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1 Prefacio

O relatorio aqui apresentado foi realizado no ambito de um projeto estagio com
a Autoridade Nacional de Aviagao civil. O intuito do documento é aprofundar e
demonstrar a base tedrica usada pela ferramenta de calculo desenvolvida durante
o estagio.

Tendo em consideracao a facilidade de entendimento para o leitor, em muitos
casos apenas as solugbes finais das equacgbes serao apresentadas, as demon-
stragOes completas encontrar-se-ao em anexo no final do documento apenas a
titulo de curiosidade.
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3 Introducao Teodrica

3.1 Tipos de quedas

Rapidamente verifica-se que as falhas de funcionamento de UAS’s levam a dois
tipos distintos de quedas, balisticas (ou queda livre) no caso de aeronaves do
tipo "rotary-wing” e planagens no caso de ”fixed-wing”. Por esta razao e pela
natureza visivelmente distinta dos movimentos é essencial a sua separagao e
consequentemente, o seu cdlculo de forma independente.

3.2 Queda Livre
3.2.1 Establecimento do problema

O maior desafio apresentado no calculo tedrico de uma queda livre é o arrasto
causado pelo ar. Este atrito, mesmo para UAV’s com perfil reduzido ird afetar
seriamente a forma da queda logo é impossivel ignorar completamente o seu
impacto.

Primeiramente, a analise de um movimento requere o establecimento das
forgas atuantes :

Sendo neste caso as setas D e P representativas da forga de atrito e o peso
respetivamente e a seta V representativa da velocidade instantanea. Neste caso,
temos a complicagao da variagao da diregao e médulo da forca de atrito ja que
esta terd a direcao da velocidade e variarda com o quadrado da mesma. Por
esta razao foi decidido separar os movimentos nas suas componentes horizontal



e vertical dando origem as seguintes equagoes :

ZFhor = *Dhor (]‘)

ZE}er = Dyer — P (2)

Desenvolvendo a expressao da forca de atrito :

ZDhor =

1
ZDver - 5 . Cd P A2 . Vue7'2 (4)

Sendo Cy o coeficiente de atrito do perfil, p a densidade do ar, A; a area de
incidéncia no perfil da forga de atrito na parte lateral do drone e Ay a mesma
drea mas na parte superior (ou inferior). De forma a simplificar a equagao de
forma a facilitar cdlculos futuros foram criadas as variaveis kj e ks :

: Cd P Al . ‘/ho’r‘2 (3)

N =

k1: CdpAl (5)

N

k‘2= 'Cd~p-A2 (6)

3.2.2 Resolugao

Tendo as equagoes para as forcas, é possivel com relagoes basicas obter as
equagoes diferencias para velocidades (relativamente ao solo ou ” Ground Speed”)
e consequentemente distancias percorridas :

k
Qhor = _MI : ‘/}wT'Q (7)
_ ko 2
Gver = 37 Veer — g (8)

Sendo M a massa do drone e g a aceleracao gravitica. Quando resolvidas
obtemos as seguintes solucoes :

Vier(t) = 4/ ]\:—29 - tanh ( ki\[q ~t> 9)

Importante notar que nesta equagao, quando t — —+o0o, tanh <, / kav}g . t) — 1,

ka-g
M

ou seja, Viyer — que serd a velocidade terminal de queda.

1

Vhor(t) -
klt + %
horg

(10)



Sendo Vjor, a velocidade no momento do inicio da queda livre e assumindo
que V;)ero =0.

log(k1 - Vioro -t +1
dhor<t) — g( 1 Zl 0 ) (11)

_ M [k2 - g
dyer(t) = ho ’ log (cosh i t) (12)

Sendo hg a altitude no momento do inicio da queda livre.

3.2.3 Correcao do Vento

Outra complica¢ao deste movimento é o vento (consideremos vento horizontal
apenas incialmente), este induz uma for¢a no drone que pode ser modelada
de forma semelhante a uma forca de atrito ja que esta dependera também da
interacao com o perfil lateral da aeronave :

F’uento = kl ' VtrelZ (13)

Neste caso, V,..; corresponde a velocidade relativa da aeronave com o vento

V;"el - Vdrone - Vvento (14)

Assumindo o vento constante, verifica-se que esta forga aplicada pelo vento
depende apenas da Vy.one tal como o atrito D. Se igualarmos as duas equagoes

kl (Vdrone - Vvento)2 - kl . Vdrane2 (15)

Resolvendo :

Vdrane = % (16)

Ou seja, o drone, devido a influéncia do vento, acabara com uma velocidade
terminal horizontal na direcao do vento com o valor de metade da velocidade
do vento. De forma a integrar esta consideracao decidi fazer duas aproximagoes
de simplificagao :

e Ignora-se o periodo transitério até o drone atingir a velocidade terminal
induzida pelo vento

e (Calcula-se a contribuicao do vento e da velocidade inicial horizontal seper-
adamente depois juntando numa simples soma aritmética de velocidades
e ou distancias.



Para integrar as duas componentes é essencial saber a direcao final, dai ser
importante descobrir as componentes x e y de cada movimento assim facilitanto
a sua soma. Primeiro usamos o "heading” magnético da aeronave designado
por «a diretamente para obter os vetores unitarios desta mesma :

e, = sin (a), ey = cos (@) (17)

Nota-se que as fungoes trigonométricas aparentam estar invertidas mas isto
deve-se ao facto da origem no circulo trigonométrico corresponder ao ”"heading”
090 no compasso magnético dai a translacao de 90°.

O vento tem uma ligeira diferenca, por norma, em termos aeronduticos e o
que de facto verifica-se nas informacgoes METAR, a orientacao do vento (desig-
nada por ) é dada em fungéo da diregdo da qual ele ”sopra” relativamente &
aeronave e nao a diregao para qual ele "sopra”. Logo temos os seguintes vetores
unitarios do vento :

ey = —sin (B), ey, = —cos () (18)

O que resulta nas sequintes equacgoes finais :

log(k1 - Viory -t + 1)

d:z: (t) = kl ez + Vvento “Cgy -t (19)
log(k1 - Vior, -t +1
dy (t) = Og( ! Z:l s + )ey + Viento * €zv * T (20)

As componentes verticais permanecem inalteradas face aos ajustes do vento.
Finalmente, para ter informacao sobre as distancias finais necessitamos do tempo
de queda que pode ser obtido através da equagao da distancia vertical percorrida

quando igualada a 0 :
M ko -
Ozho—?bg (coshwiwg-t> (21)

O que resulta na seguinte expressao :

ho-kz) M

tqueda = arccosh (e M
g+ k2

(22)



3.2.4 Dados necessarios

Obtidas as férmulas precisamos uma vez mais de obter os parametros fisicos
das aeronaves em estudo. Alguns destes parametros podem ser inseridos pelo
utilizador no software (tendo em conta limitagdes impostas pela aeronave) ou
seja parametros do tipo 1 e outros sao arbitrados pela aeronave em si, tipo 2.
No caso da asa fixa sao necessarios :

Table 1: Parametros necessarios para o calculo ”rotary wing”

Parametro Unidade Tipo

MTOM kg 2
Vhoro m/S 1
ho m 1
Cp _ Q¥
Alateral m2 2
Atopo m2 2

Nota-se que os valores de Cp foram obtidos através da seguinte relacao
retirada de um estudo acerca do tépico [1]:

Cp =0.105+ MTOM -0.087 (23)

3.2.5 Validade da corregcao do vento

Apesar de nao ter encontrado quaisquer fontes que tivessem estudado esta aprox-
imagao que eu desenvolvi, posso julgar a sua validade através do estudo das
velocidades reduzidas induzidas pelo vento para um certo drone. Estudando o
DJI Mini 2 em condigoes ISO :

ko =0.5-1.225- (0.081 - 0.058) - 0.126054 = 0.00036272353 (24)

Este valor de k combinado com uma velocidade genérica de 16 m/s :

~0.00036272353 - 162
Qyento = 0.242
Ou seja, a influéncia do vento lateral serda tao reduzida que terd apenas
impacto para quedas de altitudes extremamente elevadas, altitudes para quais
a maioria do movimento serd efetuado a velocidade terminal horizontal calculada
anteriormente.

- 0.38370753586?—2 (25)

3.3 Planagem
3.3.1 Establecimento do problema

As aeronaves de asa fixa vao enquadrar-se principalmente neste tipo de queda, de
forma semelhante ao que foi feito anteriormente, vamos comegar por establecer



as forcas atuantes :

Neste novo caso temos a adigao da forca de sustentacao L gerada pelas asas
e de um parametro de extrema importancia para a planagem <, o angulo de
descida. Passemos entdo as equagoes das forgcas mas desta vez, fagamos em
componentes paralelas e perpendiculares ao movimento :

> Fpar = =D+ P-siny (26)

ZFper =L —P-cosy (27)
O movimento de planagem otimizada é o caso em que o planador obterd a
maior distancia percorrida sobre o solo, neste caso limite de grande importancia
as aceleragbes do planador em todos os eixos s@o 0 (velocidades constantes),
logo, temos que :
—D+ P -siny=0 (28)
L—P-cosy=0 (29)
Rearranjando as equacoes e dividindo uma pela outra obtemos :
L P-cosy 1
D  P-siny tany

(30)

Isto implica que a otimizagdo do chamado "Lift to Drag ratio” (L/D) cor-
responde & minimizacao da tan~y que por sua vez, tendo em conta que vy varia
entre [—90,0]° e a forma do gréfico da tangente, corresponde a minimizar o
angulo de descida.

Desenvolvendo as forcas L e D obtemos :



1
L:§-CL~p-Aasa-V2 (31)

Sendo C, o coeficiente de sustentacao, A,s, a drea da asa e V' a velocidade
verdadeira da aeronave (TAS).

1
D:§-CD-p~Aasa-V2 (32)

Esta equacdo apresenta uma tnica diferenca (o coeficiente de arrasto) que
pode ser calculado da seguinte forma :

Cp=C Co”
p=Cpo+ m-AR-e
Sendo Cpg o coeficiente de arrasto parasitico (caracteristica do perfil) e a
segunda parte da equacao o atrito induzido caracterizado pelo Cy, do perfil, o
AR ou razao de aspeto da asa e e ou coeficiente de oswald da aeronave.
Podemos entao reescrever as equacoes da seguinte forma :

(33)

A — (34)

D Cp _Cr2

D CDO + 7-AR-e
Nota-se que nesta equagao, apenas o Cp, é varidvel (face & velocidade neste
caso) sendo o resto constantes o que nos permite derivar em ordem a Cp, e
encontrar um maximo local, ou seja, um ”Lift to Drag ratio” otimizado para
um certo C';, que por sua vez corresponderd a minimizagao da tan -y previamente

mencionada :

(CDO + %) -CL- (Tr?é-c;fR)

o =0 (35)

Resolvendo obtemos :

C'L optimizado = V CDO -mee- AR (36)

Como ~ = arctan (%), temos uma expressao para Cp,, e Cp pode ser ex-

pressado em funcao de Cp, obtém-se :

[ 4.
~ = arctan ( o AR eC':DélOR) (37)

Fazendo a aproximagao dos pequenos angulos, v =~ 0 = L ~ P, juntado
a equagdo (26), obtemos entao a expressdo para a velocidade de glide otimizada

TAS :
2-P 4 1
Vglide—”p.Aasa '\ Cro 7 e AR (38)
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As componentes z, y e z da velocidade podem ser obtidas de uma forma
semelhante ao que foi feito anteriormente :

e = —sin(8),e, = — cos (5) (39)

Vi = cos () - Vitide - €z, Vy = €08 (7) - Vgiidge - €y, Vo = sin (7) - Vgiige  (40)

3.3.2 Corregao do Vento

Neste caso a correcao do vento é mais simples, sendo que este afeta a ”ground
speed” ou GS de forma simples :

GS =TAS — Vyento (41)

Ajustando para componentes x e y da mesma forma como feito na seccao
anterior obtém-se uma vez mais a velocidades nas diferentes componentes

dy (t) =Vi-t+ Viento - €xv - t (42)
dy (t) = Vy “t+ Viento * Eyp - L (43)
d.(t) =V, -t (44)

Sendo ez, € ey, calculados da mesma forma que a seccdao anterior. Final-
mente, para ter informacao sobre as distancias finais precisamos do tempo de
queda que pode ser obtido através da altitude inicial e do ”sink rate” ou seja a
velocidade vertical V, :

tqueda - VZ (45)

3.3.3 Otimizagao do L/D

Como foi dito anteriormente, a obtengao do "glide ratio” étimo para a maior
distancia de planagem possivel baseia-se na otimizacao do %. Esta otimizagao
pode ser visualizada calculando os graficos para a sustentacao e a sua relagao
com o arrasto em funcgao de diferentes velocidades calibradas como poder ser
visto na imagem 1.

Tendo em conta que consideramos L = P, isto significa que otimizar

equivalente a minimizar D como podemos reparar na imagem 2.

é

Ol
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3.3.4 Validade da aproximacao de angulos pequenos

De acordo com John T. Lowry no seu livro sobre a ”performance” de aeronaves
ligeiras [2], a aproximagcao de angulos pequenos leva aos seguintes erros quando
comparados com a solu¢ao exata das equagoes establecidas :

294 JohnT. Lowry

Table 9.5 Glide, turn, descent data for Cessna 172, MSL,
flaps up, 2400 1bf

Wings level Banked 45 deg
Parameter Exact Small y Exact Small
V;,g. KCAS 71.84 72.00 85.25 85.62
The- d€B —5.38 —5.40 ~7.59 ~7.65
‘Rbg‘ ft NA NA 649.2 649.2
V.. KCAS 5422 54.71 63.87 65.06
h, o0t /min -597.2 —602.5 —1683.0 —1013.2

Table 9.6 Glide, turn, descent data for F104G, MSL, flaps up,

18000 1bf

Wings level Banked 45 deg
Parameter Exact Small y Exact Small y
i";,s, KCAS 299.65 300.73 355.10 357.63
Vi deg —6.84 —6.89 -9.63 -9.77
Rb&., ft NA NA 11324.6 11324.6
Vias KCAS 225.13 228.5 263.51 271.74
h_41t/min =3161.5 -3207.4 —8688.9 —5394.1

Felizmente, como podemos ver pela tabela, a solucao de pequenos angulos
leva a erros muito reduzidos seja para voo nivelado ou para voo com angulo de

pranchamento, por esta razao considerei a aproximacao valida para o trabalho
em questao.

3.4 Calculo de distancias

O simulador tem por base equagoes de movimento em coordenadas cartesianas.
Apos ser obtida a ”ground speed” para cada movimento, uma fungao de con-
versao usa a posicao inicial em coordenadas geograficas juntamente com a
distancia percorrida e o "heading” magnético de forma a obter as coordenadas
da posigao final de acordo com o datum WGS84.

12



finalposition = geodesic(meters=distance_traveledfx).destination(
initial_position, resultfx[9]1[1])

C...)

finalposition = geodesic(meters=distance_traveledq).destination(
initial_position, resultquad[6])

Listing 1: Célculo da posigao final

3.4.1 Dados necessarios

Uma vez mais passamos aos dados necessarios para os calculos, os dados inseri-
dos pelo utilizador (tendo em conta limitagoes impostas pela aeronave) ou seja
parametros do tipo 1 e outros arbitrados pela aeronave em si, tipo 2. No caso
da asa fixa s@o necessarios :

Table 2: Parametros necessarios para o calculo asa fixa

Parametro Unidade Tipo

MTOM ke 2
v%org Hl/S 1
ho m 1
Choo - 2%
AR - 2
Agsa m? 2
e - 2%

* Dados normalmente arbitrados devido a falta de informacao

4 Graficos

Antes de apresentar os gréaficos, uma breve explicagdo sobre ambos. O primeiro
grafico apresenta o racio de sustentacao para arrasto, o ponto preto corresponde
aos valores calculados pela previsao tedrica previamente apresentada e o ponto
vermelho corresponde ao méximo local encontrado por métodos computacionais.

O segundo gréfico representa o arrasto total e as suas duas componentes, o
arrasto parasitico e o arrasto induzido. Os dois pontos sao semelhantes aos ante-
riores s6 que agora representam a minimizacao do arrasto sentido pela aeronave.

13
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6 Anexos

Abaixo encontram-se os cdlculos completos feitos manualmente.
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