aumenta o nimero de partes constituintes do sistema e, consequentemente,

leva a um aumento do peso.

Passando agora a andlise do sistema com motor elétrico, encontramos na autonomia a sua maior
desvantagem face ao sistema com motor de combustao interna. A densidade energética das baterias
é bastante inferior a dos combustiveis fésseis, requerendo baterias de grandes dimensbes para poder
igualar o sistema anteriorente analisado a nivel de tempo de voo. Ainda assim, para a aplicacdo que a
aeronave em estudo tera, este ponto podera nao representar um entrave a utilizacao deste tipo de sis-
tema, uma vez que a autonomia operacional do UAV sera limitada pela autonomia da cdmera que leva

integrada a bordo, que se prevé que seja de 90 minutos, ao invés da autonomia do sistema propulsor.

Como aspetos positivos, destacam-se a suavidade e o siléncio no funcionamento, a ndo emissao
de gases poluentes, a baixa necessidade de manutengao e elevada fiabilidade, dado o baixo nimero
de pegas moveis no sistema, o baixo peso, uma vez que nao existe necessidade de instalar baterias
de grandes dimensoes, €, por fim, a eficiéncia energética que apresenta (pequenas perdas de energia

através de calor, ao contrario do sistema com motor de combustao interna).

Aliando todos estes motivos ao menor custo de aquisi¢cdo e de utilizacdo do sistema de propulsdo
com motor elétrico, este foi a escolha para aplicagdo na aeronave desenvolvida neste trabalho.

Escolhido o tipo de sistema a utilizar, &€ necessario calcular a poténcia requerida para a aeronave
em questao, nas condigdes mais exigentes, ou seja, na subida, para que o motor possa ser selecionado
em conformidade com esta.

As equacdes abaixo apresentadas [54, 55] destinam-se ao estudo de aeronaves impulsionadas por
hélice. Primeiramente pode-se definir a poténcia operacional como o produto entre o impulso (I) e a

velocidade de voo (V) (equacéo 3.1).

Petimbne: = Letimp Vetimb (3.1)

Em voo nivelado, o impulso é igual a resisténcia aerodindmica, no entanto, para uma situacao de

subida, o impulso ¢ calculado considerando um gradiente de subida constante (dh/dt).
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dh I-D

i Vetimp sin(¢) = Verims - © Tetimp = W sin(p) + D (3.2)

Com uma simples manipulacdo matematica, demonstrada na equacéo 3.2, é possivel obter o im-
pulso necessario para a subida (I.;;.5), €m fungdo do peso da aeronave (W), da resisténcia aero-

dinamica (D) e do angulo de subida (i).

A velocidade de subida (V.:mp) pode ser obtida a partir da velocidade de perda multiplicada por um

fator de 1.2 [55] equacao 3.3:

S

2
Vetimb = 1.2 Vo = 1.2 [ =

e (3.3)

max

onde S é a area alar, p é adensidade do are Cp, .. é o coeficiente de sustentagdo maxima.

max

Deste modo, a equacao 3.1 pode ser reformulada e dar lugar a equacao 3.4, que fornecera a
poténcia necessaria em situagcdo de subida, sem contabilizagdo das eficiéncias do motor (7engine) €

da hélice (npropetier)-

S

w2
S pCL

1
Petimb,er = (Wsin(p) + Cp 5 pV?8) 1.2 (3.4)

Para obtencao da poténcia efetiva do sistema propulsivo (P,..,) € necessario aplicar a féormula pre-

sente na equagao 3.5.

Prow = N (3.5)

Nengine Mpropeller

Sera este o valor tido em conta no processo de selecao do motor a utilizar na aeronave.

3.5 Desenho Conceptual

3.5.1 Dimensionamento Inicial

O primeiro passo dado, no sentido de efetuar o dimensionamento inicial da aeronave, foi uma es-
timativa do peso. Para isso foi feito o levantamento das massas dos diferentes componentes internos
e uma aproximagao da massa da estrutura da aeronave, com base na comparagao com modelos de
dimensoes semelhantes. A massa de cada componente pode ser consultada na tabela 3.1, que contém
a lista considerada numa fase inicial do dimensionamento. Alguns deles sofreram alteragdes ao longo
do projeto, quer em termos de quantidade como em termos de marca ou modelo. A lista final com

especificagdes e caracteristicas de todos eles podera ser consultada no capitulo 3.5.4.
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Tabela 3.1: Massa dos componentes da aeronave

Componente Massa [g]

Camera 58
Servo motor 2x12.5
ESC 36

Controlador

150
de voo
Motor 28
Bateria 307.1
Hélice 10
Total 614.1

No processo de estimativa do peso da estrutura da aeronave, foram analisados varios UAV’s com
configuracao e dimensdes semelhantes ao que se encontra em estudo (tabela 3.2). Com massas que
vao de perto de 300g a 700g, optou-se por definir como objetivo um valor intermédio de 500¢g. Face aos
restantes exemplares, revela-se um valor algo ambicioso, uma vez que esses sao feitos integralmente
de espuma EPO (do inglés Expanded PolyOlefin) ou EPP (do inglés Expanded PolyPropylene), que tém
uma densidade bastante inferior ao PLA, material com que a fuselagem desta aeronave sera produzida.

Como tal, este valor podera oscilar consoante os resultados conseguidos na otimizagao topologica.

Tabela 3.2: UAV’s com configuragdes semelhantes a aeronave em estudo

Aeronave Envergadura [mm] Massa da estrutura [g]
Reptile Harrier $1100 Black [56] 1100 400
Sonicmodell AR Wing Pro [57] 1000 340
C1 Chaser [58] 1200 660
Sonicmodell HD Wing EPO FPV [59] 1213 700

A equacao 3.6 apresenta as diferentes parcelas que perfazem o peso maximo de descolagem,
dizendo a componente estrutural respeito as asas e fuselagem, a carga util a todos os componentes de

controlo e telemetria, e as restantes duas aos elementos que as designam.

MTOW = Westrutura + Wmotar + Wbateria + Wcarga util (36)

Feita a soma, obteve-se um MTOW de 10.9293N.

Em seguida, foi selecionada uma altitude para voo cruzeiro e calculadas as propriedades condizen-
tes com essa. De mencionar que se considerou a densidade atmosférica medida ao nivel do mar, dada
a baixa altitude de voo cruzeiro, e a temperatura € uma média para os meses de maior densidade de
provas de desporto motorizado. O conjunto de parametros e propriedades utilizados estao reunidos na
tabela 3.3.
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Tabela 3.3: Parametros e propriedades considerados no dimensionamento inicial

Parametros e Propriedades Dimensao

MTOW [N] 10.9293
Altitude cruzeiro (h..) [m] 20
Densidade do ar (p.,) [kg/m?] 1.225
Temperatura do ar (7,) [C] 20

Velocidade cruzeiro (V.,.) [m/s] 16.667
Viscosidade (i) [Pa - s] 0.000018134

Obtida a estimativa inicial do peso da aeronave, procede-se com a determinagao da area alar e
poténcia requerida, recorrendo a equacdes semi-empiricas. A selecao dos racios entre o0 peso e a
area alar (%) e a poténcia e o peso (%) desempenha um papel fundamental no desenho de qualquer
aeronave, incluindo os UAV’s. Estes dois parametros, nao apenas guiam o desempenho de voo, como
também auxiliam a determinar as dimensdes da aeronave para um dado conjunto de propriedades

aerodinamicas e de peso.

De modo a calcular o seu valor, e assim encontrar o Design Point que ird impulsionar o inicio da
concepgao da aeronave, algumas equacdes restritivas foram selecionadas, cada uma correspondendo
a uma fase de voo ou acontecimento diferente. Logo a partida, tratando-se de uma aeronave com o
objetivo de efetuar voos de longa duracao e de vigilancia, as restricoes das condigdes de voo cruzeiro
e autonomia teriam de ser tidas em conta. Adicionalmente, considerou-se também a condi¢ao de voo
cruzeiro para a velocidade maxima e a condigcao de velocidade de perda, uma vez que é um ponto
cuja analise é importante e remete para algo que de modo algum podera acontecer, dado o local de

operagao do UAV.

Velocidade de Perda:

(W)m(w _r V;tallQ o (3.7)
Cruzeiro: b L TVt oy S
(W)n S | 200 Tova (S)] 2
o — #Re (3.9)
Cruzeiro (velociade maxima):
()= M5 s (5)] 10

26



Subida:

P 1 [dn pv3Cp, 2k (W)
— = — |42 Doy T (2 3.11
(W>mm np [dt+ 2(7) v AE e
2 (W k
=4-| = 3.12
v p(S) 3CDO ( )

Autonomia:

w 14 ‘/(:7'2 3 C(D
< =— > A
(s),.. =25 (819)

Foi através da aplicacdo das equagoes anteriormente expostas [60], juntamente com a suposicao
dos valores de alguns parametros, que foi possivel obter os graficos e respetivo Design Point presentes
na figura 3.3. Esses referidos parametros, cujos valores tiveram de ser estimados, sdo a velocidade

maxima (V,,...), a velocidade de perda (V.;), 0 coeficiente de sustentacdo maxima (Cr , 0 Co-

eficiente de resisténcia aerodindmica para sustentagao nula (Cp,), o gradiente de subida (dh/dt), o
alongamento (AR) e o fator de Oswald (¢). No caso das velocidades maxima e de perda, os valores
adotados foram 80km/h (22.222m/s) e 25km/h (6.944m/s), respetivamente. A velocidade terminal da
aeronave em situagao de mergulho é geralmente calculada como sendo 1.5 vezes a velocidade de
cruzeiro, o que neste caso resultaria em 90km/h (25m/s), de modo a dar uma margem face a esta, a
velocidade maxima definiu-se como sendo 10km/h mais baixa. Ja a velocidade de perda foi definida
com base na velocidade de perda calculada para uma aeronave semelhante, que foi objeto de estudo

de outra dissertacao [61].

No caso dos coeficientes de sustentagdo maxima e resisténcia aerodindmica parasita, os valores
considerados foram 1.5 e 0.015, respetivamente. Também estes tiveram por base valores obtidos no
estudo de outras teses soubre aeronaves semelhantes [61, 62]. Estes sao valores de partida para que

o0 processo de dimensionamento possa ter inicio.

Relativamente ao gradiente de subida, este foi calculado para um angulo de subida de 15. Para o
alongamento, considerou-se um valor de 9, apropriado para aeronaves nao tripuladas e de pequenas
dimensoes [63]. Por fim, o fator de Oswald utilizado foi de 0.8, calculado através da equagao 3.14

proposta por Obert [64].

1

- 3.14
€= 1.05+0.007 7 AR (3.14)
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Figura 3.3: Design Point resultante das condigdes de velocidade de perda (amarelo), voo cruzeiro (azul),

Voo cruzeiro a velocidade méaxima (castanho), subida (verde) e autonomia (roxo)

Foi assim determinado o Design Point com o qual se obteve o valor da area das asas necessaria

em funcao do peso da aeronave (equacao 3.15).

« & =3.74325 W/N « T =44.3064 N/m?
MTOW
S =" (3.15)
el

Obtida a area das asas (0.2467 m?), e selecionando uma envergadura (b) de 1200 mm, por meio da
aplicacao das equagoes 3.16 - 3.19 é possivel dimensionar as asas da aeronave. Os resultados desses
calculos sdo apresentados no capitulo 3.5.3, apds justificacdo da selecao dos valores dos restantes

parametros envolvidos nas equacgdes abaixo apresentadas.

b2
AR = < (3.16)
Craiz = AR(21b+)\) (3.17)
Cponta = A X Craiz (3.18)
2 14+ (3.19)

ngcraiz 1+)\

3.5.2 Autonomia

Numa aeronave, o termo autonomia pode ser definido como o periodo temporal no qual esta conse-

gue permanecer em voo, sem necessidade de reabastecer/recarregar a sua fonte de energia.
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Dada a missao a que este projeto se destina, a autonomia é um parametro importante e a ter em
conta, ndo apenas no processo de desenho da aeronave, mas também na escolha dos componentes

do sistema propulsor.

Através da equacgao 3.20, é possivel calcular a autonomia, em segundos:

Ernp

 5V35(Cpy + wam (Tovs)?)

(3.20)

Tk

Da sua analise pode-se concluir que a autonomia sera tanto maior quanto maior a quantidade de
energia armazenada (Fr) e da eficiéncia do sistema propulsor (np) € quanto menor o peso (W) e
coeficiente de resisténcia aerodinamica para sustentacao nula (Cp,) da aeronave.

Relativamente a eficiéncia do sistema propulsor, assumiu-se um valor de 72%, o que resulta duma
eficiéncia tipicamente de 80% para a hélice e 90% para o motor elétrico, estimados para aeronaves
com caracteristicas similares [61].

Por fim, é de referir que esta estimativa da resisténcia da aeronave tem apenas em conta a fase
de voo cruzeiro, com uma velocidade e altitude constantes. Assim sendo, foram deixadas de parte as
fases de descolagem, subida, descida e pouso. O valor resultante sera calculado posteriormente com a
utilizacao dos parametros obtidos no capitulo 3.5.3 e correspondera a um periodo temporal ligeiramente
superior ao que sera verificado numa situacao real, pois as baterias ndo devem ser descarregadas na

totalidade, de modo a ndo serem danificadas.

3.5.3 Analise Aerodinamica

A escolha do programa que permitiu realizar estudos aerodinamicos, dos quais resultaram a selegao
do perfil alar da asa e aperfeicoamentos na fuselagem, recaiu sobre um software de cédigo aberto de
nome XFLR5 [65]. Este consiste numa interface mais facilmente percetivel para o original XFoil [66], e
€ da autoria de Mark Drela e Harold Youngren.

Trata-se dum software cujo cédigo por detras se baseia no método de painéis bidimensional e na
teoria da camada limite, visando o estudo de perfis em campos de fluxo viscoso ou inviscido. Permite
analisar perfis bidimensionais, através da analise direta 2D, assim como asas e aeronaves tridimensio-
nais, com recurso a um de trés métodos, a Teoria da Linha Sustentadora ou LLT (do inglés Lifting Line
Theory), o Método Vortex Lattice (VLM) e o Método dos Painéis 3D. Independentemente do estudo que
seja feito, o programa apresenta uma limitagao, a necessidade de se manter o nimero de Reynolds

relativamente baixo (até 999 999), o que € o caso da aeronave em estudo.

Selecao do Perfil Alar

Concluido o dimensionamento da aeronave e a configuracao da mesma, € altura de proceder a
selegao do perfil alar a utilizar nas asas. Este processo foi levado a cabo através de andlises feitas no
XFoil Direct Analysis.
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Devido ao facto de se tratar duma asa voadora, sem estabilizador horizontal para auxiliar na es-
tabilidade longitudinal, é de extrema importancia que o coeficiente de momento seja o mais proximo
possivel de zero. Tendo por base este requisito, e partindo de estudos feitos e publicados [67, 68], foi

feita uma selecao inicial de 10 perfis possiveis de ser utilizados:

« EH 3.0/12 + LA2573A * MH 81 + S 5020
« HS 520 * MH 45 * MH 83
+ HS 522 + MH 61 + S5010

Todos estes perfis foram introduzidos no XFLR5 no formato de ficheiros .dat obtidos numa base de
dados disponivel online [69].

Antes de correr a andlise, todos ele foram refinados utilizando 150 pontos, para uma melhor resolucao
e, consequente, precisao dos resultados obtidos. No que a andlise em si diz respeito, esta foi realizada
para um valor de Reynolds de 237 244, calculado através da equacgao 3.25, onde V.. € a velocidade
de cruzeiro, A é a flecha, p é a densidade do ar, x € uma dimensao linear carateristica, neste caso ¢,
tratando-se da corda aerodinamica média, e 1. é a viscosidade dinamica do fluido. De referir que, dada
a baixa altitude de voo cruzeiro da aeronave, foram consideradas condi¢des padrao ao nivel do mar.

O intervalo de angulos de ataque para o qual se correu a simulagao foi de —20 a +20, o que repre-
senta uma margem relativamente grande face ao intervalo de utilizagao da aeronave, no que ao angulo
de ataque diz respeito.

Ao executar a analise, foram obtidos diversos graficos que, apds analisados, permitiram fazer a
selecéo do perfil mais apropriado para a asa. Foram tidos em conta diversos aspetos, como é o caso
da curva C;/Cy em fungédo do angulo de ataque a. A figura 3.4 mostra este mesmo grafico, no qual se
verifica que, para diferentes intervalos de «, a curva C;/C, apresenta comportamentos distintos para
os diversos perfis. Neste caso, pretende-se valores mais elevados de C;/C,, mas também uma gama
larga de angulos de ataque na qual o valor se mantenha elevado.

Um perfil mais eficiente apresenta um racio entre os coeficientes de sustentagao e de resisténcia
aerodinamica mais elevado. Como tal, houve quatro perfis que se destacaram numa primeira analise,
sendo eles o EH 3.0/12, 0 S 5020, 0 MH 81 e o MH 83, os dois primeiros por apresentarem dos picos
mais elevados do valor do racio, e os dois Ultimos por, apesar de nao atigirem maximos tao altos,
registarem um valor elevado numa vasta gama de angulos de ataque e por terem os valores mais
elevados de C;/C, para angulos de ataque em torno de 0, valor que se pretende obter para a posigéao
de equilibrio.

Nas figuras 3.5 e 3.6 encontram-se representados os graficos dos coeficientes de resisténcia aero-
dinamica (C,) e de sustentacao (C;), respetivamente, ambos em funcao do angulo de ataque («).

Relativamente ao coeficiente de resisténcia aerodinamica, pretende-se que este seja 0 mais baixo
possivel, uma vez que esta diretamente relacionado com a forca de resisténcia aerodinamica presente
no perfil e na aeronave e, consequentemente, com a poténcia necessaria para manter esta Gltima em

voo. Quanto ao coeficiente de sustentagao, quer-se que seja o mais elevado possivel e ha que ter em
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Figura 3.4: Racio g—; em fungao do angulo de ataque («) [graus] para um numero de Reynolds de
237244,

atencao o comportamento de perda da aeronave. Ainda que o coeficiente de sustentacao do perfil (C;)

seja diferente do do avido (Cy), para esta analise € feita a aproximagao de que ambos serao iguais.

cd

Alpha

Figura 3.5: Coeficiente de resisténcia aerodinamica (C,;) em funcdo do angulo de ataque («) [graus]

para um namero de Reynolds de 237244.
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Figura 3.6: Coeficiente de sustentacéo (C;) em fungao do angulo de ataque («) [graus] para um ndmero
de Reynolds de 237244.

Pela andlise da figura 3.5, os quatro perfis que se destacaram na curva de C;/Cy vs o demonstram
valores semelhantes para C,,, no entanto, para angulos de ataque superiores a 122, os perfis MH 81 e
MH 83 apresentam valores do coeficiente de resisténcia aerodindmica consideravelmente inferiores a

todos os outros.

Passando a leitura da figura 3.6, os perfis que se destacam pela positiva sdo o MH 81 e o MH 83,

no que diz respeito a regiao de perda. Ambos apresentam valores de bastante superiores face

aos restantes, o que significa que apresentarao velocidades de perda menores, tendo o perfil MH 81
um comportamento de perda um pouco mais suave que o MH 83, conduzindo o segundo a uma perda

mais abrupta.

Por fim, estudando o grafico do coeficiente de momento (C,,,) em fungao do angulo de ataque (figura
3.7), e tendo em conta que este se quer o mais proximo possivel de zero e negativo no intervalo
operacional da aeronave, dois perfis podem desde logo ser excluidos, o LA2573A, por apresentar uma
secgao consideravel com valores positivos para angulos de ataque préximos de 0°, e o MH 83, pois é
bastante elevado em modulo face aos outros perfis. Pela positiva, destaca-se o perfil S 5020 por ter o

valor mais baixo de C,,, e por se manter os valores mais baixos em médulo até aos 6° sensivelmente.

Apresentadas todas as consideragdes que foram tidas em conta para a sele¢ao do perfil, a escolha
recaiu no MH 81, por ser aquele que demonstrou um comportamento mais homogéneo, destacando-se
pela positiva relativamente ao coeficiente de sustentagdo e ao comportamento em perda, e apresen-

tando um comportamento bastante neutro nas restantes avaliacoes.

Todos os valores relevantes para a andlise dos perfis e tidos em conta na selegao daquele que mais

se adequa a aeronave, encontram-se presentes na tabela 3.4.
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Figura 3.7: Coeficiente de momento (C,,) em fungdo do angulo de ataque («) [graus] para um ndmero
de Reynolds de 237244.

Tabela 3.4: Dados referentes ao estudo dos 10 perfis alares para um nimero de Reynolds de 237244.

Airfoil  i/c,.. (%) Cwm, Ca G, Ci.. Apha(Ci.) (9 _ Alpha((g) )
EH 3.0/12 11.98 -0.009 0.012 0.207 1.202 10.1¢ 70.5 9
HS 520 8.84 -0.012 0.0085 0.161 1.205 132 66.7 6.5°
HS522 8.67 -0.024 0.0081 0.195 1.207 13¢ 66.2 6°
LA2573A 13.71 0.012 0.0185 0.100 1.350 12° 69.7 119
MH 45 9.85 -0.017 0.0085 0.155 1.191 13¢ 64.6 e
MH 61 10.26 -0.017 0.0092 0.148 1.004 10¢ 67.8 @
MH 81 13 -0.015 0.011 0.273 1.563 142 57.9 8¢
MH 83 13.29 -0.065 0.012 0.452 1.832 142 65.2 6.5¢
S5010 9.83 -0.012 0.009 0.170 1.236 12.5¢ 67.6 6.5°
S5020 8.40 -0.001 0.0106 0.125 1.218 11¢ 68.8 6.5°

Configuragao da Asa

Apos a selegao do airfoil a utilizar, com base na analise anteriormente exposta, foi 0 momento de
proceder a configuragdo da asa. A nivel de dimensionamento, esta foi sujeita a requisitos impostos
por aspetos como a capacidade de acomodacao dos servo motores e a possibilidade de efetuar des-
colagens por langamento a mao, o que acarreta valores minimos ou maximos para dimensdes como a
espessura da asa e a sua envergadura.

Tratando-se esta de uma aeronave com o propdsito de executar voos de duragao consideravel, privi-
legiando a autonomia, existe uma procura natural pela obtengéo de uma baixa resisténcia aerodinamica
induzida pela sustentagao. Ora, com base nesse requisito, a forma da asa que faria mais sentido seria
a eliptica, por ter uma distribuicao de sustentacgao eliptica ao longo da envergadura, algo que néo se
verifica numa simples asa retangular [55]. No entanto, dada a complexidade associada a sua estrutura,
tornaria o processo de construgdo muito mais dificil e dispendioso.

Assim sendo, o melhor compromisso entre a eficiéncia a nivel aerodinamico e a facilidade de
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construgao, levou a que fosse adotada uma asa trapezoidal. Este tipo de asa carateriza-se por apre-
sentar afilamento (equacgéo 3.21 e figura 3.8), ou seja, uma variacdo, ao longo da envergadura, da

dimensao da corda.

N\ = Cponta (321)

Figura 3.8: Afilamento [70]

A introducao de afilamento traz consigo alguns efeitos, nomeadamente a mudanca da distribuicdo
de sustentagdo na asa. E um instrumento técnico utilizado para otimizar a distribuicdo de sustentacdo
e, com isso, torna-la o mais eliptica possivel ao longo da envergadura da asa. A tentativa de obtengao
deste tipo de perfil deve-se ao facto do ponto de Cy,, .. se localizar junto da raiz da asa, pelo que sera
esta regido a entrar primeiro em perda. Assim sendo, torna-se possivel a tentativa de recuperagao
deste efeito através do acionamento dos ailerons localizados perto da extremidade da asa, regido onde
0 escoamento ainda é saudavel [70].

Outro aspeto que sofre alteragcdes com a introducao de afilamento € a posicao do centro de massa
de cada uma das asas, tendendo a aproximar-se da fuselagem, uma vez que existe menos area e
menos material na regiao exterior da asa, o que implica também uma distribuicao de sustentagdo mais
concentrada junto da fuselagem. Consequentemente, o momento fletor na raiz da asa tera menor
magnitude, possibilitando uma redugéo do peso estrutural.

Ainda assim, nem todas as mudangas que acompanham o afilamento sao positivas, e a sua introdugao
conduz a um aumento dos custos de produgao, uma vez que, em oposigao a uma asa de perfil retangu-
lar, esta necessita de nervuras de diferentes tamanhos devido a variagao da corda [71]. No caso deste
projeto, esse problema nao se coloca, pois a asa sera maquinada a partir de um bloco macico de XPS,
contendo apenas uma longarina de carbono comum a ambas as asas.

Com base na bibliografia [55] e [71], o valor de afilamento que permite atingir a condicdo mais
proxima da distribuicao de sustentacao eliptica e minimizar o angulo de ataque e a resisténcia aero-
dinamica induzidos é 0.4.

Para além do afilamento, outro dos parametros que foi tido em conta na obtencgdo da configuracao
da asa foi a flecha (A), ilustrada na figura 3.9 para diferentes posi¢des ao longo da corda.

Esta pode também ser responsavel por uma variagao na distribuicdo de sustentagdo ao longo da
envergadura da asa, como se pode ver no grafico da figura 3.10, onde estéo os perfis de C, para uma
asa sem flecha (linha continua) e com flecha (linha tracejada).

A estabilidade lateral da aeronave tende a aumentar com a introducao de flecha [70]. Por outro
lado, a velocidade de perda tende a subir com o aumento da flecha, e para valores muito elevados,
a eficiéncia da asa (g—g) diminui, assim como o coeficiente de sustentagdo maximo [72]. Em primeira

analise, poder-se-ia estranhar este comportamento, uma vez que a velocidade efetiva (perpendicular
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Figura 3.10: Distribuicao de sustentagao para asas com (tracejado) e sem (continuo) flecha [70]

ao bordo de ataque da asa) diminui com o aumento do angulo de flecha (equacao 3.22), no entanto, a
sustentacao também ira diminuir e em maior quantidade que a velocidade efetiva, devido a uma redugéo

da pressao dinamica efetiva (¢) (equacao 3.23).

Vefetiva = ocCOS(A) (322)

Gefetiva = qOOCOS2 (A) (323)

Para UAV’s sem cauda, um valor apropriado de flecha, para velocidades baixas é de 15° [73].

A baixa estabilidade lateral dinamica € um problema que carateriza aeronaves sem cauda, um dos
aspetos que permite contrariar esta situacao é a introducdao de um diedro (T") positivo na asa (figura
3.11). Para aeronaves com flecha e voo subsonico, o intervalo de valores de diedro aconselhado é de
-2° a +2°[72], sendo que uma flecha de 102 induz, por si s, um diedro de 1°. Ora, havendo neste caso
uma flecha de 159, sera de esperar um diedro induzido de entre +1° a +1.52, situando-se no intervalo
aconselhado. Este sera o Unico diedro aplicado, de modo a simplificar a geometria da asa e, deste

modo, facilitar a sua construgao.

Figura 3.11: Diedro [72]

O ultimo parametro a ter em conta para uma configuracdo completa € o alongamento. Se por
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um lado valores elevados conduzem a uma maior eficiéncia aerodinamica, uma vez que a resisténcia
aerodinamica induzida reduz com o aumento do alongamento, por outro, asas com elevada envergadura
face a corda conduzem a um maior momento fletor, que, por sua vez, exigem maior reforco estrutural.
Com base na informacéo retirada da referéncia [63], a gama de valores de alongamento aconse-
Ihada, para aeronaves nao tripuladas de pequena dimensao, é entre 6 € 9.
De modo a calcular o seu valor, duas grandezas sao necessarias, a envergadura e a area ou a corda
média da asa. Recorrendo as equagdes presentes no capitulo 3.5.1, o valor de alongamento calculado

através da equacdo 3.24 é 5.839, bastante proximo do intervalo de valores recomendados.

b2

A
R S

(3.24)

ol o

Este poderia ser facilmente inflacionado por um aumento da envergadura, porém, optou-se por nao
o fazer por razdes de cariz anatomico. Existem diversos métodos para executar o langamento a mao,
uns que implicam maior restricdo nas dimensdes da aeronave que outros, no entanto, o objetivo é que
esta possa ser utilizada e langada por qualquer pessoa. Tendo o brago de um ser humano adulto, em
média, 60 a 80 cms, cada asa 60 cm de envergadura e a fuselagem 20 cm de largura, considerou-se
que estas dimensoes ja ficam proximas do limite face a polivaléncia desejada.

Os valores dos parametros anteriormente definidos estao presentes na tabela 3.5. De notar que
para esta analise foi deixada de fora a fuselagem, tendo sido apenas tido em conta o conjunto das
asas, uma vez que, apesar da configuracao de asa voadora, o perfil da fuselagem nao € o mesmo
das asas. Este é também um dos motivos pelos quais o alongamento assume um valor mais baixo.
Se a largura e a area da fuselagem tivessem entrado para o calculo do alongamento, este teria um
valor de 6.311, e as cordas na raiz e na ponta seriam inferiores, o que tornaria a conexao da asa com
a fuselagem menos harmoniosa e progressiva, pois a dimensao da corda da fuselagem manter-se-ia
inalterada para alocagao dos componentes internos, gerando uma mudanga mais abrupta na corda das

seccgoes.

Tabela 3.5: Parametros da configuracao da asa

Parametro Dimensao
Envergadura (b) [mm] 1200
Corda naraiz (cqi2) [mm] 293.66
Corda na ponta (cponta) [mm] 117.46

Corda média (¢) [mm] 218.15
Afilamento (\) 0.4
Flecha (A) [°] 15

Alongamento (AR) 5.839

A figura 3.12 consiste na planta da aeronave com as dimensdes das asas, de acordo com os valores
anteriormente atribuidos aos diversos parametros.

Da analise do Reynolds que se verifica na raiz da asa, e por aplicagao da equagao 3.25 e relagao
3.26, conclui-se que o escoamento sobre essa seccao é laminar. Ora, sendo essa a regiao com maior
Numero de Reynolds em toda a envergadura da asa, por ser a que apresenta maior corda, pode-se

afirmar que todo o escoamento em torno das asas se encontra em regime laminar, o que ja seria de
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Figura 3.12: Planta da aeronave com dimensdes
esperar dadas a velocidades baixas de operacdo da aeronave.
Ver cos (A
Re, = Yercos(Mpw (3.25)
7]
v/ Re; < 1000 = Escoamento Laminar (3.26)

Com a obtencédo dos parametros acima tabelados, iniciou-se a andlise a aeronave completa. O
primeiro passo foi correr uma andlise 2D para os perfis da asa e da fuselagem, com um intervalo de
numero de Reynolds de 100 000 a 950 000. Esta gama visa englobar quaisquer valores experienciados
no modelo. O limite inferior partiu do calculo do niumero de Reynolds (equacao 3.25) para a ponta da
asa (127 740), local onde este devera ser menor, devido a corda atingir ali 0 seu valor minimo, para
uma velocidade de cruzeiro. Ja o limite superior deve-se as limitagdes do programa, uma vez que so
permite analises para Reynolds até 999 999, e sendo o intervalo entre valores de 50 000, atinge-se um
maximo aos 950 000.

Na preparagao da analise 3D, para configuragdo da aeronave, foram inseridas as medidas da
mesma, assim como a sua massa e distribuicdo de peso, ponto que sera alvo de andlise no capitulo
3.55.

No que diz respeito especificamente a analise, os valores introduzidos foram os presentes na tabela
3.6. O método potencial tridimensional utilizado foi a Teoria da Linha Sustentadora [74], proposta por
Prandtl (1921), que consiste na sobreposicao de vértices ferradura ao longo da envergadura da asa.
Este é o método que requer menor poder computacional de entre os trés presentes no software XFLRS5.
Apresenta algumas limitagbes, nomeadamente a impossibilidade de aplicagao a mdltiplas superficies
ou escoamentos assimétricos. Ainda assim, € uma analise que ja tem em conta a viscosidade no
calculo do atrito do modelo. Foi selecionado um tipo de polar com velocidade constante, neste caso
a de cruzeiro, e introduzidas as propriedades inerciais e as dimensoes de referéncia provenientes da

configuracao da aeronave. Resta dizer que o estudo foi levado a cabo para um intervalo de angulos de
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ataque de -16° a +162, com um intervalo de 0.5°.

Tabela 3.6: Valores introduzidos na analise aerodindmica da aeronave

Dados Valor

Velocidade cruzeiro (V.,.) [m/s] 16.67

Densidade do ar (p) [kg/m?] 1.225
Viscosidade cinematica (v) [m?/s] 1.5-107°

Massa (m) [kg] 1.293

Os graficos obtidos do estudo aerodinamico podem ser consultados no anexo A.1 . De modo a
proceder a sua andlise, calculou-se primeiramente o valor do coeficiente de sustentacdo para uma
condicao de equilibrio, recorrendo a equagao 3.27, onde W representa o peso da aeronave, retificado
face a estimativa inicial e de acordo com o valor inserido no software XFLRS5, p a densidade do ar, V.,

a velocidade de cruzeiro e S a area das asas mais a fuselagem (0.315m?).

W
V28

Cr., = (3.27)

Com o valor de C,, retirou-se do grafico de C, vs Alpha 0 &ngulo de ataque que corresponde a
um voo nivelado («.,). Em seguida, para este valor de alpha retirou-se dos restantes graficos os coefi-
cientes para a condigao de cruzeiro. Os maximos provém de andlise direta das polares, assim como o
valor de Cp,, coeficiente de atrito para condigdo de sustentagdo nula, e de Cy,,. De destacar que, para
atingir uma condigcao de voo trimado o valor de C},, . deveria ser 0, no entanto, ndo o sendo, havera a
necessidade de voar com uma ligeira deflexdo dos elevons, de modo a que o momento resultante seja

nulo.

Outro aspeto digno de nota foi a proximidade dos valores atribuidos a alguns parametros na fase de
design inicial para obtencdo do Design Point e aqueles que foram efetivamente obtidos com a analise
aerodinamica. Sao exemplo o Cr, ., que foi inicialmente proposto com um valor de 1.5 e verificou-se

ser 1.260, ou o Cp,, ao qual se atribuiu um valor de 0.015 e se verificou ficar nos 0.0138.

Os parametros estudados na analise aerodinamica encontram-se listados e com o respetivo valor

na tabela 3.7.

Por fim, contando ja com todos os parametros resultantes da andlise aerodinamica e com a equacao

3.28, procedeu-se ao calculo da velocidade de perda, que se verificou ser de 7.22 m/s.

2w
Vstatt = SPT (3.28)

max

No caso de voo em condigdes de cruzeiro, a perda dar-se-a para um angulo de ataque de 152, ao

qual corresponde o valor de Cp,

max "
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Tabela 3.7: Dados referentes ao estudo da aeronave no XFLR5

Dados Valor
Cron 1.260
Cr.. 0.237
Cp, 0.0138
Ch., 0.015
Ch,, -0.0532
Cr, -0.0494
(§~) ~~ 19.788
(€5, 15.70
(65)  14.465
(&) 7.65
e [°] 0.23
ACL 0w [O ] 15

Cr. [°] 0.0648

3.5.4 Componentes Elétricos
Bateria

Geralmente nas aeronaves de aeromodelismo e nos UAV’s, o papel principal da bateria é fornecer
energia a todos os componentes eletronicos. No entanto, caso a aeronave tenha um sistema de pro-
pulsao elétrico, a bateria tem ainda a importante fungao de alimentar o motor durante as varias fases de
voo. No caso de UAV’s de grande autonomia, o sistema propulsivo elétrico pode chegar a representar
60% do peso total da aeronave [75], sendo, por norma, a bateria 0 componente mais pesado. Deste
modo, a procura por baterias com maior densidade energética é elevada.

Atualmente, uma grande parte das baterias utilizadas no mundo do aeromodelismo s&o designadas
por LiPo, baterias que contém sais de litio retidos num polimero sélido como o éxido de polietileno, com
altas taxas de descarga. Estas caraterizam-se por ter uma elevada densidade energética, associada
a um baixo peso, custo moderado e liberdade de adaptacao a diferentes formatos, gracas ao facto de
possuirem um eletrélito no estado sélido [76]. Na tabela 3.8 encontra-se uma lista de baterias que
poderiam ser selecionadas, respetivas especificagoes e racios que permitem compara-las entre si.

Apés a analise das caratristicas dos diferentes produtos, a bateria selecionada foi a URUAV 14.8 V
3000 mAh 75C 4S (figura A.7), por apresentar um bom equilibrio entre densidade energética e racio
entre energia potencial elétrica e preco. Apesar de existirem outras opgoes que apresentam racios mais
favoraveis, tornar-se-iam sobredimensionadas face aos objetivos da aeronave em estudo, pelo que se

optou por previligiar um peso e um preco inferiores.

Motor e Hélice

O motor foi selecionado tendo em conta as exigéncias de poténcia provenientes da analise de de-
sempenho, para o caso de subida com angulo de ataque préximo do angulo de perda (15°) e velocidade
de cruzeiro, uma das situagdes mais exigentes a que a aeronave podera estar sujeita. Resolvendo a

equacao 3.4, com um valor de coeficiente de resisténcia aerodinamica de 0.1265, correspondente a
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Tabela 3.8: Especificagbes das baterias

Bateria Capacidade Tensdo Energia Potencial Dimensdo Peso Densidade Preco Energia Elétrica
[Ah] I\ Elétrica [Ws] [mm] [a] Energética [Ws/g] [€] /Prego [Ws/€]
Tam[‘;;;‘”ﬂy 13 14.8 69264 35x28.5x73  149.5 463.30 17.69 3915.43
"‘[‘;g']ty 1.5 14.8 79920 34x28x80 170 470.12 25.19 3172.69
Z'F’[%]“S 1.8 14.8 95904 35x33.8x107 233 411.61 24.85 3859.32
U[gif]‘" 2.2 222 175680 47x34x105  321.2 546.95 27.47 6395.34
Omphobby
Eolo SH35C [81] 2.2 222 175680 48x35x106 345 509.22 46.88 3747.44
HL[‘;’;]a” 27 7.4 72000 35x15x105 105 685.71 16.25 4430.77
U[g‘;]“’ 3.0 14.8 159840 43x28x135  307.1 520.48 26.64 6000
U[;”Af‘]“’ 3.0 222 239760 62x43x135  441.2 543.43 35.06 6838.56
AC[‘;S"V 33 222 263880 40x38x135  537.8 490.67 72.97 3616.28

situacdo de voo tida em conta, e um peso atualizado de 12.6843 N, conclui-se que qualquer um dos
motores da tabela 3.9 apresenta poténcia superior aos 87.23W requeridos no caso anteriormente des-
crito. Como tal, a opgao escolhida, Racerstar BR2205 (figura A.8 (a)) na variante de 14.8V, baseia-se

no facto de apresentar um peso e um preco mais baixos que as restantes alternativas.

Tabela 3.9: Especificagées dos motores

Motor KV Tensdao Corrente Poténcia Pulling Power Eficiéncia Peso Preco Hélices
V1 [A] Wil [g] [9/W] [a] [€] Recomendadas
11.1 21.5 238 1130 4.7 9050
Racerstar BR2830 [86] 1300 14.8 29.0 429 1310 31 60.5 8.78 1045
T-Motor F40 Pro 1 [87] 1600  23.46 31.99 750.49 1684 2.24 29.5 24.30 -
111 19.2 213 660 3.1
Racerstar BR2205 [88] 2300 148 276 408 950 53 28 7.87 5045

Tratando-se de uma aeronave que efetuara aterragem de barriga, é aconselhavel a utilizagdo de
uma hélice dobravel, a fim de ndao quebrar em cada contacto com o solo. Deste modo, a solugao
encontrada foi a utilizagdo de um adaptador para a hélice (figura A.8 (b)), que é inserido no eixo do

motor e permite que as pas dobrem no momento da aterragem.

Tabela 3.10: Peso e preco das pas e do adaptador da hélice

Peso [g] Preco [€] Dimensoes
Espessura: 9 mm
Adaptador [89] 10 3.44 Comprimento: 43.4 mm
Diametro do furo central: 5 mm
Hélice [90] - 4.73 6x4 [in]

No que diz respeito as dimensdes das pas, a eficiéncia maxima do motor Racerstar BR2205 acon-
tece para hélices com 5 polegadas de didmetro e 4.5 polegadas de passo. Na impossibilidade de
encontrar hélices dobraveis com estas carateristicas em especifico, optou-se pela configuracdo mais

proxima possivel, 6 polegadas de diametro e 4 de passo (figura A.8 (c)).
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Controlador Eletronico de Velocidade (ESC)

Um ESC (do inglés Electronic Speed Controller) consiste num circuito eletrénico que permite regular
a velocidade de rotagao de um motor elétrico. No caso de se tratar de um motor sem escovas (como o
caso do selecionado), este controlo é feito através do ajuste do tempo dos pulsos de corrente fornecidos
aos varios enrolamentos do motor. Este componente permite ainda, em alguns casos, proceder a

reversao do motor e efetuar travagem dinamica.

Tendo em conta as especificagdes técnicas do motor escolhido, um ESC de 30A seria suficiente,
mas, de modo a obter uma margem de seguranca, optou-se pela variante de 40A. As suas carateristicas

podem ser consultadas na tabela 3.11, e a figura A.9 é representativa do seu formato.

Tabela 3.11: Especificagdes do ESC

ESC Corrente Maxima Baterias Dimensao Peso Preco
[A] Compativeis [mm] [a] [€]
HobbyKing 40A [91] 40 Lipo 2-6S  45x30x17 36  18.50

Servo Motor

Os servo motores, na variante abordada neste projeto, consistem em atuadores rotativos que tém
como objetivo acionar as superficies de controlo. Tratando-se a aeronave em estudo de uma asa
voadora, esse controlo estara ao cargo de quatro elevons. Todos eles tém movimento independente e
um servo motor dedicado, de modo a aumentar a manobrabilidade do UAV, cuja gestao e acionamento

estdo ao cargo do controlador de piloto automatico.

Para selecionar o atuador indicado, é necessario saber o valor de binario maximo que este consegue
produzir, assim como o binario necessario para o acionamento da superficie de controlo. A estimacao
do binario maximo foi efetuada com recurso ao software desenvolvido por Franck Aguerre [92], o Pre-
dimRC, que através da introdugao de dados como a velocidade da aeronave, a corda, o comprimento e
a maxima deflexao da superficie de controlo, estima o binario necessario. Os valores utilizados foram
250mm de comprimento, uma corda (cejevor) de 35 mm, ficando préximo dos 20% recomendados [93]
da corda da asa para o elevon exterior e 14% para o elevon interior, € uma deflexdo maxima de 15°
Para velocidade cruzeiro de 60 km/h, o software indicou um binario necessario de 0.18 kg.cm, pelo que,
face aos 2.5 kg.cm (tabela 3.12) que o Corona 939MG (figura A.10) consegue produzir, a margem para

velocidades mais altas é bastante elevada.

Tabela 3.12: Especificacdes do Servo Motor

Servo Motor Fu:?::)s::r:eento Stall Torque Dimensao Peso Preco
V] [kg.cm] [mm] [a] [€]
Corona 939MG [94] 48/6 25/27 22.5x11.5x24.6 125 6.49
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Controlador de Voo

Tendo em conta o fim a que a aeronave se destina, um piloto automatico € a melhor opgao para pro-
ceder ao seu controlo. Este tipo de dispositivos permite delinear uma determinada rota, formada por um
conjunto de coordenadas nas quais a aeronave tem de passar. De modo a orienta-la no espaco e fazé-
la voar através dos pontos selecionados, o médulo do piloto automatico recorre a diversos sensores

como acelerémetros, giroscépios, compassos, barémetros, magnetémetros e GPS.

Tabela 3.13: Especificacdes dos Controladores

Controlador de Voo FuIi?osr?:md:nto Dimensdo Peso Preco
V] [mm]  [g] [€]

Quanum Gyro [95] 5 38x28.5x13 7.4 15.47

Pixhawk 2.4.8 px4 [96] - 80x48x15 38 64.84

No processo de escolha do controlador foram analisadas varias opgoes, duas delas estao presentes
na tabela 3.13. No caso da primeira opgao, o Quanum Gyro, consiste apenas na placa de controlo,
sendo necessario adquirir todos os outros componentes a parte. Esse foi um dos motivos pelos quais a
escolha recaiu sobre o Pixhawk 2.4.8, cuja venda tem a possibilidade de vir inserida num pack completo
com os componentes necessarios (figura A.11), para além de que é um dispositivo largamente testado
e com provas dadas acerca da sua robustez e fiabilidade. Este é configuravel através do software
QGroundControl [97], no qual é feita a calibracido dos diversos sensores. O piloto automatico utilizado
neste dispositivo € o PX4, um sistema de cddigo aberto destinado a aeronaves auténomas de baixo
custo, que corre no sistema operacional NuttX [98]. As suas espicificacdes e carateristicas podem ser

consultadas em [99].

Camera

No processo de escolha da camara foram tidas em conta varias opgoes que obedecem a diferentes
critérios. Analisados os prés e os contras de cada uma das opgodes listadas na tabela 3.14, a escolha
recaiu sobre a Caddx Orca 4K HD (figura A.12), pelo facto de ter capacidade de captura de imagem
com resolugao 4K, estabilizacao de imagem, uma lente grande angular com campo de visdo de 1209,
slot para cartao de meméria SD e bateria incorporada, o que a torna mais modular e independente dos

restantes componentes da aeronave.

Tabela 3.14: Especificagbes das cameras

Camera Fonte de energia Bateria Autonomia Resolugdo FOV Dimensao Peso Preco

[vDC] [mAh] [min] [pixels] 1l [mm] [o] [€]

Turnigy HS1177 V2 [100] 5-22 - - 768x494 - 25x25x32 12 9.38
Caddx Orca 4K HD [101] 5 900 80 4K 160 38x38x36 58  78.71
RunCam Split 3 Nano [102] 5/12 - - 1080p 165 29x29 (PCB) 105 62.18

14x14x20 (camara)
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3.5.5 Analise de Estabilidade

Um voo equilibrado pode ser entendido como um estado de equilibrio, no qual o somatério de
forgcas e momentos no centro de gravidade da aeronave é nulo, permitindo-a efetuar um voo nivelado
[103]. Para atingir esse estado de equilibrio, &€ necessario que exista estabilidade no movimento da
aeronave, isto é, tendéncia a opor-se a qualquer perturbacao externa (rajadas, por exemplo), mantendo
ou repondo o estado de equilibrio anteriormente verificado.

A estabilidade pode ser dividida em duas categorias, estatica e dinamica. A estabilidade estatica é
definida como a propensdo de uma aeronave para desenvolver forcas e momentos que se oponham
a uma perturbagao instantanea de uma condicéo de v6o em estado estacionario, sem intervengao do
piloto. Por outro lado, a estabilidade dinamica é definida como a capacidade de uma aeronave em
retomar efetivamente as condi¢des de equilibrio iniciais, apds uma perturbagao face aos valores de

trimagem, também sem o auxilio do piloto.

Estabilidade Estatica

No que diz respeito a estabilidade estatica, esta pode ser subdividida em estaticamente estavel,
quando a aeronave tende a restaurar a sua posigao original (velocidade e orientagdo), neutra, se
permanecer no estado para o qual a perturbacdo (forca ou momento) a direcionou, e estaticamente
instavel, se os efeitos da pertubagao forem ampliados e a aeronave se afastar cada vez mais do estado
de equilibrio.

A estabilidade longitudinal pode ser avaliada através do sinal do declive Cy,, . A andlise da figura
3.13 permite concluir que um aumento do valor do angulo de ataque corresponde a um momento de
picada positivo. Ora, sendo o declive C),, negativo (caso da aeronave em estudo), significa que com o
aumento do angulo de ataque a aeronave experienciara um momento de picada cada vez mais negativo,
contrariando o aumento ndo desejado do angulo de ataque e conduzindo a estabilidade [70]. O grafico

de Cj; em fungdo de Alpha pode ser consultado no anexo A.

Eixo Vertical
ou Normal

Momento Q> +
de Picada
¥ +

Eixo Transversal
ou Lateral

Momento de
Rolamento

Momento
de Guinada

Figura 3.13: Eixos e movimentos de uma aeronave [104]

A margem estatica (K,,) desempenha um papel importante na estabilidade longitudinal da aeronave.
Tendo isso em conta, é importante garantir que o seu valor é positivo. Valores de margem estéatica

compreendidos entre 0.02 e 0.08 sao aconselhados para aeronaves sem cauda [105].
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Primeiramente, foi feita uma distribuicédo inicial dos componentes no interior da fuselagem, a qual
sera redefinida apds obter a primeira estimativa da margem estatica. Em seguida, analisando o grafico
do coeficiente de momento em funcao do angulo de ataque, retiraram-se as coordenadas do ponto neu-
tro, que coincide com o centro aerodinamico, uma vez que se trata de uma asa voadora, ao determinar
qual a posicao do C.G. para a qual Cj; é independente de «. Encontrado esse valor, procedeu-se ao
reposicionamento dos componentes internos, de modo a obter uma coordenada z¢¢ que conduzisse a
uma margem estatica dentro do intervalo aconselhado.

Com a aplicacao da equacao 3.29 [70] e com os valores da coordenada = do ponto neutro (z,,) de
187 mm, da coordenada x do centro de gravidade (zc¢) de 168 mm e da corda média (c) de 246 mm,
a margem estatica obtida foi de 0.077, dentro da gama de valores recomendados para aeronaves sem
cauda. Os valores de z,, e z¢g correspondem a distancia segundo x desde o nariz da aeronave até ao

ponto em questao.

A estabilidade direcional foi também alvo de analise. O movimento direcional numa aeronave corres-
ponde a uma rotagao sobre o eixo vertical (figura 3.13). Os momentos de guinada que provocam esse
movimento sdo aplicados no centro de gravidade da aeronave e sao definidos como positivos quando
tém o sentido dos ponteiros do relégio, como se encontra representado nas figuras 3.13 e 3.14.

Em situagao de voo, as forgas que induzem um movimento de guinada na aeronave sdo forgcas
laterais produzidas pela fuselagem e pelas asas, gracas a um vetor de derrapagem lateral que faz um
angulo 8 com o eixo longitudinal. A um angulo de derrapagem positivo corresponde um momento de

guinada negativo.

Figura 3.14: Anglo de derrapagem 3 e momento de guinada [55]

O coeficiente do momento direcional ou de guinada C,,,, para uma aeronave comum, € composto
por trés componentes, uma que diz respeito as asas, outra a fuselagem e outra ao estabilizador vertical.

Neste caso, tratando-se de uma asa voadora, a primeira componente mencionada, a das asas, é a Unica
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tida em conta para o célculo do coeficiente. A equacao 3.30 [106] € uma relagdo semi-empirica que

permite fazer uma estimativa de C,,,, onde Cy,,,.. € o coeficiente de sustentagdo para a situagao de

B
voo cruzeiro, AR é o alongamento, A € a flecha, ¢ € a corda média e [ é a distancia entre o centro de

gravidade e o centro aerodinamico da aeronave.

2
5 1 tgA (cosA AR AR l senA)} (3.30)

(Cna)yy = Ol 4rAR  mAR(AR + 4cosA) 2 8cosA + ¢ AR

Tabela 3.15: Parametros e respetivos valores utilizados no calculo do coeficiente de guinada

Parametro Dimensao
CLtrim, = CLcrm‘,ss 0.237
AR 6.222
Al°] 16.455
l/c -0.0772

Os parametros utilizados no calculo do coeficiente de guinada foram os presentes na tabela 3.15.
Constate-se que alguns deles diferem dos valores indicados anteriormente na tabela 3.5, uma vez que
esta correspondia a andlise exclusiva das asas e agora a fuselagem ja é tida em conta, de forma a

regularizar as estimativas, uma vez que C, e l/¢ sao relativos a aeronave completa.

cruise

Efetuados os célulos, o valor obtido para C,, foi de 0.001306. Sendo requisito de estabilidade

direcional um valor positivo do coeficiente de guinada, esta assim verificada a condicao [55, 106].

3.5.6 Envelope de Voo

Nesta secao, sera tragado o envelope de voo, um diagrama do fator de carga (n) a que a aeronave
€ sujeita, em fungao da velocidade (V) a que esta se desloca. O fator de carga é medido em multiplos
da aceleracao padrao resultante dos efeitos da gravidade (g).

O envelope de voo, sem cargas de rajada, é limitado pela aerodinamica, através do Cy, . e da
curva de perda, pelas cargas limite estruturais, sob a forma de fatores de carga maximos e minimos, e
pelo limite da pressao dindmica, que se expressa através de velocidade maxima ou velocidade terminal
(Vaive) [107].

Para o calculo destes limites e consequente obtencao do envelope de voo, recorreu-se as equacoes
3.31 e 3.32, que permitem calcular o valor da velocidade terminal e a expressao para a curva de perda,

respetivamente [55].

Vigive = 1.5 % Vo (3.31)
1 2
5 P \% CL S
=427 __omest 32
n W (3.32)

A fim de definir os fatores de carga maximos e minimos que podem ser esperados para o UAV, é

utilizada a norma STANAG 4703 [108], destinada a certificacdo de UAV’s de asa fixa com um peso
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maximo de descolagem nao superior a 150kg. De acordo com esta norma, para aeronaves sujeitas a
manobras simétricas, o fator de carga maximo devera ser igual ou superior 3.8 para cargas positivas e
menor ou igual a —1.5 para cargas negativas.

Definidos todos os limites necessario, estdo reunidas as condigcbes para obter o envelope de voo

apresentado na figura 3.15.

Fator de carga n

0 5 10 15 20 25
V [mfs]

Figura 3.15: Envelope de voo

Os dados referentes ao diagrama anterior sao fornecidos na tabela 3.16.

Tabela 3.16: Velocidades do Envelope do Voo

Valor [m/s]
Vistall 7.223
Ve 8.860
Va 14.102
Ver 16.667
Viive 25.0

O contorno do envelope de voo indica as cargas limite, ou seja, as cargas maximas que uma ae-
ronave deve suportar, em condigdes normais de voo. Porém, existem situagdes extremas que devem
ser contabilizadas e, portanto, foi definido um fator adicional de segurang¢a para garantir a integridade
estrutural da aeronave. Este foi o critério de desenho, o qual aumenta em 50% o valor da carga maxima

a que a aeronave é sujeita em situacdes normais de voo [55].

Ndesign = 1.5 % Nmax (333)

Conforme mencionado anteriormente, além de serem dependentes das condi¢cdes de operacao de
voO e manobras, as cargas também estao fortemente relacionadas com fatores externos. A atmosfera
comporta-se como um sistema dinamico, havendo rajadas durante o voo. Estas implicam uma variagao
no angulo de ataque e, consequentemente, no valor do coeficiente de sustentacao, pelo que o fator
de carga também ira variar. Por esse motivo, devem também ser incluidos os seus efeitos sobre as

cargas experienciadas pela aeronave. De modo a simplificar, as rajadas serao consideradas simétricas
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e verticais, para que se possa calcular diretamente o incremento devido a carga de rajada (equagéo
3.34).

Por norma, sendo a velocidade das rajadas extremamente dificil de prever de forma precisa, é
obtida a partir de dados estatisticos de voo, tendo em conta a faixa de altitude e as condigoes de
v0o. Seguindo novamente as diretrizes presentes na norma STANAG 4703 [108], pequenas aeronaves

deverdo ser capazes de suportar as seguintes velocidades de rajada (V) consoante a fase de voo em

que se encontrem:

* 50ft/s(15.24m/s), para voo nivelado em velocidade de cruzeiro

» 25ft/s(7.62m/s), para situagdo de mergulho com velocidade terminal

pVgVCLaS

An =+
" oW

(3.34)

O pico do fator de carga (n,eqx) € calculado através da equagdo 3.35 e consiste no fator de carga

para voo nivelado, que é n = 1, mais o incremento derivado da rajada (An).

Npeak = 1 £ An (3.35)
2W

~heesCu %%
0.889

J= 0 (3.37)

V,=JV, (3.38)

De modo a obter o incremento do fator de carga, é necessario calcular a componente normal da
velocidade da rajada (V). Isso é feito com o auxilio das equagdes 3.36-3.38 [55], nas quais ) é o racio
da massa e J o coeficiente de resposta. Uma vez calculados, e escolhida a fase de voo e velocidade
de rajada correspondente, Vg pode ser calculado.

Assim sendo, utilizando os dados anteriormente fornecidos, torna-se possivel calcular os fatores de

carga ja com o incremento derivado das rajadas:

* n=147.6719, para voo nivelado em velocidade de cruzeiro

* n =14 5.7539, para situacdo de mergulho com velocidade terminal

Na figura 3.16 pode-se analisar o conjunto do envelope de voo com as cargas induzidas pelas
rajadas.

Da sua analise resultam os dados presentes na tabela 3.17, que consistem nos maiores fatores de
carga para diferentes condi¢des. Estes serdo utilizados no projeto estrutural.
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Figura 3.16: Envelope de voo e fatores de carga induzidos pelas rajadas

E notéria a diferenca entre os valores maximos dos fatores de carga para o envelope de rajadas e

para o envelope de voo, o que é devido ao peso reduzido da aeronave. Seguindo o envelope de rajadas,

para valores mais elevados de fator de carga, a aeronave entraria em perda, face aos limites impostos

pelo envelope de voo, no entanto, o piloto automatico tera de ser programado para prevenir que tais

situacoes acontegam, através de uma atuagao com vista a mudar o angulo de ataque e velocidade da

mesma.

Tabela 3.17: Fatores de carga maximos e minimos para diferentes velocidades

Velocidade [m/s] n+ n-
Vistann = 7.223 4.334 -2.334
Ve = 16.667 8.6719 -6.6719
Viive = 25.0 6.7539 -4.7539

Da aplicagao do critério de desenho resulta um fator de carga de desenho de 13.0079, que provém

de um fator de carga maximo de 8.6719. No entanto, nenhum destes valores sera tido em conta nos

estudos subsequentes, uma vez que o limite aerodinamico sera atingido muito antes do limite estrutural

da aeronave.
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Capitulo 4

Geometria e Analises

4.1 Modelacao Geomeétrica

Neste capitulo é descrita a configuracao interna da fuselagem, bem como a geometria da aeronave,
obtida com recurso ao programa de desenho e modelagdo geométrica, SolidWorks [109].

Analisando em primeiro lugar a fuselagem, esta € a secgdo do avidao que se destina a albergar
grande parte dos componentes eletrénicos deste, bem como o sistema de propulsao e o de piloto au-
tomatico. A sua producao pretende-se que seja em PLA, através de ténicas de fabrico aditivo. Encontra-
se ainda dividida em duas partes, a base (figura 4.1 (a)), na qual as asas séo fixas, a longarina que
suporta grande parte dos esforcos da estrutura é presa e onde todos os componentes sao alojados, e 0
topo (figura 4.1 (b)), que serve de tampa para esses mesmos componentes, complementa a superficie
exterior da fuselagem e contém canais para passagem de toda a cablagem. A unido entre ambas as

partes é feita com trés parafusos que enroscam em porcas alojadas na parte inferior da fuselagem.

A

(b) Topo

Figura 4.1: Geometria da fuselagem

A distribuigdo interna dos componentes foi feita de forma criteriosa, com vista na estabildade longi-
tudinal e lateral da aeronave, tal como foi mencionado no capitulo 3.5.5. A colocacao da camera, da
bateria, do médulo de piloto automatico pixhawk, do ESC e do motor, pode ser verificada nas figuras

4.2 (a) e 4.2 (b). Na figura 4.2 (c) vé-se a forma de fixagao do motor a base da fuselagem. Ainda de
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mencionar que 0 espago existente entre a bateria e a longarina, se destina a colocagao de antenas e

transmissores para o sistema de piloto automatico.

(a) Base (b) Topo

(c) Fixagao do motor na base

Figura 4.2: Distribuigdo dos componentes na fuselagem

A conexdo entre as asas e a fuselagem é feita através de dois perfis (figura 4.3 (a)), também im-
pressos em PLA, unidos as asas através de cola, quer no perfil de contato ente ambos, quer no tubo
que envolve a longarina e que entra pela asa a dentro. Ja a uniao a fuselagem é feita através de dois
pinos que entram em furos da base da fuselagem e através de dois ganchos (figura 4.3 (b)), um em
cada perfil de conexao, aos quais ird ser preso um elastico que mantém uma forga de pressao das asas

em relagdo a fuselagem.

Por fim, resta descrever a asa. A sua modelagao foi feita com base no perfil selecionado (MH 81) e
nas dimensdes resultantes da fase do dimensionamento inicial. Foi ainda acrescentado um winglet de
perfil simétrico na extremidade de cada uma das asas, de modo a aumentar a sustentagao gerada por

estas.

Internamente, foi feita uma cavidade cilindrica para entrada do perfil de conexao e da longarina,
bem como um canal para passagem dos cabos de alimentagao dos servo-motores que irdo acionar as

superficies de controlo contidas nas asas (figura 4.4).
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(a) Perfil de conexao completo (b) Ganchos de fixagao do elastico

Figura 4.3: Perfil de conexao asa-fuselagem

Figura 4.4: Asa do UAV com transparéncia para visualizagao da configuragao interna

4.2 Analises CFD

A Dinamica de Fluidos Computacional (CFD) pode ser vista como a utilizagdo de métodos numéricos
para a analise de fluxos de fluidos. No caso em estudo, a utilizagdo deste recurso tem por objetivo
analisar a interagao entre o fluido (ar) e o sdlido (UAV), de modo a obter ndo s6 os carregamentos
aerodindmicos a que a aeronave estara sujeita, mas também forcas como a sustentacéo e a resisténcia
aerodinamica e propriedades como a distribuicdo de pressoes e a energia cinética turbulenta produzi-
das por esta.

Os carregamentos aerodinamicos destinam-se a ser utilizados nas analises apresentadas nos capitulos
seguintes, nas quais a aeronave é sujeita a processos como a otimizagao topolégica e andlise estrutu-
ral. Ird também ser feita a comparagao entre os resultados obtidos com recurso ao software de CFD, o

Star-CCM+ [110], e aqueles retirados do XFLR5 e apresentados anteriormente.

4.2.1 Validacao

Primeiramente, foram realizadas andlises de dinamica de fluidos, com o intuito de validar os resulta-
dos obtidos com o software e justificar os procedimentos seguidamente aplicados na andlise CFD feita

ao UAV, quer no que respeita a geragcao de malha quer no que respeita aos modelos de turbuléncia
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e transicao selecionados. Esta validagao teve também como fim o ganho de sensibilidade face aos
recursos que o programa coloca ao dispor do utilizador.

Estas andlises de validacao, tiveram como termo de comparagao testes realizados em tinel de
vento, pela NASA, ao perfil NACA0012. O relatério que apresenta os resultados obtidos destes testes,
encontra-se disponivel na referéncia [111] para andlise mais detalhada.

De modo a reproduzir os ensaios realizados em tunel de vento da forma mais fiel possivel, a analise
CFD foi efetuada a duas dimensdes, num plano que pretende replicar a secgao central da asa utilizada
nos testes da NASA. E precisamente nessa seccdo que se encontram os pontos de tomada de pressao
ao longo da corda, e com os quais foi possivel obter os graficos de coeficiente de pressao em funcao
da percentagem de corda do perfil, que serviram de termo de comparagéo e validacéao para as analises
realizadas em CFD. As dimensdes da area de controlo sao iguais ao comprimento e altura do volume
de teste do tunel de vento onde a NASA realizou os ensaios, assim como os restantes parametros de
ensaio, como é o caso da pressdo de estagnacao, a temperatura, a velocidade de entrada na seccéo
de teste por parte do fluido, o numero de Reynolds e o angulo de ataque do perfil, os quais podem ser

consultados na tabela 4.1.

Tabela 4.1: Parametros dos ensaios realizados pela NASA [111] para 3 angulos de ataque

Angulo de Ataque

N -4.0118° 0.0° 4.0403°
Parametro
Pressao de estagnacao [Pa] 172115.21 172053.84 172086.94
Temperatura [K] 190.69 190.62 191.02
Numero de Reynolds (em milhdes) 3.0945 3.0958 3.1113
Velocidade de entrada do fluido [m/s] 87.39 87.40 88.23

Relativamente as condigbes de fronteira, estas foram escolhidas de forma a tentar replicar o mais
possivel as condicoes de teste em tanel de vento. Assim sendo, foi imposta uma velocidade de entrada
uniforme, uma diferenca de pressao nula a saida face a pressao de estagnacao, condicdo de parede na
superficie do perfil e condigao de simetria nas faces superior e inferior do plano de teste, com o objetivo
de evitar a formacéao de camada limite, uma vez que o tunel onde a NASA realizou os testes tem um
sistema de grelhas que sugam o fluxo de ar junto a parede, com o objetivo de impedir a formacao de
camada limite, e assim, reduzir ao maximo o efeito de parede [112].

Terminada a imposigao das condi¢des de fronteira, seguiu-se a criagao da malha, neste caso em
2D. De forma muito geral, uma malha pode ser classificada como estruturada ou nédo estruturada.

Uma malha estruturada revela-se menos exigente a nivel de calculo, uma vez que sao conhecidos
todos os elementos contiguos a um determinado elemento. A sua estrutura obedece a um sistema de
coordenadas cartesianas e é composta por quadrilateros, quando se trata de casos em 2D (figura 4.5
(a)). Esta rigidez na disposicao dos elementos, faz com que este tipo de malha se torne menos apropri-
ada para aplicagao a geometrias mais complexas [113]. Sao varias as técnicas que tentam compensar
esta desvantagem deste tipo de malha, como por exemplo, os multiblocos de malha estruturada, que
consistem na divisao do dominio em diversas regides, cada uma contendo uma malha estruturada com

diferente estrutura e até diferentes sistemas de coordenadas. Deste modo, obtém-se uma maior flexibi-
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lidade (figura 4.5 (b)). Esta abordagem permite a utilizagdo de malhas mais refinadas em regides onde
€ necessaria uma maior resolugao.

Ainda assim, quando se trata de geometrias mais complexas, a utilizagdo da técnica anterior poderia
levar a criagao de demasiados blocos, o que nao sé é mais exigente a nivel computacional, mas também
do ponto de vista do trabalho exigido ao utilizador. Ora, nestes casos a melhor solugdo é mesmo
a malha nao estruturada, onde cada célula € um bloco. Isto conduz a uma flexibilidade geométrica
ilimitada e permite a utilizagao mais eficiente dos recursos computacionais para fluxos complexos [113].
Neste tipo de malha é possivel existir arranjos com diferentes tipos de elementos, podendo estes ser
poligonos regulares ou irregulares. Quando é utilizado mais do que um tipo de elemento, a malha passa
a ser classifcada como hibrida (figura 4.5 (c)).

Mais informagao relativa aos diferentes tipos de malhas e técnicas existentes pode ser encontrada

na referéncia [114].

T + ! + + — L Ll _-_'./-__-‘. N ¥ -
(a) Malha estruturada (b) Multiblocos de malha estruturada (c) Malha nao estruturada

Figura 4.5: Diferentes tipos de malha [114]

Nas simulacoes realizadas com o perfil NACA0012, optou-se por gerar uma malha nao estruturada,
com um misto de pentdgonos e hexagonos nado regulares na generalidade do dominio de teste, e
quadrilateros na regido em torno do perfil, denominados de camada de prismas, a fim de melhor prever
o comportamento do fluxo na camada limite perto da parede sélida. Foram ainda criadas areas de
maior refinamento, uma de forma retangular em redor de todo o perfil e outra na regido da esteira.

Definida a malha inicial, procedeu-se com um estudo de convergéncia de malha, de modo a obter
resultados mais confiaveis. Entre cada uma destas analises foi utilizada uma razao de refinamento
(r) de 2, geralmente utilizada para processos de refinamento [115], aplicada a todos os parametros
de criagdo da malha. A férmula utilizada para o calculo dessa razao de refinamento esta presente na

equagao 4.1 [116].
_ (M)
r= (Ng) (4.1)

onde N; € o nimero de células da malha k e d € o numero de dimensdes do problema em analise.
Neste caso, k toma o valor de 1 para a malha mais refinada e 2 para a menos refinada, de entre as

duas em estudo a cada refinamento, enquanto d assume o valor de 2, uma vez que as analises de
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validagao foram realizadas a duas dimensdes.

E possivel ver na figura 4.6 as trés malhas geradas, por ordem crescente de refinamento, assim

como a localizagao das areas alvo de maior refinamento local.

(a) Malha menos refinada (b) Malha intermédia

(c) Malha mais refinada

Figura 4.6: Diferentes refinamentos de malha com o perfil NACA0012

Na tabela 4.2 encontram-se alguns dos resultados retirados das analises ao perfil NACA0012, para
os trés niveis de refinamento da malha, assim como os erros relativos destes valores face aos obtidos
com a malha mais refinada. O limite superior do erro relativo que foi adotado para a aceitagao dos
valores obtidos foi de 5%, representando um compromisso considerado acertado entre a precisao dos
resultados e o poder computacional disponivel. Posto isto, ha dois casos presentes na tabela que
requerem uma justificacdo, a analise com um angulo de ataque de 4.0403°, que a partida ja estaria
suficientemente refinada mesmo com a malha mais grosseira, mas que se optou por utilizar a malha
mais refinada para uniformizar os resultados obtidos para os trés valores de «, € o erro relativo verificado
para o C;, na andlise de 0° de angulo de ataque. Neste Ultimo caso, o valor do erro relativo nao foi tido
em conta, uma vez que o objetivo era a convergéncia do valor de C; para 0, pois tratando-se de um perfil
simétrico a 0° de angulo de ataque, o coeficiente de sustentagao devera ser 0, precisamente por ndo
existir geragao de sustentagao. Assim sendo, a andlise do C; foi feita tendo em conta a sua proximidade
de 0 e nao do erro relativo apresentado na tabela 4.2.

Apés a introdugao dos parametros de ensaio e a geragao da malha, que comecgou por ser a mais
grosseira, teve lugar a selecao dos modelos a utilizar na analise CFD, tendo o estudo de convergéncia
da malha sido feito apds definigdo de todos os modelos fisicos da analise. De modo a resolver esta
analise, torna-se necessario selecionar um modelo de turbuléncia.

As equagOes de Navier-Stokes encarregam-se de governar a velocidade e pressdo do fluxo de
fluido, sendo a sua componente instantanea dividida numa parte média e outra flutuante. Ainda assim,
o facto de nao existir solugao exata para estas equacgodes, exige a utilizagao das equacgdes de Reynolds-

Averaged Navier-Stokes (RANS), que dao uma solugao aproximada de tempo médio para as equacgdes
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Tabela 4.2: Dados da convergéncia de malha para o perfil NACA0012

. Angulo Numero Erro Erro
Tipo de Malha Ata%ue ] deCélulas 'l Relativooe ©[939 COUNS  polativo o]
40118 42962 -6.84956-02 0.6 6431 127
Grosseira 0.0000 41700  3.4638¢-05 2545 7.97 6.8
4.0403 40982  7.19986-02 3.7 63.47 46
40118 172074  -6.91196-02 0.3 57.51 0.8
Intermédia 0.0000 166933  7.10826-05  417.0 7.61 2.0
4.0403 164137 6.94506-02 0.1 60.84 0.3
40118 686394  -6.89206-02 : 57.06 :
Refinada 0.0000 668331  -2.2422¢-05 : 7.46 :
4.0403 656711  6.94096-02 : 60.65 :

de Navier-Stokes [117]. Consoante a evolucao temporal no comportamento do fluxo, as variaveis po-
dem ser obtidas através da soma do valor médio no tempo, com a variagao desse mesmo valor, para
fluxos estatisticamente estaveis. No caso dos fluxos com comportamento instavel, onde a média do
tempo nao pode ser utilizada, é adotada a abordagem da média do conjunto, sendo necessario um
conjunto numeroso de amostras para gque o resultado seja considerado fidedigno. Esta abordagem é
designada por Média de Reynolds, se aplicada as equacdes de Navier-Stokes, e pode ser aplicada a
qualquer tipo de fluxo.

No que diz respeito ao modelo de turbuléncia, sao varias as opgdes de escolha, tendo este a fungéao
de fechar o sistema de equacdes. O software Star-CCM+ permite optar entre quatro, o modelo de
turbuléncia k£ — ¢ [118], o modelo de turbuléncia k¥ — w [119], 0 modelo de turbuléncia de Tensdes de
Reynolds [120] e o0 modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras [121].

A opgao de escolha recaiu sobre o modelo k£ — w, um modelo indicado para baixo nimero de Rey-
nolds [119], onde a camada limite é relativamente espessa e a subcamada viscosa pode ser resolvida.
Este é automaticamente associado, pelo software, ao modelo de turbuléncia k —w SST [116] [122]. Um
modelo de duas equacoes de transporte que fornecem o calculo da energia cinética turbulenta k e da
taxa de dissipacao turbulenta especifica w. Esta formulagao permite conjugar o melhor dos modelos
k — e e k — w, anteriormente desenvolvidos, utilizando o primeiro nas regides de fluxo livre exteriores a
camada limite e 0 segundo nas regides internas da camada limite, evitando os problemas associados a
sensibilidade deste, face as propriedades de turbuléncia na transigao para fluxo livre.

Para além de um modelo de turbuléncia, & também necessario selecionar um modelo de transigao.
A funcao deste é prever a localizacao da transicao de fluxo laminar para turbulento, caso esta exista, e
quer seja natural ou transicao de bypass, isto é, uma transicao na qual algumas das etapas do processo
de transi¢ao natural ndo se verificam, devido a perturbacdes externas. Neste caso, 0 modelo utilizado
foi 0 v — Regy, compativel com malhas nao estruturadas e construido sobre variaveis locais. Este modelo
€ baseado em duas equacodes de transporte, sendo a primeira uma equacao de intermiténcia, usada
para desencadear o processo de transi¢ao, e a segunda é formulada em termos do nimero de Reynolds
de inicio de transicdo, usada para capturar a influéncia ndo local da intensidade da turbuléncia. E
de salientar que as equacoOes de transporte propostas nao tentam modelar a fisica do processo de
transicao, mas sim formar um quadro para a implementacao de modelos baseados na correlagao, em

métodos de CFD de uso geral. Através da referéncia [123] é possivel obter mais informagao acerca
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deste modelo de transigao e respetivo desenvolvimento do mesmao.

Tal como foi referido anteriormente, de modo a melhor captar o comportamento do fluxo na regido da
camada limite gerada junto da parede do perfil, foram aplicadas camadas de prismas. O parametro que
define a espessura da primeira camada de prismas e, consequentemente, o quao grosseira ou refinada
€ a malha junto do perfil, € o y+. Este ndo foi definido diretamente, mas sim através de fatores que lhe
estao intrinsecamente ligados, como é o caso do numero total de camadas de prismas, a espessura

total dessas mesmas camadas e a taxa de crescimento das mesmas.

O valor do y+ deve ser cuidadosamente definido, ndo apenas por ter um papel importante no peso
da simulacao, isto €, no nivel de refinamento da mesma, que é limitado pela capacidade computacional
disponivel, mas também porque, consoante o modelo de turbuléncia e transicao escolhidos, deve estar

inserido num intervalo de valores que permite a correta aplicagao dos modelos.

Para uma analise em regime turbulento e com adoc¢ao do modelo de turbuléncia k — w, o valor de y+
deve constar no intervalo de 0 a 5, correspondente a regido da subcamada viscosa da camada limite

[124]. Este limite foi respeitado na totalidade das andlises de validagao realizadas.

Por fim, e como objetivo principal destas analises de validagao, foi feita a comparacao das curvas
de C, em fungdo da percentagem da corda, provenientes dos estudos realizados no STAR-CCM+,
com aquelas obtidas com os dados fornecidos pela NASA, capturados em tunel de vento. O objetivo
principal desta comparacéo é a validagao nao s6 dos modelos adotados, mas também dos parametros

escolhidos e da geracao da malha efetuada.

Nos trés casos, para angulo de ataque igual a —4° (figura 4.7), 0° (figura 4.8) e 4° (figura 4.9), as
curvas provenientes das analises realizadas seguem quase na perfeigao as curvas geradas pelos dados
adquiridos do estudo da NASA. Os pequenos desvios visiveis podem ser justificados com erros asso-
ciados as analises CFD, que nao representam a 100% as condicdes de teste experienciadas no tlnel
de vento usado pela NASA. Esses deslocamentos no valor de C, ao longo da corda sdo mais visiveis
no caso das analises com angulo de ataque igual a —4° e 4°, mais sensiveis a ligeiras alteracdes
nos parametros do fluxo, uma vez que, tratando-se de um perfil simétrico, a 0° teoricamente nao existe
criagao de sustentagao nem diferenga de pressdes entre o intradorso e o extradorso, sendo esta analise
menos suscetivel a erros. Ainda assim, estes desvios verificados tomam a forma de deslocamento das
curvas e nao de picos em determinados pontos, pelo que devem estar associados a disparidades nos
parametros de teste e ndo a erros de discretizagdo do dominio ou de aplicabilidade de modelos. Tal

leva a crer que as analises fornecem dados confiaveis e sao dignas de validar o processo adotado.
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Figura 4.7: Coeficiente de pressdo em fung¢ao da percentagem de corda para o = —4°
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Figura 4.8: Coeficiente de pressao em fungao da percentagem de corda para o = 0°
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Figura 4.9: Coeficiente de pressdo em fungéo da percentagem de corda para o = 4°

4.2.2 Analises CFD do UAV

Finalizados os estudos de validagao de modelos de turbuléncia e de transigao, parametrizagao da
andlise e criagao da malha, deu-se inicio ao estudo do UAV em foco nesta tese.

De forma a reduzir os recursos computacionais necessarios e o tempo de calculo, todas as analises
foram realizadas a apenas metade da geometria da aeronave, fazendo uso do recurso de condicao de
simetria, aplicado ao plano de simetria longitudinal do UAV.

A obtencao da geometria e correspondente volume de controlo foi feita com recurso ao programa
de modelacdo geométrica SolidWorks [109], onde se criou um paralelepipedo ao qual se subtraiu meia
aeronave, ficando assim com um molde positivo desta, correspondente a superficie molhada da aero-
nave. No que diz respeito as dimensoes do dominio, foi tido em conta que se trata de uma analise com
fluxo subsonico, pelo que as ondas de perturbacao se propagam em todas as direcoes, o que implica
maiores dimensdes do dominio, de modo a que as condig¢des de fronteira selecionadas nao influenciem
negativamente os resultados [125] [126]. Ainda assim, um compromisso teve de ser feito em nome do
poder computacional disponivel, pois todo o volume de controlo destina-se a ser discretizado, e quanto
maiores as suas dimensodes, mais elementos a malha volumétrica tera.

As dimensdes do dominio encontram-se na figura 4.10, onde ¢ corresponde a corda maxima da
aeronave (365 mm) e b corresponde a envergadura total com a fuselagem (1410 mm).

Uma vez importada a geometria e definido o volume de controlo, resta definir as condi¢cdes de
fronteira e gerar a malha superficial e volumétrica, pois os modelos de turbuléncia e transicdo sao os
testados nos ensaios de validagcao. Para o inlet foi atribuida a condigao de velocidade constante e igual

a velocidade de cruzeiro da aeronave, 16.6667 m/s, ao outlet atribuiu-se pressao constante e igual a
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Figura 4.10: Dimensdes do dominio em fungdo da corda maxima (c) e da envergadura (b)

pressao de referéncia, neste caso a pressao atmosférica, as faces laterais atribuiu-se condigcao de si-
metria, na face direita por sé se representar metade da aeronave e na esquerda por se simular condigao
de voo livre sem paredes a delimitar o dominio. Por fim, a superficie do UAV é considerada parede,
sendo a interface entre o sélido e o fluido, e as faces superior e inferior do dominio sdo consideradas
inlet e outlet, respetivamente, para angulos de ataque negativos, e vice-versa para angulos de ataque
positivos.

De notar que estas condigdes de fronteira aqui enunciadas se mantiveram para todos 0s ensaios

CFD posteriormente mencionados e analisados.

Convergéncia de Malha

A semelhanca do procedimento adotado nos estudos para validagdo, também no caso do UAV foi
feita uma convergéncia de malha, de forma a obter um conjunto de parametros satisfatérios para a
geracao da malha.

Neste processo de convergéncia de malha foram geradas trés malhas com diferentes refinamentos.
A primeira a ser criada foi a mais grosseira e menos exigente a nivel computacional. Dai partiu-se
para malhas mais refinadas, tendo sido utilizada uma razao de refinamento (r) de aproximadamente
1.5 entre cada um dos casos.

Na figura 4.11 estao grandes planos das malhas geradas no plano de simetria da aeronave, para
todo o dominio, onde se pode visualizar as regides de refinamento localizado, em redor do UAV e na
regido da esteira gerada por este.

Os dados obtidos das trés malhas para um angulo de ataque de 0.23° (condicao de cruzeiro se-
gundo o XFLR5), a nivel de coeficientes de sustentagao e de resisténcia aerodinamica, estao presentes
na tabela 4.3, onde estdo também registados os erros relativos face aos coeficientes em causa para a

configuracao mais refinada.

Tabela 4.3: Dados da convergéncia de malha para o UAV

. Numero Erro Erro
Tipode Malha o cijulas C1I1  Relativo o) C9ldrag counts] oo tivo [9%]
Grosseira 722130 0.0880 6.0 103.44 60.6
Intermédia 2095696  0.0809 25 69.78 8.3
Refinada 7159918  0.0830 i 64.41 i

O critério para aceitagdo da convergéncia foram os 5% de erro relativo, também utilizados no pro-
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(c) Malha mais refinada

Figura 4.11: Diferentes refinamentos de malha para convergéncia do UAV

cesso de validagao. Este critério foi respeitado no caso do coeficiente de sustentagao, no entanto, para
o coeficiente de resisténcia aerodinamica nao foi possivel alcangar. Este resultado ja seria de esperar,
em parte por ser notoriamente mais exigente atingir a convergéncia para a resisténcia aerodinamica.
Assim sendo, optou-se por aceitar os 8.333%, uma vez que para diminuir este valor ja exigiria um grande
refinamento e poder computacional disponivel.

A malha foi entdo dada como convergida e aceite. Foi, portanto, esta malha com 7159918 elementos
que foi posteriormente utilizada em todos as analises feitas ao UAV, para diferentes angulos de ataque.
Este método foi possivel de ser utilizado por manter a geometria inalterada para todos os angulos de
ataque e variando apenas o angulo de incidéncia do fluxo. Assim tornou-se exequivel utilizar sempre a
mesma malha, acelerando o processo.

Nas figuras 4.12 (a) e 4.12 (b) estdo representadas vistas com maior detalhe da malha resultante,
uma da regido do bordo de ataque da fuselagem e outra do plano de simetria ao redor de toda a

aeronave.

Anadlises para Regressao Linear

Apos ter-se gerado a malha final a ser utilizada nas andlises para retirar os carregamentos aero-
dinamicos, foi momento de proceder a trés andlises com angulos de ataque diferentes. Estas destinam-
se a servir de pontos de partida para realizar uma regressao linear a partir dos pontos finais de Cr, em
funcdo de « delas retirados.

A necessidade de elaborar esta regressao linear, prende-se com o facto dos resultados obtidos com

o Star-CCM+ divergirem dos obtidos com o XFLR5. Tal discrepancia foi verificada com as analises

60



(a) Malha final (b) Vista de detalhe da malha final

Figura 4.12: Vistas de detalhe da malha final

realizadas para a convergéncia de malha, na qual o angulo de ataque utilizado foi o da condigao de
cruzeiro, obtido através do XFLR5, mas os valores dos coeficientes de sustentacdo e de resisténcia
aerodindmica nao coincidiram. Alguns dos motivos que poderao ter conduzido a esta diferenca séo a
nao utilizagao de winglets nas andlises do XFLR5, ou as diferencgas existentes no perfil da fuselagem,
a qual foi gerada no XFLR5 para os estudos 14 realizados, e no SolidWorks para o modelo aplicado nos
ensaios do Star-CCM+. Uma vez que a geometria fidedigna e correspondente ao produto final & aquela
gerada no SolidWorks, os resultados obtidos através do Star-CCM+ foram os aceites como sendo os
mais realistas e confiaveis. Assim sendo, com a regressao linear torna-se possivel alcangar o valor dos
novos angulos de ataque para as condigoes de cruzeiro e extremos do envelope de voo anteriormente

apresentado, isto €, os casos de +3.8G's e —1.5G s.

No decorrer das trés analises referidas, constou-se que nao estava a ser possivel alcangar uma
convergéncia satisfatéria para o coeficiente de sustentagao. De forma a tentar solucionar esta questao,

optou-se por alterar um dos parametros fisicos da analise e passar para estado nao estacionario.

A nao convergéncia em estado estacionario pode ter estado relacionada com algum local do es-
coamento onde nao existisse estacionaridade, e assim, ndao deixasse convergir. A localizagao destes
pontos responsaveis pelo fendémeno, provavelmente serd no ponto onde se da a transigao de regime
laminar para turbulento, no extradorso da fuselagem e em determinados pontos localizados ao longo
da envergadura da asa.

Na figura 4.13 pode-se ver o grafico de C;, em funcao do tempo fisico de simulagdo para um angulo

de ataque de 0.23°, correspondente a condicdo de cruzeiro, segundo o XFLRS5.

De notar que o eixo vertical estd com uma menor divisdo de escala muito pequena, de modo a que
as oscilagdes no valor de C sejam mais percetiveis. Ainda assim, e analisando o grafico, é possivel
constatar a estabilizagao do valor do coeficiente de sustentagao ap6s a mudanga da anélise para estado
nao estacionario, que ocorreu sensivelmente aos 0.11 segundos de tempo fisico de simulagao.

Realizadas as trés simulacdes e convergidos os seus residuos e coeficientes em estudo, passou-se
a fase da regressao linear. Dela resultou o grafico da figura 4.14, onde se pode ver a azul os pontos do
valor de C, para angulos de ataque de —7.3°, 0.23° e 4.71°, a amarelo a reta de melhor aproximacao,

e a preto, no canto superior esquerdo, a equagao dessa mesma reta, y = 0.0764 x = + 0.1711.
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Figura 4.13: Grafico de C, em fungao do tempo fisico de simulagao para o = 0.23°
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Figura 4.14: Regressao linear para obtencao de novos angulos de ataque

Tendo acesso a expressao resultante da regressao linear, pode-se facilmente obter o novos valores

de « para condicao de cruzeiro e para fatores de carregamento de —1.5 e +3.8. Ora, para o caso de

—1.5G"s, 0 novo valor de « passou a ser —6.893°, para a condi¢ao de cruzeiro, passou a ser 0.862°, e

finalmente, para o caso de +3.8G’s, tomou o valor de 9.548° .

Nao obstante a importancia dos valores obtidos para os casos limite do envelope de voo, foi feita uma

segunda regressao linear, de modo a alcangar um valor mais certo para o na condigao de cruzeiro, uma

vez que esta sera a condicao na qual a aeronave se encontrara durante grande parte do seu periodo de

voo. A reta de melhor aproximacao e respetiva equagao, podem ser analisadas na figura 4.15. Desta

analise mais cuidada, surgiu um angulo de ataque para cruzeiro de 1.078°.
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Figura 4.15: Regressao linear para condigao de cruzeiro

Analises Finais

Nos graficos apresentados no anexo A.3, do coeficiente de sustentagao em fungéo do tempo fisico
de simulacao e do coeficiente de resisténcia aerodinamica em funcao do namero de iteracdes, para os
trés valores de a em estudo, pode-se verificar a convergéncia de ambos os parametros, para qualquer
uma das simulagoes.

A semelhanca do que foi feito nas analises para a regressao linear, também nestas andlises finais se
optou por iniciar o processo em estado estacionario e, a fim de obter a convergéncia dos parametros,
passar para estado ndo estacionario aquando da estabilizagdo dos residuos da andlise em estado
estacionario.

Na tabela 4.4 encontram-se os valores de C, e Cp obtidos com ambos os softwares utilizados,
XFLR5 e Star-CCM+, para as trés condigdes de voo em andlise, e respetivas diferencas relativas aos

valores retirados do Star-CCM+.

Tabela 4.4: Comparagao dos resultados obtidos com o XFLR5 e com o Star-CCM+
Condicao de voo  Software Angulo de ataque [°] CL Diff [%] Cp Diff [%]

, XFLR5 73 -0.355 0.0512
1.5C’s Star-CCM+ -6.893 0367 27 0055506 O

. XFLR5 0.23 0.237 0.0156
Cruzeiro Star-CCM+ 1.078 0236 94  ootss55 029

, XFLR5 8.75 0.900 0.0597
+3.8C's Star-CCM+ 9.548 0945 7% 0060112 069

Consultando os valores das diferengas relativas obtidos, pode-se concluir que a regressao linear
efetuada anteriormente, com o objetivo de encontrar os novos angulos de ataque que conduziriam
aos valores de Cf, correspondentes aos carregamentos em questao, foi realizada com sucesso, pois a

magnitude das diferengas entre ambos os programas é bastante baixa.
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O facto de ter erros relativos tao baixos, leva a que o tempo de voo estimado anteriormente, com
os parametros retirados do XFLRS5, ainda seja considerado fidedigno, pois para a condi¢ao de cruzeiro,
a diferenca relativa do coeficiente de resisténcia aerodinamica é de apenas 0.29%, o que nao implica

qualquer mudanca significativa na resisténcia da aeronave.

As figuras A.19, A.20 e A.21, presentes no apéndice A.4, representam a distribuigdo do Cp na
superficie da aeronave para as condi¢des de fator de carga de —1.5, voo cruzeiro e fator de carga de

+3.8, respetivamente.

Na figura A.19, correspondente a andlise com angulo de ataque de —6.893°, pode-se verificar que a
regido de baixa pressado se encontra no intradorso, com tonalidades de azul, e o extradorso apresenta
uma distribuicdo de pressdes de maior magnitude, dando, portanto, origem a forga de sustentagao

negativa que se verifica neste caso.

Ja nas figuras A.20 e A.21, correspondentes as condicdes de angulo de ataque positivo, é possivel
ver a localizacdo da zona de baixa pressao no extradorso, onde é expectavel de se situar, e a zona de
maior pressao nos pontos de estagnacao no bordo de ataque. E também de destacar o maior gradiente
de pressdes entre o extradorso e o intradorso no caso em que o angulo de ataque é superior, motivo

pelo qual esta condicao apresenta maior forca de sustentcao.

As distribuicoes de pressdes foram posteriormente utilizadas para importar os carregamentos aero-

dindmicos nas analises de otimizagao topoldgica realizadas.

4.3 Otimizacao Topoldgica

A optimizagao topoldgica € um método matematico e computacional que permite, através da distribuicao
de material numa estrutura sem topologia prévia, ou com liberdade na mesma, maximizar o desempe-
nho do sistema de que faz parte [127]. A optimizagao é feita tendo em conta um espago de desenho
permitido e as condicoes e cargas limite a que a estrutura esta sujeita. A aplicacao deste método leva
a introducdo de cavidades na estrutura, que, sem comprometer a sua rigidez e resisténcia, permitem

reducao do peso e poupang¢a na quantidade de material utilizado.

O modelo CAD importado para o software responsavel pela analise estrutural e otimizacao to-
polégica, o Altair HyperWorks™[128], foi criado utilizando o software de modelagado geométrica So-
lidWorks™., Este foi o mesmo que foi utilizado para fazer o processo de subtrac¢do que originou o
dominio com a superficie molhada, utilizada nas analises CFD. Foi criado com base nas restricdes im-
postas pelos componentes internos e de acordo com as medidas obtidas no desenho e configuragao
inicial da asa. Na Fig.4.16 é apresentada uma visdo deste mesmo modelo, com um certo grau de

transparéncia, para que se possa ver a configuragio interna da fuselagem e das asas do UAV.
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Figura 4.16: CAD obtido com o SolidWorks

4.3.1 Otimizacao Preliminar

De forma a conhecer melhor o programa e definir os passos necessarios para elaborar um correto
setup para a otimizagao topoldgica final da fuselagem do UAV, uma otimizacao preliminar foi realizada.
Esta teve igualmente como alvo a fuselagem da aeronave, no entanto, foi apenas este o componente
importado do ficheiro CAD, de forma a tornar a analise menos pesada a nivel computacional.

Uma vez importada a geometria desejada, foi gerada uma malha suficientemente refinada para
proporcionar uma discretizagao correcta e descrever com precisao a forma da aeronave. Esta pode ter
diferentes graus de refinamento, dependendo da area onde € aplicada, ou seja, se € uma peca que
se pretende optimizar ou nao. Para fazer esta distingdo, e assim poupar algum tempo de calculo, a
geometria foi dividida em diferentes componentes, ou seja, em zonas do dominio de referéncia que se
pretendiam optimizar e zonas que se pretendiam deixar como dominios sélidos. Neste caso, todas as

regides do dominio que suportavam ou envolviam os diversos componenes internos (figura 4.17 (a)),

foram deixadas intactas, aplicando apenas o processo de otimizagao ao material em seu redor (figura
4.17 (b)).

(a) Componentes fixos (b) Componentes alvo de otimizagao topoldgica

Figura 4.17: Geometria importada para a otimizagao topol6gica preliminar

Introduzida a geometria, feita a separacao em diferentes regides, e gerada a malha, as cargas que
viriam a dar origem ao processo de optimizagao foram introduzidas. Estas podem ser aplicadas em

pontos isolados ou distribuidas sobre os nés de uma determinada superficie da malha gerada. Neste
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caso de estudo, foram aplicadas as massas dos componentes internos, de forma distribuida pelas
superficies onde se encontram assentes. Foi também necessario fixar alguns n6s da geometria, para
que as forcas possam ser aplicadas, caso contrario ndo haveria restricoes e a geometria teria total
liberdade de movimento ao aplicar as cargas. Neste caso, optou-se por fixar os nés da fuselagem
que estdo em contacto com a longarina de carbono que atravessa o UAV, por ser o elemento com a
maior rigidez do conjunto, e agueles que estdo em contacto com os pinos de fixagdo dos perfis laterais,
localizados entre a fuselagem e as asas. E através de todos estes nds fixos (representados a cor de
rosa na figura 4.18 e unidos a um Unico né central), cujos seis graus de liberdade foram restringidos,

que, na otimizagao final, a carga aerodinamica e estrutural das asas ira ser transmitida a fuselagem.

1: Model
Design : Iteration 21 : Frame 25

Figura 4.18: N6s da malha fixos

Na analise em questao, o Unico material dos componentes constituintes da geometria é o PLA,
pelo que foi necessario criar apenas um tipo de material e introduzir as caracteristicas do mesmo, bem
como definir o tipo de material que é, tendo sido posteriormente associado a uma propriedade que faz
a ligacao entre o componente geométrico e o material definido que o constitui.

O ultimo passo a dar antes de inicializar a analise estrutural e subsequente optimizagao topoldgica,
foi a criagao de grupos com superficies de contacto seleccionadas, a fim de transmitir forgas e des-
locamentos entre os diferentes componentes que constituem a geometria completa em estudo. N&o
existindo qualquer tipo de ligacdo quimica entre as superficies e sendo o aperto e a compressao o
unico tipo de unidao entre elas, foi definida uma condigcao de contacto que permite o deslocamento
independente de ambas as superficies em causa em cada contacto.

Por fim, foram definidas as condicdes para a analise de otimizacéo topoldgica, utilizando o solver
Optistruct™, que se baseia no método SIMP. Dessas condigdes fazem parte varios parametros restriti-
vos, com base nos quais a analise € executada. No contexto do projecto de desenvolvimento do UAV em
questao, o objectivo da optimizagao topoldgica é reduzir a percentagem de material, uma percentagem
que é relativa ao volume ocupado pela aeronave. Com esse objetivo, foram introduzidos valores-limite
minimos de massa e maximos de tensao de cedéncia do PLA, que a aeronave nao deve exceder e aos
quais o0s seus componentes ndao devem ser submetidos, respetivamente. O valor utilizado para a tensao
de cedéncia do PLA foi ainda dividido por um fator de seguranca de 1.5, valor esse que podera ser ou
nao considerado conservador, consoante a andlise dos resultados obtidos. O valor de massa minima

atribuido a analise é que tem um caracter bastante conservador, sendo este de 2 kg, bastante superior
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ao desejado e necessario para que o dimensionamento da aeronave até aqui feito, tenha validade.
Finalizada a optimizagao por parte do software, o utilizador tem a capacidade de visualizar a forma

da estrutura obtida no processo de distribuicao éptima do material (figura 4.19) e, com isso, tentar

reproduzir a forma obtida com a ajuda de software CAD. Claro esta, que no presente caso nao houve

qualquer dificuldade em atingir o limite inferior de massa da fuselagem.

(a) Geometria completa (b) Elementos da malha com densidade relativa superior a 0.5

Figura 4.19: Geometria resultante da otimizagao topoldgica preliminar

Da andlise da figura 4.19 pode-se concluir que, mesmo para um valor de massa minima extrema-
mente conservador, como € o caso dos 2 kg, grande parte do material mais exterior da fuselagem é
dispensavel, podendo a estrutura interna ser bastante simplificada e a superficie exterior ser mantida
apenas com uma espécie de shell, de modo a cumprir os requisitos aerodinamicos decorrentes do

desenvolvimento do UAV.

4.3.2 Otimizacao Final

A preparacéo da otimizacao topolégica final da fuselagem deu-se de forma idéntica a da otimizagao
preliminar, tendo sido adotada a mesma metodologia de analise.

Em primeiro lugar, a geometria, desta vez completa com asas, perfis de conexdo asa-fuselagem e
longarina, foi importada para o software Altair HyperWorks™. Ai, foi feita a divisdo entre componentes
a otimizar e componentes a manter intactos, tendo sido atribuidas propriedades a todos eles. Todos
os constituintes da geometria que sdo compostos por materiais diferentes, requerem uma propriedade
propria, ainda assim, dois componentes do mesmo material, mas que se destinam a diferentes tipos
de otimizacao, requerem propriedades diferentes. Este principio teve de ser aplicado a fuselagem da
aeronave que, apesar de ser integralmente feita em PLA, contém zonas que nao se pretendem otimizar
topologicamente. Na tabela 4.5 estdo presentes as propriedades mecanicas do XPS, material utilizado
para producao das asas, e do PLA, utilizado para impressao da fuselagem e dos perfis de conexao
[129, 130].

Tabela 4.5: Propriedades mecanicas do XPS e do PLA utilizadas para definir estes materiais no estudo
de otimizagao topoldgica.

Material Densidade [kg/m°] Mddulo de elasticidade [GPa] Tensao de cedéncia [MPa]
XPS 34.296 0.016958 0.361
PLA 1240.0 1.190 20.07
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Dividida a geometria e atribuidas as propriedades, pdde ser criada a malha para discretizagao do
dominio alvo da analise estrutural e da otimizagdo. Parte da malha gerada esta presente na figura 4.20,
onde se pode ver, claramente, a diferenca no refinamento da malha da fuselagem e das asas, estando

a primeira mais refinada por se tratar duma regido que se pretende otimizar, ao contrario da segunda.
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Figura 4.20: Malha gerada para a otimizagao topologica da fuselagem

No que diz respeito as cargas aplicadas, para além das dos componentes internos, como foi feito
anteriormente, também os carregamentos aerodindmicos obtidos das analises CFD foram introduzidos
sob a forma de ficheiros csv que contém as coordenadas dos nos da superficie e respetivo valor de
pressao calculada. Partindo dos dados contidos nestes documentos, o programa de otimizacdo executa
uma interpolacao linear, com um raio de correspondéncia de coordenadas definido pelo utilizador, a fim
de impdr o carregamento na malha gerada neste software.

Terminado esse passo, foram também criados grupos de superficies de contacto e, por fim, passou-
se a configuracao da otimizacdo. A semelhanca da andlise realizada na otimizagao preliminar, também
nesta foram definidos constrangimentos no que toca ao peso minimo que a estrutura pode atingir e a
tensdo maxima que os elementos da malha devem experiénciar, neste caso, a tensao de cedéncia do
material constituinte da fuselagem, o PLA, dividida por um fator de seguranca de 1.5.

Infelizmente, no tempo Util da realizagao desta dissertacao, ndo foi possivel obter os resultados desta
otimizagao topolégica final. Ainda assim, todo o setup ficou pronto para a correr e entdo poder concluir

se os objetivos em termos de massa poderao ser atingidos com a geometria e requisitos apresentados.
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Capitulo 5

Conclusao

5.1 Trabalho Realizado

Seguindo a metodologia padrao de desenvolvimento de aeronaves, foi realizado o desenvolvimento
conceptual e estudo de um UAV para vigilancia de desportos motorizados em ambiente de autédromo.
Esta metodologia teve de sofrer pequenas adaptagées, dada a geometria invulgar da aeronave em
questao, mas os principais passos foram seguidos e respeitados. O mote do design do UAV tera sido
o supramencionado, ainda que com o objetivo de aplicar um processo de otimizagao topoldgica, para
futura produgao através de métodos de fabrico aditivo.

Definida uma aplicacao para a aeronave desenvolvida nesta dissertagao, surgiu, naturalmente, um
conjunto de requisitos e constrangimentos que foram tidos em conta nas varias fases da criagao do
UAV. Numa fase inicial, com uma escolha cuidadosa dos componentes necessarios e por comparagao
com aeronaves alternativas, com dimensao e geometria semelhante, o MTOW foi calculado. Em se-
guida, obteve-se o Design Point, 0 que permitiu realizar um desenho preliminar do UAV, passo no qual
foi definida a sua configuragao e dimensdo. Com a ajuda de software CAD, este conceito de aeronave
foi concebido, tendo em conta as restricoes de concepcao, as dimensoes obtidas anteriormente, a ge-
ometria seleccionada e a distribuicdo dos componentes, resultante de uma analise de estabilidade. Foi
também nesta fase que a escolha do perfil alar foi efetuada. Tendo em conta a configuracdo adotada de
asa voadora, foram previamente selecionados dez perfis adequados a este tipo de aeronave, estudados
a nivel de desempenho aerodinamico, e escolhido o melhor compromisso entre todos eles.

Obtida a geometria, foi iniciado o processo de analise CFD. Em primeiro lugar, foi levado a cabo um
estudo de validagcao da metodologia, dos modelos selecionados e da malha gerada, que tomou por base
os estudos feitos, em tanel de vento, pela NASA, ao perfil NACA0012. Com esse objetivo, fez-se uma
preparagdo de analise que tentou replicar, da forma mais fidedigna possivel, os ensaios experimentais
realizados pela agéncia espacial norte americana. Foi também feito um estudo de convergéncia de
malha, com base na convergéncia de parametros aerodinamicos como o coeficiente de sustentacao
e o coeficiente de resisténcia aerodinamica, e por fim, comparada a distribuigao de pressao ao longo

da corda do perfil, através do coeficiente de pressao em fungao da percentagem de corda da asa.

69



Verificada a precisdo e confiabilidade dos resultados obtidos através do software de andlises CFD,
passou-se ao estudo do UAV.

De forma a poupar nos recursos computacionais e de calculo, necessarios a estas andlises, apenas
metade da aeronave foi alvo dos estudos que visaram a obtengéo do carregamento aerodinamico, quer
na condigdo de cruzeiro, quer nas condig¢des limite de voo. Utilizando o mesmo processo para geracao
da malha, convergéncia da mesma e selecionando os mesmos modelos de turbuléncia e transigao,
validados anteriormente, a distribuicao de pressao na superficie do UAV foi obtida com sucesso e
exportada para ficheiros csv, destinados a serem importados para o software de andlise estrutural e
otimizagao topoldgica.

Relativamente a este Ultimo passo, a otimizacao topolégica da aeronave, teve inicio com uma
otimizagdo preliminar, tendo em conta apenas a massa propria da fuselagem e as cargas dos com-
ponentes internos. O objetivo final, a nivel de massa da fuselagem, foi também definido de forma
nada ambiciosa, mais como meio de estudar o programa e as potencialidades do mesmo. Infelizmente,
ainda que todo o setup tenha sido feito, com geragcao da malha, introducao das forgas e carregamentos,
definigao das superficies de contacto, entre outros par@metros, a analise de otimizagao topologica final
e completa ndao pbde ser levada a cabo no tempo Util de realizagao desta dissertagdo. Deste modo,
nao foi possivel verificar o cumprimento dos objetivos propostos a nivel de peso e compatibilidade da

geometria para producao através de métodos de fabrico aditivo.

5.2 Trabalho Futuro

Em primeira instancia, o trabalho futuro mais relevante a realizar para o desenvolvimento do UAV,
seria a otimizagao topoldgica da fuselagem, tendo em conta, ndo sé as cargas dos componentes inter-
nos, mas também os carregamentos aerodinamicos para as condi¢coes de cruzeiro e limite. Efetuada
a otimizacao e adaptado o resultado, com auxilio a um software de CAD, seria interessante iniciar o
processo de produgao do UAV, através do método de fabrico aditivo. Para tal, seria necessario efe-
tuar estudos a provetes impressos, para obtencao dos parametros de impressao mais corretos para o
material e geometria em questao.

A producao das asas poderia ser ja iniciada, uma vez que nao se destinam a ser alvo de qualquer
otimizagao e o seu método de fabrico € a extracdo de material a partir de um bloco macico de XPS,
através da utilizagao de maquinas CNC.

Como trabalho futuro, mediante o sucesso na produgao da aeronave, estao também voos de teste,
quer para verificagdo dum correto dimensionamento do UAV e sua estabilidade, quer para testes de
homologacgao e aceitagdo em ambiente de autdédromo. De modo a colocar a aeronave no ar, seria
ainda necessario trabalhar num sistema de controlo e piloto automatico.

Relativamente a melhorias no trabalho ja desenvolvido, seria interessante poder repetir as analises
CFD e a otimizagao topologica, com recurso a um maior poder computacional, que permitisse a geragao
de malhas consideravelmente mais refinadas, e verificar até que ponto esta barreira do poder de célculo

podera ter afetado os resultados finais.
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Apéndice A

Analises Aerodinamicas

A.1 Graficos da analise ao UAV no XFLR5

Gréficos resultantes do estudo aerodindmico feito ao UAV, com recurso ao software XFLRS5.
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Figura A.1: C, em funcao de Alpha [graus]
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Figura A.6: CE /Cp em fungéo de Alpha [graus]

A.2 Componentes Elétricos

Imagens ilustrativas dos componentes elétricos escolhidos para a aeronave.
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Figura A.7: URUAV 14.8 V 3000 mAh 75C 4S [83]
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(a) Motor elétrico [88] (b) Adaptador da hélice [89] (c) Hélice 6x4 [90]

Figura A.8: Sistema de propulsao

Figura A.9: HobbyKing ESC 40A [91]

Figura A.10: Corona 939MG [94]
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Figura A.11: Pixhawk 2.4.8 [96]

Figura A.12: Caddx Orca 4K HD [101]

A.3 Convergéncia de C; e Cp nas analises CFD finais

Gréficos do coeficiente de sustentacdo em funcao do tempo fisico de simulagao e do coeficiente de
resisténcia aerodinamica em fungao do nimero de iteracdes para as analises finais de CFD, para os

trés angulos de ataque em estudo.
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Figura A.15: Cr, vs tempo fisico de simulagéo (« = 9.548°)
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Coeficiente de Resisténcia Aerodinamica
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A.4 Distribuicao do Coeficiente de Pressao pela Superficie do UAV

Nas figuras seguintes pode-se ver a distribuicao do coeficiente de pressao pela superficie da aero-

nave, para as trés condigdes em estudo.

Pressure Coefficient
5620 -0.7080

-3.2700 -2.4160 0.14600 1.0000

(a) Extradorso (o = —6.893° )

Pressure Coefficiel

res: nt
z -3.2700 -2.4760 -1.5620 -0.70800 0.14600 1.0000

(b) Intradorso (o« = —6.893°)

Figura A.19: Distribuicdo do coeficiente de pressao na superficie da aeronave em condi¢do de voo com

fator de carga de —1.5
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Figura A.20: Distribuicao do coeficiente de pressao na superficie da aeronave em condi¢ao de voo de

cruzeiro
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Figura A.21: Distribuicdo do coeficiente de pressao na superficie da aeronave em condi¢cdo de voo com

fator de carga de +3.8
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