TERMO DE APROVACAO

Por meio deste termo, aprovamos a monografia do Projeto de Pesquisa: PROJETO
DE VEICULO AEREO NAO TRIPULADO (VANT) AGRICOLA, realizado pelos
alunos: ADRIANO GONCALVES DOS PASSOS, LUCAS BIAZON CAVALCANTI e
RAFAEL SATO DE OLIVEIRA como requisito para aprovacado na disciplina de
Trabalho de Conclusdo de Curso 2, do curso de Engenharia Mecéanica da
Universidade Tecnoldgica Federal do Parana.

Prof. Dr. Claudio Tavares da Silva
DAMEC, UTFPR
Orientador

Prof. Dra. Ana Paula Carvalho da Silva
DAMEC, UTFPR
Avaliador

Prof. Maurizio Petruzziello
DAMEC, UTFPR
Avaliador

Curitiba, 11 de Abril de 2014.

O Termo de Aprovagéo assinado encontra-se em arquivo da coordenacao



O Termo de Aprovacgéo assinado encontra-se em arquivo da coordenagéo



UNIVERSIDADE TECNOLOGICA FEDERAL DO PARANA
DEPARTAMENTO ACADEMICO DE MECANICA

ADRIANO GONCALVES DOS PASSOS
LUCAS BIAZON CAVALCANTI
RAFAEL SATO DE OLIVEIRA

PROJETO DE VEICULO AEREO NAO TRIPULADO (VANT)
AGRICOLA

TRABALHO DE CONCLUSAO DE CURSO

CURITIBA

2014



ADRIANO GONCALVES DOS PASSOS
LUCAS BIAZON CAVALCANTI
RAFAEL SATO DE OLIVEIRA

PROJETO DE VEICULO AEREO NAO TRIPULADO (VANT)
AGRICOLA

Monografia do Projeto de Pesquisa apresentada a
disciplina de Trabalho de Conclusdao de Curso do
curso de Engenharia Mecanica da Universidade Tec-
noldgica Federal do Parand como requisito parcial
para aprovacao na disciplina.

Orientador: Prof. Dr. Claudio Tavares da Silva

CURITIBA
2014






Adriano

A minha mde, Sheila, que sempre me apoiou e sozinha me fez ser quem
sou.

Ao meu amor, Vanessa, por ser minha companheira e me inspirar.

Aos meus professores, pelas licoes de vida.

Lucas

A minha mde, Nilza, por abrir mdo de intimeras coisas e por ndo
medir esforcos em sua vida em prol da minha formagdo. Algo que sou
eternamente grato.

A minha querida irmd, Ludmila, pelas licoes de vida. A minha
formacdo pessoal ndo seria a mesma se ndo tivesse vocé em minha
vida.

A Diane, pelo amor, carinho, compreensdo e me fazer sempre seguir
em frente nos meus objetivos além de me trazer paz na correria de
cada semestre.

A minha tia Maria do Socorro, aos meus primos-irmdos Kenneth e
Rarene e ao meu cunhado Rodrigo, pelos vdrios conselhos concedidos.

Aos meus professores pela formacdo académica e pessoal durante a
graduacdo.

Rafael

A minha mde, Laise Hiroko Sato, que sempre me apoiou e auxiliou em
todas as minhas decisoes.

Ao meu pai, Célio Wilson de Oliveira, por sempre acreditar e me
inspirar a alcangcar meus objetivos.

A Marina Izabelle Grabarski, pela paciéncia, amor, companheirismo,
conselhos e suporte para tudo em minha vida.

Aos meus professores, pelos conselhos e ensinamentos diversos.



AGRADECIMENTOS

Agradecemos ao Prof. Tavares pela orientagcdo e confianca neste trabalho.

Ao Prof. Fabio Martins por ter sido um coordenador de curso exemplar sendo um

grande facilitador para diversos problemas encontrados durante o curso.

Agradecemos aos Professores Carlos Henrique, Julio Klein e Marcio Mafra por pro-
porcionar a cada um de nds o primeiro contato com a pesquisa cientifica, a qual foi de extrema

importancia em nossa formagao académica.

Agradecemos a Equipe Acalantis de Aerodesign que além de ter despertado o interesse
no projeto aerondutico e possibilitado um ambiente de aprendizado continuo durante esses anos

nos abriram oportunidades profissionais relacionadas a area.

Agradecemos a Diprofiber, nas pessoas de Felipe Garcia Amorim, por primeiramente
nos despertar o interesse dos materiais compostos e por ter sido o responsadvel pelo nosso pri-

meiro emprego, que resultou na abertura da nossa empresa. Uma experiéncia impagdvel.

Agradecemos ao Odiney Ribeiro, piloto das equipes paranaenses nas competicoes SAE
Aerodesign a 16 anos, por ter nos ensinado tantas coisas quando ndo tinhamos conhecimento

algum.

Agradecemos a IPE aeronaves, nas pessoas de Jodo Carlos Boscardin, Nuno Cardoso
e tantos outros funciondrios com os quais apreendemos muito sobre técnicas avangadas na tec-

nologia dos materiais compostos.

Agradecemos aos diversos companheiros de curso, praticamente impossivel de lista-

los, que de alguma maneira sempre nos ajudaram.

Agradecemos ao Célio W. de Oliveira e ao Vando Sirio Borges Junior e sua familia, por
além de tornar possivel a viagem a Cuiaba-Primavera do Leste, nos trataram como um membro

da familia durante a estadia.
Agradecemos aos nossos amigos que, entusiastas, torceram por nos.

Agradecemos, acima de tudo, aos nossos familiares que sempre nos incentivaram a
continuar, pela paciéncia nas horas dificeis e pela compreensdo nos momentos que estivemos

ausentes durante toda a graduagdo.



“Inventar é imaginar o que ninguém pensou; € acreditar no que
ninguém jurou; € arriscar o que ninguém ousou; € realizar o que
ninguém tentou. Inventar é transcender.”

— Santos Dumont



RESUMO

PASSOS, A.G.; CAVALCANTI, L.B. e OLIVEIRA, R.S... PROJETO DE VEICULO AEREO
NAO TRIPULADO (VANT) AGRICOLA. 218 f. Trabalho de Concluséo de Curso — Departa-
mento Académico de Mecanica, Universidade Tecnoldgica Federal do Parana. Curitiba, 2014.

O aumento da populacdo mundial exige maior produtividade na produgdo de alimentos. Para
isso, uma das técnicas mais importantes foi o desenvolvimento de defensivos agricolas mais
eficazes, o que causou a necessidade de uma aplicacdo mais precisa que pudesse ser empre-
gada em grandes dreas. Essa necessidade alavancou o desenvolvimento da aviag@o agricola que
hoje atende cerca de 25% de toda a area plantada em territério nacional. O projeto de uma
aeronave agricola ndo tripulada € pioneira em nivel mundial e pode preencher lacunas existen-
tes no mercado de aviag@o agricola como: aplicagdo noturna; aplicacdo em pequenas e médias
propriedades; aplicacdo em terrenos acidentados; e complementacdo a pulverizagdo terrestre.
O projeto apresentado segue a metodologia de projetos aeronduticos apresentada por Sadraey
(2012) e consiste em trés etapas principais: projeto conceitual; projeto preliminar; e projeto
detalhado. A aeronave proposta possui peso maximo de decolagem de 200 kg e velocidade de

aplicagdo de 144 km/h conseguindo se equiparar as aeronaves agricolas convencionais. O valor
estimado de venda é de R$ US$ 35000,00.

Palavras-chave: VANT; Pulverizacdo Agricola; Projeto Aerondutico



ABSTRACT

PASSOS, A.G.; CAVALCANTI, L.B. e OLIVEIRA, R.S... DESIGN OF AN AGRICULTU-
RAL UNMANNED AIR VEHICLE (UAV). 218 f. Trabalho de Conclusao de Curso — De-
partamento Académico de Mecanica, Universidade Tecnolégica Federal do Parand. Curitiba,
2014.

The global population growth requires a greater productivity in food production. For this, one
of the most important techniques was the development of more effective pesticides, which cau-
sed the need for more precise application that could be used in large areas That need boosted
the development of agricultural aircraft that now serves about 25 % of the planted area in the
country. The design of an unmanned aircraft is a pioneer in agricultural world and can fill gaps
in the agricultural market as nocturnal administration; application in small and medium farms;
application in rough terrain, and to complement terrestrial spraying. The presented project fol-
lows the methodology of aeronautical projects by Sadraey (2012) and consists of three main
stages: conceptual design, preliminary design, and detailed design. The proposed aircraft has
a maximum takeoff weight of 200kg and application speed of 144km/h managing to equate
conventional agricultural aircraft. The estimated production cost is US$ 35000,00.

Keywords: UAV; Agricultural Spraying; Aircraft Design
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1 INTRODUCAO

1.1 CONTEXTO DO TEMA

Mecanizacao da agricultura

A mecanizacdo da agricultura ocorreu juntamente com a revolugdo industrial em al-
guns paises da Europa como Franca, Inglaterra e a antiga Prissia, no entanto sé foi chegar
ao Brasil em meados da década de 60 através da “revolucdo agricola contemporanea”, mais
conhecida como “revolucdo verde”, que aconteceu entre 1940 e 1970 no mundo inteiro (MA-
ZOYER; ROUDART, 2008). Essa transformacao da agricultura mundial representou uma série
de pesquisas, desenvolvimento e transferéncia de tecnologia além de uma mudanca de medidas
politicas e econdmicas mundiais para combater a fome mundial na época (aproximadamente
1,1 bi de pessoas), principalmente localizada na Asia (HAZELL, 2009).

O ponto de reflexdo foi que, estava tendo mais e mais pessoas vivendo enquanto a
quantidade de terra para plantar continuava praticamente a mesma. Para se ter uma idéia, no
Brasil, a produtividade da geracdo de alimentos subiu incrivelmente 213 %. Com esse grande
crescimento de produtividade, o pais se transformou de um pais importador de alimentos para
um dois maiores exportadores mundiais utilizando apenas 9% do seu territorio. Segue abaixo,
alguns dos plantios que tiveram os mais significativos aumentos apresentados em ganhos de

produto/hectare:

Arroz: 3,51 vezes;

Milho: 3,04 vezes;

Feijao: 2,18 vezes;

Soja: 1,90 vezes;

Trigo: 2,92 vezes.

Toda essa evolucdo da agricultura se deve a revolucdo agricola moderna (revolugao

verde) que, na verdade apenas espalhou tecnologias agricolas que ja existiam, porém ndo eram
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amplamente implementadas em paises nio industrializados como o Brasil. Nessas tecnologias
incluiram o uso extensivo de tecnologia no plantio, irrigacdo e colheita, o desenvolvimento de
novos pesticidas, modelos de sementes geneticamente melhoradas, inova¢do de maquindrios,
tudo isso para um unico objetivo: obter maior produtividade nas principais culturas de exporta-

¢do como arroz, trigo € soja para o abastecimento de comida no planeta (HAZELL, 2009).

O desenvolvimento de produtos fitossanitarios (agrotoxicos, defensivos agricolas) ala-
vancou a evolucdo dos equipamentos de aplicacdo agricola no Brasil. Foram desenvolvidos
diversos tipos de bicos de pulverizagdo, realizadas varias pesquisas sobre condi¢des de aplica-
cdo, entre outros. Atualmente, o Brasil € referéncia em qualidade e produtividade na aplicacdo
de defensivos agricolas. Com o surgimento da EMBRAPA (Empresa Brasileira de Pesquisa
Agropecudria), muito das pesquisas realizadas aqui, foram direcionadas para as condicdes de
aplicacdo que se encontram no Brasil, encontrando solug¢des especificas para a pulverizacdo

para cada regiao do pais e para cada cultivo.
A Fome Mundial

Do periodo entre 1970 e 2010 a populacdo mundial dobrou, porém a drea de plantio
apenas cresceu 27% (FAOSTAT, 2014). Isto somente foi possivel pelo avango das tecnologias
agricolas. Segundo previsdes da FAO (2014) (Organizacdo das Nacdes Unidas para a Agricul-
tura e Alimentacdo) a populagdo mundial deve ser de aproximadamente 9 bilhdes de habitantes
em 2050. Para atender essa quantidade de pessoas serd necessario produzir uma quantidade de
alimentos semelhante a tudo o que foi produzido no mundo (a agricultura comecou a 10.000
A.C) até hoje (FAO, 2014).

O Agronegécio Brasileiro

Segundo IBGE (2006) o agronegdcio hoje representa aproximadamente 22% do pro-
duto interno bruto (PIB) do pais. Ele € o principal responsdvel por manter o superavit da balanca
comercial (exportagdo menos importacao) brasileira. Atualmente, um a cada trés empregos sao
gerados no campo totalizando aproximadamente 37 % da mao de obra empregada (MDA, 2014).
Crescimento da agricultura desde a revolucao agricola é muito significativa, todo o ano sempre
existe a expectativa de bater recordes de safra. A tendéncia é continuar crescendo ainda mais
pois um a cada quatro graos s@o brasileiros e enquanto o Brasil ainda possui aproximadamente
70 % da vegetacdo nativa a Europa possui apenas 0,3%. Isto significa que o Brasil possui
uma enorme drea de fronteira agricola para ser expandida, e como a agricultura é o motor da

economia brasileira, naturalmente as dreas de plantio vao se expandir.

As Propriedades de Terra no Brasil
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Na contra mao das vantagens e importincia do agronegdcio estd no fato que maioria
da popula¢do mundial atualmente estd com deficit alimenticio (passando fome), sdo pequenos
produtores (camponeses) que ndo modernizaram os cultivos com compras de equipamentos.
Quando houve o inicio da modernizacdo agricola, os valores dos alimentos eram mais rentaveis
a todos os produtores, porém com a grande produtividade fornecida por esses equipamentos,
os valores de venda de produtos como trigo e soja despencaram. Isto se traduziu em grandes

prejuizos a esses agricultores familiares.

Atualmente esses produtores ainda sofrem pois, os equipamentos de pulverizagdo, co-
lheitadeiras, entre outros sdo muito caros. Por exemplo: em relacdo a pulverizagdo, esses agri-
cultores nao tem condi¢des de comprar um pulverizador autopropelido (aproximadamente 400
mil reais) e nem contratar servigos de pulverizacdo aérea (fator 1: ndo existe prestadoras de
servico em regides de pequenas e médias propriedades; fator 2: aplicagcdo aérea invidvel finan-
ceiramente para pequenas propriedades). Ou seja, falta um equipamento que possa suprir essa

lacuna.

A desigualdade agraria € explicitada com o dado de que segundo IBGE (2006), apro-
ximadamente 85% do total das propriedades rurais brasileiras sdo ocupados pela agricultura
familiar, porém ocupavam apenas 24,3% da area destinada a agropecudria. Enquanto as propri-
edades nao familiares representavam 15,6% do total e ocupavam 75,7% da area de produgdo.
Ou seja, muitos dos grandes produtores cresceram investindo na modernizagao das lavouras e

consequentemente comprando mais propriedades rurais falidas.

A agricultura familiar € responsavel por cerca de 70% dos alimentos produzidos no
Brasil. Compde a economia de aproximadamente 90% dos municipios brasileiros, e representa
35% do PIB nacional e absorve 40% da populagdo economicamente ativa do pais. A agricultura

familiar atualmente no Brasil produz:

87% da mandioca;
70% do feijao;
46% do milho;
34% do arroz;
21% do trigo.

M e

De acordo com IBGE (2006), a agricultura familiar € responsavel por 37,8% do Valor
Bruto da Produg¢do Agropecudria. Como dito anteriormente, a agricultura é responsavel por
empregar aproximadamente 37% da populagdo, s6 a agricultura familiar é responsavel por 77%

dessa populacdo ocupada na agricultura.
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O estado do Parand, de acordo com o censo agropecudrio (IBGE, 2006) das 362 mil
propriedades, 310 mil sdo de agricultores familiares. O Parand tem uma expectativa de aproxi-
madamente 30 milhdes de toneladas, e mais de 50% do valor bruto da produgdo a agricultura

familiar € responsdvel. A maior parte dessas propriedades possuem menos de 100 hectares
(IBGE, 2000).

Vistos antigamente como pobres camponeses , 0s pequenos produtores, os agriculto-
res familiares s@o hoje referenciados como portadores de uma outra concepgao de agricultura,

diferente e alternativa a agricultura latifundidria dominante no pais (WNADERLEY, 2014).
Principais Cultivos no Brasil

De acordo com Ozeki (2006) e Conab (2006) as principais culturas que necessitam de

aplicacdes de defensivos agricolas e que sdo os principais alimentos plantados sdo:

1. Algodao: 2 milhdes de toneladas (superior a dez aplicagdes durante o cultivo);
2. Soja: 55 milhdes de toneladas (aproximadamente 6 aplicagcdes);
3. Arroz: 11 milhdes de toneladas (aproximadamente 8 aplicacdes);

4. Milho: 58 milhdes de toneladas (aproximadamente 3 aplicacdes) ;

1.2 CARACTERIZACAO DA OPORTUNIDADE

Sao dois os principais oportunidades deste projeto:

* Aumentar a produtividade dos agricultores familiares e médias propriedades;

* Aplicacdo noturna;

Produtividade

A produtividade das lavouras aumentou muito com a modernizag¢do dos equipamentos
agricolas porém, mesmo assim, segundo MDA (2014) em 2010 aproximadamente de 20 a 40
% da producdo de alimentos potencial ainda sdo perdidos pelo ataque de pragas. A maioria
dessas perdas estd ligada ao fato de que os pequenos produtores nao possuem dinheiro suficiente
para adquirir equipamento ou servi¢os para diminuir essas perdas. Ou seja, as tecnologias de

aplicacdo devem chegar a todos os produtores, ndo apenas aos grandes latifundiarios.

Porém essa situacio estd mudando, uma vez que apenas para o plano safra 2013/2014
(safra atual) estd sendo investido nos setores em que o projeto pode ser incluido e os respectivos

valores sdo:
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* Inovacdo tecnoldgica - 1 bilhdo de reais;

* Empréstimos para maquinas e equipamentos agricolas - 9 bilhdes de reais;

* Programa nacional de apoio ao médio produtor rural (Pronamp) - 13,2 bilhdes de reais;

* Programa Nacional de Fortalecimento da Agricultura Familiar (Pronaf) - 21 bilhdes de

reais;

Total de investimento para o plano safra - 136 bilhdes de reais.

Em relacdo a safra anterior, houve um aumento de 18%. Logo, o produto em ques-
tdo pretende atender os custos de operagcdo e implementagdo cabiveis aos pequenos e médios

produtores.
Aplicaciao noturna

Durante esta ultima safra houve uma infestacdo de uma nova praga nas plantacoes,
a Helicoverpa armigera (Se¢do 2.6). Por se tratar de uma nova praga € ndo existir nenhuma
pesquisa desenvolvida de como controlar esse vetor, esta praga deu muito prejuizo as lavouras.
No entanto, a primeira decisdao tomada foi aplicar diversos defensivos juntos na lavoura. Por
esse motivo estava sobrando demanda de prestacdo de servigos de aplicacOes aéreas na regiao
de Primavera do Leste - MT. Durante uma visita da equipe na cidade, uma das empresas que
prestam esse tipo de servigco comentou que produtores estavam pagando para realizar aplicacdes
noturnas, que sdo atividades muito mais caras e menos eficientes. Tudo isso para tentar, de
alguma maneira, diminuir as perdas do cultivo. Por ser uma aeronave nao tripulada, comandada
por sinal GPS ou através de uma estrutura de controle remoto, a pulveriza¢do noturna seria um

nicho de mercado.

1.3 OBIJETIVOS

1.3.1 OBJETIVO GERAL

Desenvolver o projeto aerondutico de um veiculo aéreo nao tripulado para pulverizagao

de produtos agricolas.

1.3.2 OBIJETIVOS ESPECIFICOS

1. Pesquisar e compreender o processo de pulverizacao agricola aérea, tal como as necessi-

dades dos possiveis clientes;
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2. Seguir metodologia de projeto aerondutico para desenvolvimento de uma concepgao fac-

tivel;
3. Desenvolver ferramentas que auxiliem no processo de melhoria iterativa do projeto;
4. Desenvolver projeto preliminar atendendo os seguintes critérios:

(a) Estimativa de peso de decolagem, carga alar e poténcia;

(b) Projeto dos sistemas principais: asa; cauda; fuselagem; sistema de propulsio; trem

de pouso e superficies de comando.

5. Determinagdo das cargas estruturais baseado em normas internacionais de certificacdo de

acronaves;

6. Especificagcdes basicas de desempenho.

1.4 METODOLOGIA

Segundo Raymer et al. (1999), existe grande divergéncia, por parte dos envolvidos no
processo de projeto de uma aeronave, de como iniciar o projeto. O projetista conceitual acredita
que tudo parte de um conceito inicial, seja ele a posi¢ao das asas, forma da fuselagem, tipo de
propulsdo, etc. O especialista em dimensionamento acredita que nada pode ser feito antes de
uma estimativa do peso. O cliente, seja militar ou civil, acredita que deve partir da prioridade
das suas necessidades. O que o autor diz, € que, parcialmente, todos eles estdo corretos e que o

processo de projeto € altamente iterativo.

Internamente, os grupos de projeto também t€m divergéncias com relagdo ao que deve

ser feito, a Figura 1.1 ilustra essas divergéncias de maneira bem humorada.

A abordagem que serd empregada em grande parte deste texto se baseia fielmente a
desenvolvida por Sadraey (2012). Trata-se de uma abordagem sistemadtica (Engenharia de Siste-
mas) que tem como enfoque lidar com projetos complexos. Trabalha segmentando e integrando
os sistemas até chegar em um projeto preliminar refinado e otimizado. A metodologia divide
o processo de desenvolvimento em projeto conceitual, preliminar e detalhado. Além disso, a
equipe incluiu uma etapa anterior a preliminar que consiste no estudo de mercado, pesquisa
de campo para melhor entendimento do tema, levantamento do estado da arte e benchmarking,

para essa etapa deu-se o nome de projeto informacional.

O projeto conceitual € a primeira etapa do desenvolvimento de uma aeronave, € nela

que se define a concep¢do que passard para as etapas futuras, deve de antemao determinar a
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Figura 1.1: Visoes e interesses unicos dos grupos de desenvolvedores. a) Estrutural; b) Fabri-

cacdo; c¢) Aerodinamica; d) Propusio; e) Peso; f) Estabilidade e controle.

(SADRAEY, 2012)

solu¢do mais adequada para o problema. Um fluxograma que ilustra o processo é dado pela

Figura 1.2.

Requisitos de Projeto

(Missao, Performance, Estabilidade, Controle, Custo, Tempo, Fabrica¢ao)

Indentificar quais compoentes sdo cruciais para a satisfacdo dos requisitos de projeto
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Configuracao

daasa

Configuracéo
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Configuracdo
do motor

Configuracdo
trem pouso

Configuracao
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Configuracao
mecanismos

P o e Lo

Desenho em 3 vistas da concepcao escolhida (sem dimensées)

060

e

<Q

8 &

1

Otimizac¢do da configuracdo

U

Configuracéo 6tima

Figura 1.2: Fluxograma do Projeto Conceitual
(SADRAEY, 2012)

E de grande importincia o entendimento das funcdes primdrias de cada componente
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por parte do projetista. A seguir é apresentada uma andlise funcional de cada componente

principal de uma aeronave convencional.

Asa. A funcido principal da asa é de gerar sustentacio mantendo a aeronave. A asa tende a
gerar duas forcas indesejaveis: o arrasto aerodindmico; e 0 momento de arfagem (Pitch).
Além disso, devido ao posicionamento usual dos ailerons a asa tem grande importancia

na determinacdo da estabilidade lateral.

Fuselagem. A func¢do primaria da fuselagem é de acomodar a carga paga, seja ela passageiros,
carga comum, bagagem, etc. A fuselagem também oferece abrigo para o piloto e tripula-
cdo além de abrigar os tanques de combustivel e em geral os motores. Além disso devido
ao comprimento ela influencia significativamente na estabilidade direcional e longitudi-
nal, em caso da escolha de uma fuselagem curta o cone de cauda deve ser previsto para o

posicionamento correto da empenagem.

Cauda horizontal. A cauda horizontal tem como fung¢do principal gerar sustentagcdo aerodina-
mica para frimar a aeronave em uma condicdo constante e estavel de voo. Além disso, na
maioria das aeronaves, o profundor € uma parte mével da cauda horizontal que, acoplado
a empenagem horizontal, tem como finalidade prover controlabilidade longitudinal em

VOO.

Cauda vertical. A cauda vertical tem como fun¢do principal gerar forca aerodindmica para
trimar a aeronave direcionalmente em uma condicao constante e estivel de voo. Além
disso, na maioria das aeronaves, o leme é uma parte mével da cauda que, acoplado a

deriva, tem como finalidade prover controlabilidade direcional em voo.

Motopropulsor. O dispositivo motopropulsor tem como finalidade gerar poténcia e/ou tragao
para a aeronave se deslocar. Em geral toda aeronave possui um sistema de auto propulsao,
porém planadores e asa deltas podem realizar a etapa de voo e aterrissagem necessitando

apenas de auxilio externo para a decolagem.

Trem de pouso. A funcdo priméria do trem de pouso € facilitar operacdes de pousos e deco-
lagem tornando as etapas de aceleracdo e desaceleragdo seguras e com baixo custo de

combustivel, além de possibilitar a controlabilidade e estabilidade em solo da aeronave.
Para o projeto preliminar, o fluxograma que mostra o procedimento a ser utilizado é
mostrado na 1.3.

A etapa de detalhamento de projeto € responsavel por receber as especificacdes pre-

liminares como configuracio e dimensdes de referéncia da asa (4rea, corda, aerofdlio, flap) e
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|
: Requisitos de desempenho da aeronave |
. (Velocidade maxima, alcance, endurance, razao de subida, comprimento de decolagem) :
1 (Manobrabilidade, carga, nimero de passageiros) I

Vv v v

Determinacédo do peso maximo de decolagem
(Wro)

Iy

Determinar a aera da asa (S,¢f)
e Poténcia (P) ou Tragao (T)

Saida: Wgq, Sjer € T (0u P)

Figura 1.3: Fluxograma do Projeto Preliminar
(SADRAEY, 2012)

gerar um modelo em CAD 3D de todos os sistemas e componentes necessarios, assim como oti-
mizar peso e realizar o dimensionamento estrutural. O fluxograma simplificado desse processo
¢ mostrado na Figura 1.4

|
1 Projeto Preliminar
1 (Dimensdes, Configuragao, Aerofdlios, Materiais, Custo, Tempo, Fabricacao)

Modelo em CAD 3D de todos os componentes e sistemas tal como unides e fixacdes

| N A S A A R A R N R

Célculo Célculo Célculo Célculo Validagao das Envelopes
estrutural estrutural estrutural do estrutural especificagdes de
da asa da cauda trem de pouso da fuselagem | |de desempenho voo e CG

e

Desenho detalhado de todos os componentes e sistemas da aeronave

1 9 5y

| Desenhos de fabricacédo e folhas de processo |

U

| Certificacdo da aeronave |

Figura 1.4: Fluxograma do Projeto Detalhado
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2  PROJETO INFORMACIONAL

2.1 DEFINICOES DOS CONCEITOS E NOMENCLATURAS.

Esta secdo destina-se a expor de maneira ilustrativa os conceitos e nomenclaturas ba-

sicas utilizadas no desenvolvimento desse projeto.

2.1.1 ELEMENTOS DE CONTROLE PRINCIPAIS

Os elementos de controle principais de uma aeronave sao apresentados na Figura 2.1.

Aileron

Leme

Profundor

Figura 2.1: Desenho esquematico das superficies de controle primarias.
(SADRAEY, 2012)

Aileron
Ailerons sdo montados no bordo de fuga de cada asa préximo as pontas e se movem
em dire¢des opostas quando acionados. Quando um aileron € erguido, a sustentacdo é
reduzida naquela asa, e na outra o aileron abaixado aumenta a sustentacdo naquela asa,

fazendo com que a aeronave role para o lado em que o aileron esté erguido.

Profundor
O profundor € a parte mdvel do estabilizador horizontal, preso na parte de tras da cauda
horizontal. Os profundores se movem juntos para cima e para baixo. Quando erguido, o

profundor empurra a cauda para baixo fazendo com que o nariz da aeronave va para cima.
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Algumas aeronaves possuem um estabilizador horizontal mével, chamado de all-moving

ou stabilator.

Leme
O leme é montado no bordo de fuga do estabilizador vertical. E acionado para realizar o

movimento de cabeceio da aeronave.

2.1.2 ELEMENTOS DE CONTROLE SECUNDARIOS

Os elementos de controle secundarios de uma aeronave sdo apresentados na Figura
2.2:

Flap

Tab

Spoiler

Figura 2.2: Desenho esquemadtico das superficies de controle secundarias.
(SADRAEY, 2012)

Flap
Flaps s@o montados no bordo de fuga das asas, préximos a raiz. Eles sdo defletidos para
baixo para aumentar a curvatura efetiva da asa, aumentando o coeficiente de sustentacao
maximo da aeronave e assim reduzindo a velocidade de estol. Sdo acionados em situagdes

de baixa velocidade, elevado angulo de ataque incluindo decolagem e descida para pouso.

Spoiler
Spoilers sdo utilizados para quebrar o fluxo de ar sobre a asa e reduzir a sustentagdo
significativamente. Isso permite que a aeronave perca altitude sem perder velocidade em

€XCESSO.

Tab de trimagem
Tabs de trimagem sdo pequenas superficies utilizadas para balancear o arrasto e a sus-
tentacdo produzidos pela asa e superficies de controle sobre um grande raio de carga
e velocidade, reduzindo os esforcos requeridos para ajudar ou manter a altitude de voo

desejada. Estas superficies podem estar localizadas nos ailerons, profundores e lemes.
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2.1.3 ATITUDE

Angulo de ataque

E o angulo entre a linha de corda de um aerofdlio e o fluxo de ar que se aproxima.

Angulo de incidéncia

E o angulo entre a linha de corda e o eixo longitudinal da aeronave.

Angulo de ataque critico

E o angulo de ataque em que a sustentacdo méxima é gerada, também chamado de 4ngulo

de estol.

Angulo de subida ou descida

E o angulo entre a trajetdria de voo da aeronave e o plano horizontal.

Angulo de arfagem

E o angulo entre o eixo longitudinal e o plano horizontal.

Momento de arfagem
Certas combinacdes de forcas em uma aeronave fazem com que ela sofra uma variagao
no angulo de arfagem. O comprimento do braco multiplicado pela for¢a de arfagem é
chamado de momento de arfagem e € equilibrado com o uso da cauda. O momento de
arfagem € positivo caso ele mova o nariz da aeronave para cima, € negativo caso mova

para baixo.

ONGI==-
NG/TUDML\, o 2

FLUxo DE AR .
CHEGANDG —f

PLANO HORIZONTAL

Figura 2.3: Atitude de uma aeronave
(SWATTON, 2011)

2.1.4 EIXOS E MOVIMENTOS DE UMA AERONAVE

Os eixos lineares e angulares adotados para todas equacdes e desenvolvimentos se-

guem a Figura 2.4.
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EIXO X
(LONGITUDINAL)

EIXOY
(LATERAL)

ROLAGEM
(ROLL)
ARFAGEM
(PITCH)

EIXO Z
(NORMAL)

Figura 2.4: Sistema de eixos adotados e direcdes positivas para momentos e rotagoes.
(SWATTON, 2011)

Eixo longitudinal ou de rolagem
A reta horizontal juntando o ponto mais a frente da fuselagem, o centro do nariz, até
o centro do ponto mais atrds da fuselagem da aeronave é o eixo longitudinal, também

chamdo de eixo de rolagem.

Eixo lateral ou de arfagem
O eixo lateral € a reta horizontal que passa de um lado da aeronave ao outro, através do

CG, perpendicular ao eixo longitudinal. Também chamado de eixo de arfagem.

Eixo normal ou de guinada
O eixo normal de uma aeronave € a reta vertical que passa através do CG e € perpendicular

aos outros dois eixos. E o eixo de giro do movimento de guinada da aeronave.

2.1.5 FORCAS AERODINAMICAS

As defini¢Oes da sustentacdo e arrasto aerodinamicos sdo ilustradas na Figura 2.5

A sustentagdo € gerada por dois fendmenos: conservagdo da quantidade de movimento
(Segunda Lei de Newton) e principio de Bernoulli. No primeiro caso, a sustentacido é gerada
devido a deflexdo da corrente de ar ao atingir o aerofolio, uma vez que o aerofolio deve exercer
uma forca sobre o ar a ser defletido, o ar exerce a reagdo desta forca no aerofolio com mesma
magnitude e dire¢do contraria (Terceira Lei de Newton). Especificamente em uma asa de avido,
a asa exerce uma forca para baixo no ar e o ar reage com uma forca para cima que gera a

sustentacdo e o arrasto parasita.
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FORCA
REATIVA

SUSTENTACAO

ARRASTO INDU%

PONTO DE
ESTAGNAGAO

Figura 2.5: Esquema representativo das forcas aerodindmicas atuantes em um aerofolio.
(SWATTON, 2011)

No segundo caso, a sustentacdo € gerada devido a diferenca de pressdo existente entre
a superficie inferior e superior do aerofélio. Uma vez que, duas particulas partindo ao mesmo
tempo do ponto de estagnacdo, uma percorrendo a superficie superior e outra percorrendo a
superficie inferior do aerofélio devem chegar ao mesmo tempo no final do aerofélio. Devido a
curvatura positiva do aerofélio apresentado na Figura 2.5, a particula deve percorrer uma distan-
cia maior quando passando pela superficie superior do aerofélio em relacao a superficie inferior.
De acordo com o principio de Bernoulli, para uma velocidade maior, a pressdo serd menor na
superficie superior e maior na superficie inferior. Esta diferenca de pressdo resulta na geracao
de uma forca perpendicular a linha de corda do aerofélio. Quando o aerof6lio possuir um an-
gulo de ataque positivo, a decomposi¢do desta forca em duas forcas, uma perpendicular e outra
paralela ao fluxo de ar se aproximando. Sendo a forca perpendicular chamada de sustentacdo e

a paralela de arrasto induzido.

2.2 VEICULOS AEREOS NAO TRIPULADOS

Nesta se¢do, serd apresentado toda a visdo global acerca da tecnologia dos sistemas
de veiculos aéreos ndo tripulados. Para uma leitura mais profunda sobre o tema, recomenda-
se o livro intitulado “Introduction to UAV Systems” (FAHLSTROM; GLEASON, 2012). Ao
longo da historia, a utilizagdo do VANT foi majoritariamente com objetivos militares, assim
como muitos avangos tecnoldgicos. A maioria dos desenvolvimentos de VANTSs foram para as
seguintes missdes (FAHLSTROM; GLEASON, 2012):

¢ Reconhecimento: Atividade de obter visualmente ou de outra forma métodos de infor-
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macao sobre o que esta presente ou acontecendo em algum local de alguma érea;
* Vigilancia: Observacgao sistemadtica do espaco aéreo, da area de superficies ou subsuper-

ficies, de lugares, pessoas ou coisas, por meio visual, sonoro, eletrdnico, ou outros;

Foi durante a guerra do Iraque que o status dos VANT’s foi transformado de “veiculos
que possuiam pouco ou nenhum controle e que essencialmente seguiam uma trajetéria balistica”
a armas militares de alto potencial e sistemas inteligentes capazes de realizar e controlar diversas
operacdes (FAHLSTROM; GLEASON, 2012). Foram utilizados e desenvolvidos uma série de

veiculos aéreos ndo tripulados durante o conflito (Figura 2.6).

(@) - ®)

Figura 2.6: VANT desenvolvidos durante a guerra no Iraque. a) The Global Hawk b) The
Hunter
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

Porém, com o avango na tecnologia de comunica¢do, ndo existem somente veiculos
nao pilotados (VANT; VAR; drones) para combates, vigilancia e de uso governamentais. Varias
empresas encontraram aplicacdes desses veiculos para atividades civis como segue a seguir
(BOGDAWA, 2014):

Monitoramento e seguranca: Monitoramento de trafego de veiculos; monitoramento

continuo de incéndio; busca e resgate;

* Indistria: Inspecdo de locais de dificil acesso; inspecdes de tubulagdes e dutos; inspe-

¢oes de linhas de transmissao; acompanhamento de construcoes;

* Agricultura: Imagens para monitoramento de dreas de plantacdo (mapeamento de dreas

para aplicagao de defensivos);

* Meio ambiente: Monitoramento de desmatamento; monitoramento de poluentes; avalia-

¢ao ambiental e de dano ambiental;
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* Aerofotografia: Fotografia aérea e filmagem; cobertura aérea de eventos.

Percebe-se que a maioria desses exemplos dados sobre a aplicabilidade dos veiculos
aéreos nao pilotados estdo ligados apenas a imagens, como monitoramento, inspec¢ao, etc (Fi-

gura 2.7).

Figura 2.7: VANT de monitoramento e inspecao
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

Fora esses equipamentos militares, ndo existem produtos que tenham autonomia o su-
ficiente para reconhecer e atuar em um problema. Esse nivel de tecnologia ainda nio estd am-
plamente difundido como os sistemas de comunica¢do (GPS por exemplo). Porém, assim como
ocorreu para esse tipo de sistema, o nivel de autonomia e tomada de decisdes dos VANT’s serd

continuamente melhorado. Este, provavelmente, serd o préximo nivel dos VANT’s comerciais.

2.2.1 CONCEITOS FUNDAMENTAIS

Existem trés tipos de aeronaves ndo pilotados, excluindo-se os misseis. Sao eles: vei-
culos aéreo ndo tripulados (VANT), os veiculos aéreos remotamente (VAR) controlados e os
drones. Todos eles, por ndo serem tripulados, muitas vezes sdo chamados genericamente de
“VANT”. Mas independentemente da aeronave ser controlado manualmente ou via um sistema
pré programado, o fato € que ndo se deve associd-lo a ideia de que estd sendo pilotado ou con-
trolado por alguém. Afinal, os VANT’s utilizados hoje sdo controlados por pilotos automaticos
ou sistemas de navegacdo, que sido responsdveis por manter automaticamente o voo, a altitude

e a rota em solo.

Desta forma, por controle manual, deve-se entender o ajuste manual da posi¢do, da
altitude, da velocidade, entre outros, sem desestabilizar a funcdo do piloto automadtico, que
assume o controle quando o curso desejado é alcangcado (FAHLSTROM; GLEASON, 2012).

Sistemas de navegacao de varios tipos (sistema global de posicionamento (GPS), rddios) per-
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mitem missdes pré-programadas que, por sua vez, podem ou ndo aceitar ativacao de controle

manual.

2.2.2 SISTEMAS E SUBSISTEMAS

Sistema

Um sistema tipico de VANT € basicamente composto de veiculos aéreos, uma ou
mais estacdes de controle terrestre (GCS) ou estagdes de planejamento de missdo e controle
(MPCS), compartimentos de carga e sistemas de transmissao de dados (FAHLSTROM; GLE-
ASON, 2012). Alguns outros sistemas incluem também subsistemas de lancamento e recupe-
racdo, transportadores de veiculos aéreos, assim como equipamentos de assisténcia em terra e

manuteng¢do (Figura 2.8).

Veiculo aéreo

Antena de
comunicacao

Figura 2.8: Sistema de controle genérico de um VANT
(FAHLSTROM; GLEASON, 2012)

De acordo com Fahlstrom e Gleason (2012) os subsistemas presentes no sistema de

um VANT sdo:

e Aeronave;

Planejamento da missdo e controle da estacdo;
* Equipamento de lancamento e recolhimento;

» Carga paga;

* Comunicagao;

* Equipamentos de suporte terrestre.
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Aeronave

O veiculo aéreo € a parte que voa do sistema e pode ser tanto uma aeronave de asas
fixas ou rotacionais, ou uma turbina. Ele inclui a estrutura, a unidade de propulsido, os controles
de voo, bem como o sistema elétrico. Nele, estdo montados os terminais de dados que fazem
parte do sistema de comunicacdo. Também a bordo do veiculo aéreo se encontra a carga paga
(nome dado ao equipamento que justifica o uso do veiculo para a missdo), considerado como um
subsistema, que € facilmente intercambiado com outros veiculos aéreos e projetado unicamente
para cumprir uma ou uma variedade de missdes. A maioria dos veiculo aéreos sdo de asa fixa

(avido) e de asa rotativa (helicoptero).
Planejamento da Missao e Controle da Estacao

O MPCS (planejamento da missdo e controle da estagdo) € o centro de controle ope-
racional do VANT, no qual imagens, comandos e dados de telemetria captados pela aeronave
sdo processados e exibidos (Fig 2.9). Esse material é usualmente transmitido por um terminal

terrestre, que corresponde a parte terrestre do sistema de comunicacao.

Antena de
Estagdo de trabalho comunicagao
do comandante da
missio

Console do piloto
¢ operador dos
equipamentos
bélicos

Abrigo

Rack de Comunicagdes

Figura 2.9: Estacdo de controle e planejamento de missao
(FAHLSTROM; GLEASON, 2012)

O abrigo fisico do MPCS € dotado de um ambiente de planejamento, consoles para
controle e exibicao, recursos de imagem e telemetria, um computador associado a um proces-
sador de sinal, um terminal terrestre de dados, equipamentos de comunicacdo, além de equipa-

mentos de controle ambiental e primeiros-socorros (FAHLSTROM; GLEASON, 2012).
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Geralmente, as estacOes tem lugar, ainda, para o operador do veiculo aéreo e das mis-
soes de carga, visando o monitoramento e a execu¢do de procedimentos durante a missdo. Desta
forma, os MPCS atuam como posto de comando para o responsavel pelo planejamento da mis-
sdo, que recebe tarefas das sedes de apoio e reporta dados e informacdes para a unidade apropri-
ada, como, por exemplo, a direcdo de disparo do projétil (FAHLSTROM; GLEASON, 2012).

Segundo Fahlstrom e Gleason (2012) em alguns pequenos sistemas de aeronaves nao
tripuladas, a estacdo terrestre de controle estd contida em uma caixa, pequena suficiente para ser
carregada e montada no chdo. Ela consiste basicamente de um controle remoto e uma espécie de
tela de exibicdo, hospedada em um laptop ou ativada por meio de microprocessadores. Por outro
lado, algumas estacdes terrestres ficam instaladas em estruturas permanentes muito distantes do
voo do veiculo aéreo, sendo necessario a utilizacao de satélites para manter a comunicagdo com
o veiculo. Nesse caso, o operador fica alocado em uma sala interna de um prédio, conectado a

antenas parabolicas no telhado.
Equipamento de lancamento e recolhimento

De acordo com Fahlstrom e Gleason (2012) as operacdes de langamento e recuperagao
de veiculos aéreos podem ser realizadas por um nimero variado de técnicas, que vao desde
decolagem e pouso convencionais a descidas verticais efetuadas por asas rotativas, catapultas,
utilizando-se de propulsdo por queima de gases (foguetes) ou de uma combinagdo de sistemas
hidrdulicos/pneumaéticos também sdo técnicas populares para langcamentos desses veiculos (Fi-
gura 2.10). Alguns veiculos aéreos nao tripulados de menor porte sdo essencialmente lancados

a mao, jogados ao ar como planadores de brinquedos.

(a) (b)
Figura 2.10: Diferentes tipos de lancamento de VANT. a) Catapulta b) Langcamento a mao
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

Redes e mecanismos de parada sdo empregados com o objetivo de capturar veiculos

aéreos de asas fixas em pequenos espagos. Ja paraquedas sdo utilizados para pouso em pequenas
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areas, possibilitando uma recuperacdo pontual do veiculo. Uma das vantagens de um veiculo
aéreo ter asas rotacionais ou turbinas € que ndo € necessario o desenvolvimento de equipamentos

para o seu lancamento e sua recuperacao.
Carga Paga

A principal razdo da utilizagdo dos VANTSs atualmente se deve a sua possibilidade de
transporte da carga paga. O equipamento da missdo, no entanto, ¢ um dos subsistemas mais
custosos do VANT e inclui cameras filmadoras de alta tecnologia (intensificadoras de imagem
ou termografica com infravermelho) para reconhecimento e vigilncia durante as missdes. Por
exemplo, para uma aeronave de combate, os armamentos que ela tem disponivel sdo considera-
dos como carga paga, enquanto qualquer outro sistema (ex: comunica¢do GPS) sdo considera-

dos como peso do avido. (Figura 2.11).

Figura 2.11: Carga paga do VANT de combate (Reaper)
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

Caso a designagdo de alvos seja necessdria, um laser pode ser associado ao dispositivo
da camera, o que aumenta significativamente os custos. Os sensores de radar sdo um tipo de
equipamento muito importante na conducao de missdes de reconhecimento, € muitas vezes sdo
dotados de um indicador de alvo em movimento (MTI) ou da tecnologia de um radar de aber-
tura sintética (SAR). Outra grande categoria de carga paga sdo os sistemas militares eletronicos
(EW), que incluem toda a gama de sinais de inteligéncia e equipamentos de interferéncia. Ou-
tros sensores, como os meteoroldgicos e quimicos vém sendo propostos como uma nova classe

de carga paga.

Os VANTSs podem ser utilizados também como uma plataforma de dados e centro de

comunicacao, e para o carregamento de armas, explosivos ou outros tipos de projéteis.
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Comunicacao

A comunicacdo é considerada um subsistema chave dos VANTS, pois ela fornece, sob

demanda ou continuamente de uma base, uma comunicagdo de duas vias.

Uma liga¢do ascendente com uma taxa de transmissao de dados de poucos kHz permite
o controle da trajetdria de voo do veiculo aéreo e os comandos para o seu equipamento de bordo.
Enquanto uma ligacdo descendente, por sua vez, fornece um canal de baixa taxa de dados para
confirmar comandos e transmitir informagdes sobre a situagao de voo do veiculo aéreo, como

também um canal de alta taxa de dados para os dados do sensor, tais como video e radar.

A conexao de dados também pode ser utilizada para obter precisamente a posicao do
veiculo aéreo, determinando seu azimute (angulo de varredura) e seu alcance a partir da antena
da estacdo terrestre. Assim, a conexdo de dados precisa ser segura para que seja eficaz em
combate. Desta forma, sdo necessdrias algumas tecnologias de protecdo contra tentativas de

violacdo eletrOnica (anti-sabotagem) e autenticidade (anti-fraude).

O terminal de dados terrestre € geralmente um computador associado a uma antena,
que fornece um campo de comunicagao, as vezes via satélite ou outros centros, entre os MPCS
e o veiculo aéreo (Figura 2.12). No caso de localizagdo remota, ele € frequentemente conectado

ao MPCS por cabos de fibra 6tica ou outros fios duros.

Figura 2.12: Terminal de dados terrestre.
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

A fungdo principal do terminal de conexdo de dados terrestre € transmitir orientagao
e comandos do sistema de comunicacao e controle da aeronave, e receber informagdes sobre a

situacdo do voo, como altitude, velocidade e direcdo, além de dados do sensor da missdao, como
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videos e alcance do alvo, entre outros.

Ja o terminal de dados aéreo € a parte “aérea” da conexdo de dados. Ele inclui o
transmissor € a antena para a transmissao de video e dados do veiculo aéreo, e o receptor para

receber comandos da estacao terrestre.
Equipamentos de suporte terrestre

Equipamentos de Suporte Terrestre (GSE) sdo muito importantes, pois os sistemas de
VANT’s sdo sistemas eletronicamente sofisticados e mecanicamente complexos. Sendo assim,
os GSE tem, dentre suas principais funcdes: a verificacdo e manutencdo de equipamentos, o
fornecimento de pecas de substitui¢do e outras indispensaveis ao veiculo aéreo, o abastecimento
de combustivel, o fornecimento de qualquer equipamento de reabastecimento necessario a um
veiculo aéreo especifico, assisténcia para mover os veiculos aéreos em solo quando necessdrio,

e o provimento, por meio de geradores, de toda a energia necessdria aos equipamentos.

Caso o sistema terrestre dos VANTSs seja mdvel, e ndo uma estagdo fixa em um prédio,
o GSE deve incluir também o transporte de todo e qualquer equipamento, o transporte dos

veiculos aéreos de reposicao.

2.2.3 CLASSIFICACAO DE VANT

O principal objetivo desta seccao € introduzir e descrever, de maneira simples e clara, a
larga variedade de sistemas que foram ou estdo sendo projetados, testados, e usados em campo

em todo o mundo.

O mercado dos pequenos VANTSs ndo sofre competi¢dao dos veiculos tripulados, ja que
ele visa a vantagem da miniaturizacdo de sensores e eletrOnicos para permitir que os huma-
nos explorem imagens aéreas, incluindo as de locais ndo acessiveis a escala humana (FAHLS-
TROM; GLEASON, 2012).

O mercado dos grandes VANTS, por sua vez, tem motivacao na grande resisténcia a
altas altitudes desses veiculos e na sua habilidade de voar longas distancias, permanecendo,
quando necessério, sob uma grande area por vdrias horas com intuito de busca ou vigilancia.
Nas forcas armadas, sdo cada vez mais comuns VANTSs que tem capacidade de transportar
grandes cargas de armamento, durante longas distancias, para um determinado local de destino
(FAHLSTROM; GLEASON, 2012).

Atualmente, existe uma discussao sobre a realizacdo de missdes de transporte aéreo

pesado, de avides bombardeiros e até de pessoas por meio de sistemas nao tripulados.
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Como ndo se tem atualmente uma legislacdo especificamente nacional a respeito de
VANTSs e o pouco que se tem € baseado na FAA (Administracdo da Aviacdo Federal Ame-
ricana). Portanto, as classificagdes a seguir foram tomadas em base de literatura americana
sobre os VANTSs. Segundo Fahlstrom e Gleason (2012) as aeronaves nao tripuladas podem ser

classificadas de acordo com dois parametros: dimensdes e por alcance/autonomia.

Classificacao por dimensao

* Micro VANTS: s@o veiculos que variam aproximadamente do tamanho de um inseto até
dimensodes da ordem de 30-50 cm. Os modelos mais representativos dessa classe sdo: o
Mosquito que possui uma autonomia de 40 minutos de voo e raio de agdo de 1,2 km; o
Skate que possui carga paga de 227 gramas e peso méaximo de decolagem (MTOW) de
1,1 km e o CyberQuad Mini (Figura 2.13a);

* VANTs de pequeno porte: Sao VANTSs que tem pelo menos uma dimensdo superior a
50 cm até 1 ou 2 metros. Muito desses VANTs tem um modelo de configuragdao de
aeronaves de asa fixas, sendo lancados ao ar pelas maos de seu préprio operador. Dentre
os modelos mais conhecidos dessa categoria estdo: Raven que pesa aproximadamente 2
kg e o Bayraktar Mini que pesa aproximadamente 5 kg e o raio de acdo de 20 m (Figura
2.13b);

* VANTSs de médio porte: sdo veiculos grandes demais para serem carregados por uma
pessoa, mas ainda menores que aeronaves tripuladas leves. Nao ha uma certa exigéncia de
rigor quanto a especificagdo formal das dimensdes minimas e miximas dessa categoria.
Dentre os mais representativos da categoria estdo: o Pioneer e o Skyeye que possuem
envergadura de 5 a 10 m e carga paga de aproximadamente 200kg; o Hunter que possui
envergadura de 10 m, MTOW de 885 kg e autonomia de até 12 horas e o Watchkeeper
(Figura 2.13c);

* VANTSs de grande porte: Incluem-se nessa categoria todos os VANTSs maiores que uma
aeronave tripulada leve, e que, além disso, conseguem voar longas distancias e permane-
cer longos periodos no ar executando missoes de vigilancia. Eles também sdo grandes o
suficiente para o transporte de armamento em quantidades significativas. Vale notar ainda
que, assim como para os veiculos de médio porte, as especificacdes das dimensdes dessa
classe sdo informais e variam de veiculo aéreo para veiculo aéreo. Se enquadram nessa
classificacdo modelos: Predador que possui envergadura de 17 m, autonomia de 40 horas
e raio de alcance de 1000 km; o Global Hawk que possui 40 m de envergadura, MTOW
de 1460 kg e autonomia de 32 horas e o Harfung (Figura 2.13d).
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Figura 2.13: Diferentes tamanhos de VANT. a) micro; b) pequeno porte; c) médio porte; d)
grande porte.
(FAHLSTROM; GLEASON, 2012)

Classificacao por alcance e autonomia

* Pequeno alcance de baixissimo custo: esse tipo de VANT tem um alcance de cerca cinco
quilometros e custa aproximadamente dez mil d6lares. Sua viabilidade com relacdo a
custo e desempenho s6 foram comprovadas a partir da demonstrac@o de sistemas como o

Raven e o Dragon Eye;

* Pequeno alcance: tem um variado conceito de operagdes, mas sua prioridade sdo missoes
diarias e noturnas de reconhecimento e vigilancia. Desta forma, o VANT apresenta al-
cance minimo de 50 km e uma autonomia que varia de uma a seis horas dependendo da

missio;

* Curto alcance: assim como os VANTSs de pequeno alcance, os VANTS de curto alcance
tem como prioridade maxima missdes didrias e noturnas de reconhecimento e vigilancia.

Essa classe tem requisito de alcance de 150 km e autonomia de oito a doze horas;

* Médio alcance: Tem a capacidade de ser lancado ao solo ou ao ar, sem a exigéncia de

uma longa permanéncia de voo. Os requisitos dessa classe sdo alta velocidade subsdnica
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e raio de alcance de 650 km. Podem ser utilizados tanto para missdes didrias € noturnas

de reconhecimento e vigilancia, como para a coleta de dados metereoldgicos;

* Autobnomo: essa classe tem requisitos de autonomia de pelo menos trinta e seis horas.
Exige que o VANT tenha um raio de alcance de aproximadamente 300 km e possa operar
tanto em solo quanto em mar. Nao hé requisitos para a velocidade do veiculo aéreo,
no entanto ele deve ser capaz de permanecer estdvel frente a fortes rajadas de vento, as
quais estard submetido em altas altitudes (9 km ou mais). Sua prioridade de operacdo é
em missoes didrias e noturnas de reconhecimento, podendo também atuar em missdes de

comunicacdo quando necessario.
2.3 TECNOLOGIA DE APLICACAO AGRICOLA AEREA

Muito foi desenvolvido em produtos para aplicacdo de agroquimicos e seus efeitos
nas pragas, porém pouco € comentado sobre como devem ser aplicados de forma segura e
correta (COSTA, 2009). A incorreta pulverizacdo aérea, normalmente ocorre devido a falta
de treinamento e gera prejuizos além de aumentar os riscos de contaminacao de pessoas e do
ambiente. Sdo operacdes mal ordenadas que geram casos como o do municipio de Lucas do
Rio Verde (MT), em que durante uma aplicacdo aérea de defensivos sobre uma lavoura, acabou
atingindo a regido urbana da cidade promovendo intoxicagdo de pessoas e animais devido ao

vento, que levou essas particulas para fora do campo tratamento (ARAUJO, 2014).

Sem duvida, a aplicacdo aérea funciona e € uma ferramenta de extrema valia, quando
¢ realizada dentro de critérios técnicos bem definidos e acompanhada por pessoal técnico espe-

cializado

Por ser uma atividade complicada e com muitas varidveis, a aplicagdo estd condicio-
nada a uma série de fatores os quais deverdo estar equilibrado no aspecto de planejamento e
do operacional. E importante constatar que para cada tipo de cultura, regido, solo, alvo bio-
l16gico, relevo, periodo do ano, ou seja, inimeras varidveis vao existir diferentes solucoes, nao
existe solucao Unica para a pulverizagdo, cada problema exige uma solugdo especifica. A partir
disso, esta secdo aborda os principais elementos que influenciam a pulveriza¢do aérea como
as condi¢des meteoroldgicas, dindmica do voo e as propriedades fisico quimicas das particulas

pulverizadas (defensivos agricolas).

E relevante comentar que dados a respeito de como sdo realizados os procedimentos
para a pulverizacdo como a sequéncia de passos para o servi¢o de pulverizacdo, definicdes dos

parametros da aplicacdo para um dado alvo biolégico, comunicagdo entre prestador de servigo
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e o agricultor e toda a logistica envolvida sdo comentados na secio pesquisa de campo (se¢do
2.6).

2.3.1 CARACTERISTICAS DA AERONAVE AGRICOLA

O emprego de avides para fins agricolas iniciou-se de maneira improvisada, através
de adaptacdes de avides militares. Porém, com a maior demanda da pulverizagcdo aérea, proje-
tistas passaram a desenvolver aeronaves especificamente agricolas visando uma operacdo mais
eficiente. A seguir sdo apresentadas as principais caracteristicas desejaveis em uma aeronave
agricola, desconsiderando alguns atributos inerentes ao piloto, como célula de seguranca e equi-
pamentos de seguranca (COSTA, 2009):

* Ser capaz de decolar atingindo 16 metros de altura a partir de pistas semi elaboradas,
consumindo nao mais de 400 metros de distincia, ao nivel do mar;

¢ Velocidade de cruzeiro em torno de 160 km/h, combinada com baixa velocidade de estol
(65 - 100 km/h);

* Boa estabilidade e principalmente manobrabilidade em curvas;

* Os produtos liquidos devem ser colocados no tanque por tubulacdes a partir do fundo do
tanque.

* O revestimento da fuselagem deve permitir facil e rdpida inspe¢ao da estrutura, motor
e equipamento agricola assim como facil e rapida limpeza e lavagem de todo o avido,
internamente e externamente;

* O projeto e construcdo devem visar a facilidade de manuten¢do e os materiais utilizados

devem ser resistentes a corrosao.

Além dessas caracteristicas, existem algumas outras que sio inerentes ao formato da
aeronave em si, como angulos de diedro, tor¢io e flechamento da asa, posi¢cdo da asa, trem de

pouso entre outros itens que serdo discutidos nos capitulos (3, 4 € 5).

2.3.2 PARAMETROS FUNDAMENTAIS DA APLICACAO AGRICOLA

Segundo Costa (2009), os principais parametros que interferem na tecnologia de apli-

cacao sdo:

* Volume de pulverizagdo;

* Faixa de deposicao;
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Manobras de tiro e baldo;

Alvo biolégico;

* Agrotéxico e calda de pulverizagao;

Diametro de gotas;

Espectro de gotas;

¢ Deriva.

Volume de aplicacao

O volume para a pulverizacao € a quantidade total da solucdo, defensivo agricola mais
o misturante (normalmente dgua), distribuida por unidade de drea (I/ha) (COSTA, 2009). Os
volumes de aplicacdo podem ser classificados como: alto; médio; baixo; muito baixo e ultra
baixo, no entanto a tendéncia atual para a pulverizacao aérea € reduzir o volume de pulverizagao
para aumentar a eficiéncia do equipamento de aplicag@o tanto como reduzir o consumo de dgua.
Essa reducdo tem um limite inferior que € o ultra baixo volume de operacdo, o que aumentam-
se os riscos de deriva e exigem uma tecnologia mais apurada para a maquina de pulverizacao
quanto por parte do técnico envolvido na aplicagdo. Na Tabela 1 € apresentado as classificacoes

dos volumes de aplicacao.

Tabela 1: Classificacdo dos volumes de aplicacao

Designacao Culturas rasteiras (1/ha) Arvores e arbustos (I/ha)
Volume alto > 600 > 1000

Volume médio 200-600 500-1000
Volume baixo 50-200 200-500

Volume muito baixo 5-50 50-200

Volume ultra baixo <5 <50

(CHAIM, 2006)

Faixa de deposicao

A faixa de aplicacdo € a largura da 4rea tratada relativa a uma passada da aeronave
sobre a lavoura. Essa faixa de deposi¢dao nao € necessariamente a largura das barras de pulveri-
zacdo acopladas a asa e variam de acordo com as propriedades fisicas dos defensivos agricolas

e a altura da aplicacgdo.

Baseado nos valores de faixa de aplicacdo da aeronave Ipanema e a respectiva en-
vergadura encontramos uma relacdo de aproximadamente 1,63 vezes a envergadura da asa do
avido. A Equacgdo 2.3.1 apresenta a constante utilizada para o cdlculo aproximado da largura de

pulverizacdo do projeto, onde b é a envergadura do aeronave a ser projetada.
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Lijixa = b < 1,63 (2.3.1)

A largura de deposi¢do define a quantidade do defensivo agricola ou de gotas aplicadas
por unidade de drea. E essa distribuicdo de gotas é um importante dado para a andlise do
tratamento realizado (COSTA, 2009). A Figura 2.14 apresenta as diferencgas entre a faixa total
de deposicdo e a faixa efetiva de deposi¢do devido a sobreposi¢c@o das linhas de tiro (tépico a
seguir).

|
|

I +———— Faixa total —————
) i

Sobreposicio

Sobreposigéo

+~—————— Faixa total —————
'

I Faixa efetiva

Figura 2.14: Largura de deposi¢ao de defensivos agricolas
(OZEKI, 2006)

Manobras de Tiro e balao

Essas manobras sdo conceitos importantes durante a aplicacao pois estdo diretamente
ligadas com o tempo de duragdo da aplicagdo, ou seja, fator que influencia o rendimento da ope-
racdo. Quanto maior for a razdo do tempo de pulverizacao (bicos despejando defensivos) pelo

tempo total de voo, menos onerosa e mais eficiente serd a aplicacio dos defensivos agricolas.

Os tiros de pulverizacdo representam cada passada da aeronave sobre a lavoura des-
pejando o defensivo agricola contra o alvo bioldgico. A direcdo dessas passadas geralmente
estdo alinhadas com o lado que possui 0 maior comprimento da propriedade. Isso é tido como
uma preferéncia pois serd necessario menos manobras para uma mesma area de aplicacdo. Ja o

baldo, € a manobra que € realizada entre a saida de um tiro para a entrada de outro.

A distancia entre esses tiros € definida por meio da faixa de aplicacio e é de grande
importancia que este espaco se mantenha constante durante toda a aplicacao para que nao haja
locais em que fique sem produto aplicado e em outros locais ocorra sobreposi¢do. Existem
equipamentos que auxiliam, no caso o piloto, a manter essas linhas de tiros paralelas uma as

outras (DGPS e barra de luzes). Estes equipamentos sdo apresentados na sequéncia do texto.
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H4 vérios arranjos composto por tiros e baldes em que se pode cobrir uma édrea para

pulverizagdo. A Figura 2.15 exibe duas das principais evolugdes.

(b)

Figura 2.15: Tipos de evolugdo durante a pulverizag@o a) evolugc@o em carrossel b) evolucio
em ida e volta (back to back)
(OZEKI, 2006)

O que normalmente define qual serd o tipo de evolugdo utilizado € a geometria da pro-
priedade. Considerando que a forma geométrica da propriedade seja aproximada para a de um
retangulo, quando um lado da propriedade € relativamente maior que o outro a evolugcao do
tipo ida € vista como mais produtiva que a carrossel. J4 no caso que os lados sdo aproximada-
mente iguais a evolucdo em carrossel € mais indicada pela facilidade das manobras de baldo,

por possuir um raio de manobra maior que a evolugdo ida e volta.

No entanto quando a intensidade do vento durante a aplicacdo for consideravel (acima
de 7 km/h) a evolugdo ideal serd aquela em que o vento esteja na dire¢do de través na aeronave

devido as desvantagens de se ter a pulverizagdo com ventos a favor/contra a aeronave.

Alvo biolégico
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O alvo € definido como o organismo que foi escolhido para ser atingido pelo processo
de pulverizacao (plantas hospedeiras, infestantes, insetos, fungos, larvas, solo, etc.) (COSTA,
2009). Para se utilizar os pesticidas mais eficientemente, os alvos precisam ser bem definidos
em para se estabelecer a quantidade necessaria do produto para as doencas da lavoura (CHAIM,
2006). De acordo com Chaim (2006) a defini¢cdo do alvo exige conhecimento da biologia da
praga, de maneira que possa ser determinado em qual estdgio ela € mais suscetivel ao agroto-
xico. A tecnologia de aplicagdo analisa e classifica o processo de pulverizacao de duas maneiras
(SANTOS, 2006):

* Aplicacdo em pré emergéncia: deposicdo das gotas em uma superficie plana, na qual o
objetivo € distribuir o agrotdxico especifico sobre a drea, como uma pelicula uniforme e
mais continua possivel, visando o controle de alvos bioldgicos indesejados. Ex: herbici-

das em pré emergéncia e defensivos sobre o solo;

* Aplicacdo em pds emergéncia: distribuicao do produto especifico, em qualidade e quan-
tidade de gotas, visando a sua deposicdo internamente e sobre as plantas, para o controle
da praga. Ex: herbicidas de pds emergéncia, inseticidas, fungicidas, fito reguladores,

dessecantes.

Dessa forma, a aplicacdo pré emergencial sobre o solo, é mais fécil de ser realizada
quanto comparada com a de um inseticida de contato (pés emergéncia), quando o inseto a
ser controlado fica na superficie inferior das folhas. Por outro lado, a praga (larva) pode estar
exposta por um curto intervalo de tempo ou em diferentes locais durante o processo, dificultando

a aplicacgdo.

De maneira geral o controle que tem sido direcionado para o estdgio larval dos insetos
(pré emergéncia), tem mostrado resultados satisfatorios quando os tratamentos sdao precoces o
suficiente para diminuir a quantidade de larvas do inseto que estdo destruindo a lavoura. No
entanto, esses tratamentos dirigidos aos estdgios larvais t€m pouco ou nenhum efeito sobre os
ovos, pupa (antes do inseto) e adultos e pode ser necessario uma repeti¢do dos tratamentos, a
medida que se desenvolve outras larvas (CHAIM, 2006). Se o tratamento € tardio (pds emer-
géncia), é necessdrio uma maior quantidade de produto para controlar a praga, pois o dano ja

pode ter sido causado.

Quanto mais cedo forem realizados os tratamentos preventivos (pré emergeéncia) e
mais 4gil for a reacdo contra uma infestagdo da praga (pés emergéncia) mais economicamente
rentdvel serdo as aplicagdes. Dessa maneira, as principais caracteristicas a serem observadas

referem-se ao local, tamanho, mobilidade e forma de propagacdo (COSTA, 2009). Com essas
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observacdes sobre o alvo é possivel escolher a técnica de aplicagc@o, o equipamento, a periodi-

cidade e o defensivo a ser utilizado.
Agrotoxicos

De acordo com a legislacdo vigente, agrotoxicos sao produtos e agentes de processos
fisicos, quimicos ou bioldgicos para uso no cultivo, armazenamento e beneficiamento de pro-
dutos agricolas, para alterar a composi¢ao da flora ou da fauna, a fim de preserva-las da acao de
seres vivos nocivos (MAPA, 2014).

Entre os agrotéxicos existe uma divisdo que os classificam a partir da sua fungdo.

Seguem a seguir os defensivos agricolas mais utilizados hoje na agricultura.

¢ Inseticidas;
* Fungicidas;

¢ Herbicidas.

Esses produtos podem ser aplicados em conjunto ou separados e quando sdo mistura-
dos com um diluente, normalmente dgua, ¢ produzido o que normalmente se chama de calda
para pulverizagdo. O desenvolvimento de um agroquimico € o resultado de uma longa e caris-
sima pesquisa, que envolve o estudo da molécula, desenvolvimento bioldgico, quimico, fisico
e toxicoldgico (COSTA, 2009). Por isso que existem inumeros tipos € caracteristicas de de-
fensivos agricolas no mercado. As caracteristicas escolhidas para o uso do defensivo agricola
dependem primeiramente do alvo bioldgico, por exemplo: fungos (fungicida); ervas daninhas
(herbicida) e insetos (inseticidas) e consequentemente das condi¢des de contorno da aplicacao
como: volume de pulverizacdo, pressdo de trabalho, didmetro de gotas, entre outros citados
nessa se¢do. Sdo indmeras varidveis que definem um agrot6xico, no entanto aqui nesta se¢ao
serdo abordadas apenas algumas dessas propriedades, para uma leitura completa, é recomen-
dado a literatura de Costa (2009). Segue abaixo alguns dos componentes que influenciam a

formulacao das caldas de pulverizagdo.

* Pressdo de vapor: € a propriedade que define a transformac¢do do defensivo agricola em
conjunto com a dgua (calda) a uma dada temperatura transformar-se em gas, podendo ser

perder na atmosfera e por consequéncia diminuir a eficiéncia da aplicacao;

* Solubilidade: € a concentracdo de saturacdo da substincia em dgua pura para uma certa
temperatura, no caso da pulverizacdo entre 20 e 25fC, sendo fornecida em mg/L ou ppm

(parte por milhdo). Ela Influencia a decantagdo ou nao dos defensivos agricolas além de
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serem importantes para testes de degradacdo bioldgica e bioacumulacido do produto no

campo;

pH: representa a concentracao de fons de hidrogénio. Ela se relaciona com a corrosividade
do produto, influenciando a escolha do melhor equipamento de pulverizacdo além de

referir-se a compatibilidade com outras substancias e a absor¢ao do produto;

Meia vida no solo: representa a persisténcia do agrotéxico no solo. E uma propriedade
importantes para os produtos que visam o solo e também para a previsao de contaminagdo
ambiental. De maneira geral, a meia vida deve ser longa para permitir maior tempo de

controle, porém ndo tdo longa para influenciar culturas sucessivas;

Adsorcao: € definida como a adesdo do agrotoxico nas interfaces solo-dgua e solo-ar.
Essa reten¢@o € um processo chave que garante que o defensivo agricola estd protegendo

a planta contra as possiveis pragas;

Fotodecomposi¢do: Alguns defensivos agricolas sdo suscetiveis a degradacdo por foto-
lise, o qual ird quebrar a molécula do ingrediente ativo. Os agrotéxicos que sofrem com
esse tipo de fendmeno devem ser incorporados ao solo, de forma a evitar perdas e au-
mentar a eficiéncia da aplicacdo. Como a presenga do sol € constante sobre uma lavoura,

geralmente sao utilizados aditivos para minimizar essa perda.

Tensdo superficial: A tensdo superficial, consiste em forcas que existem na interface de
liquidos nao misciveis, impedindo que se misturem. Num liquido, como a 4gua, a atragao
das moléculas sio exercidas igualmente em todos os sentidos. J4 numa superficie devido
a descontinuidade da fase liquida (interface planta dgua), a atragdo é maior, o que gera
uma tensao superficial. No caso de uma planta, a molhabilidade das folhas, desejado
principalmente na aplica¢dao de produtos de contato, depende dos constituintes da folha
e das caracteristicas do agrotéxico. A atracdo da superficie pela dgua precisa ser maior
que a tensdo superficial do liquido para se obter boa molhabilidade (KISSMAN K, 1997).
Essa molhabilidade, juntamente com o didmetro da gota, sdo os principais responsdveis
sobre o escorrimento das gotas de pulverizagdo. Atualmente existem os aditivos que

auxiliam na tensao superficial da calda.

Aditivos e inertes: A pulverizacio € afetada por diversos fatores que podem ser a solu-
bilidade do produto, incompatibilidade com o meio, estabilidade quimica, formacao de
deriva dentre outros fatores que podem ser melhorados com a utilizagdo dos aditivos.
Existe uma variedade enorme de ingredientes inertes e aditivos que sao utilizados em di-

versas formulacdes de calda. Por serem produtos inertes, eles ndo possuem propriedades
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fitossanitarias (ingrediente ativo no combate a praga), entdo a aplicagdo deles influen-
ciam na performance fisica e quimica (nfo bioldgica) do produto sanitdrio, entre eles sdo:
anti espumante; anti evaporante; espessante (aumento da viscosidade); filtro solar (evita
degradacdo pela luz do sol); deflocutante (impede sedimenta¢do das particulas) entre ou-
tros. S@o esses aditivos que potencializam a aplicagdo, que agregam maior probabilidade

de que a aplicagdo sera correta.

Diametro de gota

O diametro de gota € o tamanhos das gotas, expresso em microns e € uma propriedade
chave para as aplicagdes de (COSTA, 2009). As pulverizacdes produzem um grande nimero
de gotas e o tamanho dessas gotas ¢ muito importante quando se reduz o volume de aplicagdo.
Para se expressar numericamente o tamanho das gotas, utiliza-se geralmente como parametro o
didametro da mediano volumétrica (DMV). O DMV ¢ o diametro que divide o volume de todas
as gotas aplicadas por uma ponta de pulverizacdo em duas partes iguais, uma constituida de
gotas menores e a outra de gotas maiores que o DMV (COSTA, 2009). Neste caso algumas
gotas grandes podem ser responsaveis por uma grande propor¢ao do volume total da amostra e
1sso aumenta o DMV, que sozinho ndo serve para indicar a variacdo do tamanho das gotas. A
Figura 2.16 apresenta um esquema representativo do DMV enquanto a Tabela 2 apresenta como

sdo classificadas as nuvens de gotas de acordo com o DMV.

L ‘\/

VDM (dmv)
50% do Diametro mediano de volume 50% do

volume volume

Figura 2.16: Defini¢cdo de DMV
(COSTA, 2009)

Para isso, um outro parametro, o didmetro mediano numérico (DMN), divide a amostra
de gotas em duas partes iguais pelo nimero, sem considerar os volumes, de maneira que metade
do nimero de gotas € menor que o DMN e a outra metade € maior. Com isso, esse parametro
enfatiza as menores gotas, as quais quase sempre estdo em maior propor¢do numa amostra. Pelo
fato de o DMV e DMN serem afetados pelas proporcdes de gotas pequenas e grandes, a relagao

entre esses parametros € utilizada para expressar o grau de uniformidade dos tamanhos. Assim,
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Tabela 2: Classificagcdes das nuvens de gotas segundo DMV

Diametro um Classificacao
<50 Aerossol
50-100 Neblina

100-200 Pulverizacdo fina
200400 Pulveriza¢do média
> 400 Pulverizacdo grossa

(CHAIM, 2006)

quanto mais a relagdo DMV /DMN estiver mais pr6xima de 1, mais uniforme é o tamanho das

gotas.

Uma aplicacao eficiente requer cobertura adequada da superficie alvo com o tamanho
de gotas apropriado. Por exemplo, para gotas muito grandes ndo hd uma cobertura apropriada
do produto e nem uma uniformidade de distribui¢do, isso se deve ao maior peso das gotas
que acabam por nao aderir a superficie da folha (tensao superficial do fluido) e escorrem para
o solo. Ja para o caso das gotas muito pequenas, realmente ocorre boa cobertura superficial
e uniformidade da calda, porém essas gotas sdo facilmente evaporadas ou sdo levadas pela
corrente de ar deixando a aplicacdo de produtos insuficiente (COSTA, 2009). A Figura 2.17
representa a diferenga entre os tamanhos de gotas e a cobertura de aplicacdo para um mesmo
volume de calda de defensivos. o segundo quadrante existe apenas uma gota com o didmetro
de 400 micra, ja no segundo existem 8 gotas com o diametro de 200 micra e assim por diante.
Como o volume de uma gota pode ser aproximado ao de uma esfera, o didmetro esta relacionado
a poténcia de 3 para o célculo do volume. Logo quando o diametro de gota cai pela metade, o

nimero de gotas aumenta em 8x.
Espectro de gotas

Espectro das gotas representam a variabilidade no tamanho das gotas produzidas pelo
equipamento de pulverizacdo. Ele representa a classificacdo das gotas por tamanho, em porcen-
tagem de volume ou de niumero de gotas, o qual t' pode ser homogéneo, quando todas as gotas
sdo do mesmo tamanho, ou heterogéneo, quando o tamanho das gotas sdo diferentes. Uma
pulverizacdo heterogénea resultard, por um lado, gotas grandes que tenderdo a escorrer, gerar
desperdicio e poluicdo enquanto por outro lado, gotas pequenas que tenderam a ser levadas pelo
vento (deriva) e por fim uma quantidade reduzida de gotas que serd aproveitada. Os fatores que

determinam o espectro de gotas produzidas sao:

e Vazdo nominal; (m/s>);
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Figura 2.17: Cobertura do alvo biolégico de acordo com o didmetro de gotas
(COSTA, 2009)

Angulo de pulverizacio;

Pressao do liquido (kPa)

Propriedades da calda;

* Tipo de ponta.

Deriva

Deriva € o deslocamento que as gotas sofrem desde o ponto de langamento até atingir o
alvo. Quando a distancia que a gota percorre nao € grande o suficiente para ela sair da derea de
tratamento ou evaporar durante o caminho, pode-se dizer que a deriva € tolerdvel. No entanto
quando a deriva conduz essas gotas para fora dessa drea, a deriva € considerada intolerdvel,
principalmente se o produto aplicado puder causar danos a pessoas, culturas e animais fora
da drea de tratamento (AGROTEC, 2004). Este fendmeno é muito importante e ¢ uma das
principais preocupacdes quando se fala da aviagdo agricola, portanto serd apresentado uma
secdo somente sobre os fatores que influenciam a deriva. A Figura 2.18 exemplifica a deriva

durante um voo de um avido agricola.

2.3.3 PARAMETROS CLIMATICOS DE INFLUENCIA NA APLICACAO

As particulas geradas pela pulverizag¢do até chegarem ao solo sdo interferidas princi-

palmente por trés fatores climaticos:

* Temperatura;

¢ Umidade relativa;



Figura 2.18: Fendmeno de deriva durante a aplicacdo aérea
(OZEKI, 2006)

¢ Velocidade do vento;
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Como as condicdes climdticas variam ao longo do dia, tdo importante quanto saber

quais sdo as condicdes ideais de aplicacdo, é saber os momentos do dia que sdo mais propicio

para a pulverizacdo. A Figura 2.19 apresenta as varia¢des da temperatura, umidade relativa e

velocidade dos ventos durante o dia.

=== Velocidade do Vento Vw (m/sec)
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Figura 2.19: Variacdes climdticas ocorrentes durante o dia

(COSTA, 2009)
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Temperatura

Temperaturas muito altas tendem a evaporar rapidamente a umidade das plantas e do
solo, formando correntes térmicas ascendentes que deslocam as particulas pulverizadas permi-
tindo que elas fiquem em suspensio por muito tempo. No entanto, temperaturas abaixo de 15
°C diminuem a atividade fisiol6gica das plantas, reduzindo a absorcdo de produtos como os
defensivos (AZEVEDO; FREIRE, 2006). A temperatura ideal deve estar abaixo de 32 °C.

Umidade relativa do ar

A velocidade da evaporacdo das gotas pulverizadas aumentam de acordo com a dimi-
nuicdo da umidade relativa devido a grande quantidade de 4gua presente na calda. Em baixa
umidade, a gota ao ser pulverizada perde liquido e peso pela evaporacao, tornado-se cada vez
mais leve, sendo facilmente desviada da trajetdria pelas correntes de ar. A umidade minima

deve estar em torno de 50-55% (AZEVEDQO; FREIRE, 2006).
Intensidade do vento

A influéncia da velocidade dos ventos na pulverizagado esta diretamente relacionada na
quantidade de tempo que as gotas permanecem em suspensao. Quando a velocidade do vento é
nula (estagnado), pode ocorrer formacgao das inversdes térmicas, o que € prejudicial a aplicagao
J4 que as particulas ndo sdo depositadas em quantidade e no local planejado. Realizar a apli-
cacdo sem correntes de ar € tdo nao recomendado quanto pulverizar a velocidades superiores a
10 km/h, pois a aplicacdo durante a alta velocidades do vento tendem a aumentar a deriva. As
condicdes mais seguras e ideais para a pulverizacao sdo a velocidades constantes de 3 a 7 km/h,

a qual corresponde a uma brisa.

2.3.4 EQUIPAMENTOS DE PULVERIZACAO DE UMA AERONAVE AGRICOLA

Tomando como base a aeronave Ipanema com todos os opcionais (equipamento de
pulverizacdo), é possivel considerar que os principais componentes em uma aeronave agricola
sdo (SANTOS, 2006):

* Tanque de produtos;

Bomba edlica;

Fluxometro;

Barras de pulverizagio;

* Bicos de pulverizacgao;

Sistema DGPS e barra de luzes.
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Tanque de produtos

Os avides agricolas tripulados apresentam na sua maioria tanques entre 250 a 3200
litros. Normalmente fabricados em fibra de vidro ou resina plastica devido a boa resisténcia a
corrosdo, tendo a sua parte interna sem rugosidades ou superficies que possam reter residuos.
Esses tanques sdo posicionados na dianteira do avido entre a cabine e o motor por motivos de
seguranca. Deve-se possuir uma tampa superior bastante ampla, para facilitar a limpeza interna,
enquanto existem tomadas laterais, a qual € realizada o abastecimento dos liquidos. Alguns
avides apresentam uma escala graduada em litros posicionada lateralmente e externamente ao
tanque, sobre uma faixa translicida da prépria resina (acima do revestimento da entelagem),

permitindo a visualiza¢do do volume de calda que estd sendo inserido.
Bomba edélica

A bomba que transfere e pressiona o produto a ser pulverizado € do tipo centrifugo e
normalmente acionada por sistema edlico ou hidraulico (Figura 2.20). A pressao gerada por ela
deve-se a quantidade de pds, didmetro e velocidade de voo. Quanto maior for a velocidade do
avido, maior pressdo e vazao a bomba fornecerd e mais quantidade de produtos serd necessario
pulverizar. Quando ndo se possui um fluxdometro automatico, essas variaveis fecham um ciclo
de controle natural de fluxo (Quanto mais velocidade de voo, maior a vazao/pressdo entregue

ao liquido a ser pulverizado).

Figura 2.20: Bomba edlica para pressurizag¢do das barras

Fluxometro
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Esta vélvula € responsavel pelo controle e ajuste da pressdo do liquido que vai para as
barras de pulverizagdo, e também permite a agitacdo das misturas da calda presente no tanque.
O acionamento normalmente é realizado pelo piloto através de comandos dentro da cabine, po-
dendo apenas controlar a abertura da vdlvula. No entanto, atualmente ja existem controladores
de fluxo automatico (fluxdmetro), garantindo variagdes de fluxo a taxas menores do que 2%.
Esse processo automatizado permitiu que o pilotos focassem mais nas manobras aumentando a

eficiéncia da aplicagdo.

Por meio do dispositivo, o volume de aplicagdo permanece constante em qualquer situ-
acdo de voo, seja em aplicac@o contra ou a favor do vento, terrenos inclinados, diferentes alturas
e velocidades de voo, etc. A tnica informagdo que deve ser dada ao fluxometro € onde inicia a
aplicacdo (uma espécie de trimagem da propriedade) e o volume desejado. Quando o sistema é
conectado ao GPS, ele identifica o local da drea de aplicacdo e no momento exato abre e fecha
as barras de pulverizacdo, tornando todo o funcionamento do equipamento de pulverizacio au-
tomdtico, facilitando o trabalho do piloto agricola nas operagdes. As informagdes de vazdo sio

mostradas diretamente na barra de luzes ou no display interno.
Barras de pulverizacao

As barras de pulverizagao, tem como principal objetivo servir de suporte para os bicos.
Porém, eles também sdo responsaveis por interligar o liquido do tanque de produto até esses
bicos (Figura 2.21). A barra pode ser de secao circular ou com formato aerodinamico (influéncia

no arrasto) e normalmente s@o posicionadas atrds e abaixo do bordo de fuga das asas.

Figura 2.21: Barras de pulverizacdo aérea de aco inox
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Segundo Costa (2009), a distribui¢do dos bicos ao longo da barra ndo deve ser superior
a 75 % da semi envergadura (um lado da asa), a fim de evitar os vOrtices que ocorrem nas
pontas de asa, diminuindo a probabilidade de deriva. Os bicos devem ser posicionadas na
barra com espagamentos iguais entre si, que podem ser de 350, 400 e 500 mm. As aeronaves
agricolas aparentam barras também sob a fuselagem, para compensar a amplificagdo dos efeitos
de turbuléncia gerada pelos componentes e acessérios do sistema de pulverizagdo. E comum em
um avido agricola sobrar um restante de liquido (liquido residual, “lastro”), a qual somente ird
sair com a limpeza e manutencdo do equipamento. E necessario manter o equipamento agricola

sempre revisado, para ndo entupir (encrostar) o sistema.
Bicos e atomizadores rotativos ara pulverizacio

Os bicos de pulverizacdo sdo dispositivos que subdividem o liquido (calda agricola)
em gotas. Existem diferentes tipos de bicos pulverizadores no mercado, cada um possui ca-
racteristicas especificas para uma determinada aplica¢do. Essas variagcdes sdo importantes, pois
permitem utilizar aquele que seja mais adequado a cada situacdo, minimizando as perdas de
defensivos agricolas e melhorando a qualidade da aplicacdo. Normalmente esses tipos de bicos
sdo mais encontrados nos pulverizadores terrestres, porém com algumas adaptagdes eles podem
ser incorporados na aeronave para diminuir as chances de deriva, exemplo: angulaciao do bico

em relacdo ao ar (Figura 2.23).

Figura 2.22: Atomizador rotativo

Segue abaixo algumas das caracteristicas dos diferentes tipos de bicos:

* Bico de jato em leque: apresentam o jato de pulverizacio em um plano apenas, esse
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tipo de aplicacdo € indicado para condi¢des pré emergenciais (aplicacdo no solo) (AZE-
VEDO; FREIRE, 2006). Podem depositar continuamente (distribui¢ao uniforme na faixa
de deposicao) quanto de maneira descontinua (deposi¢c@o € maior no centro, decrescendo
no bordos).

* Bico de jato conico: segundo Azevedo e Freire (2006) esses tipos de bicos sdo divididos
em duas categorias: jato conico cheio e vazio, sendo o dltimo o mais requisitado. O cone
vazio dispde do jato somente na periferia do cone, ndo havendo gotas no centro. Esses
bicos trabalham com alta pressido (acima de 4 bar chegando até 20 bar), e por isso sdo
normalmente recomendados para aplicagdes que exigem deposi¢do de gotas internamente
(maior penetracao das particulas na cultura) (SANTOS, 2006);

* Bico de jato em leque de impacto: parecido com o jato em leque, porém sdo utilizadas
em menores pressoes de trabalho (a partir de 0,7 bar). Normalmente sdo de alta vazdo e
produzem gotas grandes devido ao impacto do liquido em um plano inclinado, porém em
casos de baixas vazdes, chegam a produzir gotas relativamente pequenas. O padrdo de
deposi¢do dos bicos ndo € muito regular, por isso, a utilizacdo em barras apresenta pro-
blemas de sobreposicdo, tornando a deposi¢do bastante irregular (AZEVEDO; FREIRE,
20006).

Com a introducao dos métodos de ultra baixo volume de aplicacio (1 a 20 1ha), tem
se recorrido a outro tipo de equipamento, os atomizadores rotativos (Figura 2.22). Esses equi-
pamentos tem sido predominante usados nas aeronaves agricolas. Neste processo, a divisdo
das gotas € obtida por meio da introdugdo do liquido a baixa pressdo (2 bar) no interior de um
mecanismo giratdrio, podendo ser uma tela, escova circular ou mesmo um rotor ranhurado.

Posicao de Posicdo de Posicao de
135 graus: Ir/—\ 90 graus: - 0 graus:

Gotas finas \J\% Gotas médias Gotas grandes

Figura 2.23: Diferentes tamanhos de gotas para diferentes angulos de posicionamento dos bicos
(COSTA, 2009)

Esses pulverizadores produzem gotas amplamente constantes em relagdo aos bicos
hidraulicos e possibilitam pequenos diametros. Com a utilizacdo de gotas muito pequenas €
possivel obter uma boa cobertura, porém com grandes dificuldades para controlar a dire¢ao
das gotas em condi¢des atmosféricas desfavordveis (deriva). A escolha do tipo do atomizador

depende da velocidade de voo.
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Sistema DGPS e barra de luzes

O sistema DGPS (GPS diferencial) utiliza geralmente outro receptor GPS fixo. O
receptor do usudrio recebe dois tipos de sinais: um, fornecido por quatro ou mais satélites;
outro o sinal diferencial, que contem as informag¢des dos erros de cada satélite, calculados
pela estacdo de referéncia. Quando os dois tipos de informagdo sdo processados o resultado
final é o sinal DGPS, possuindo uma precisdao acerca de 1 a 5 metros, podendo chegar a 30
centimetros. Esse sinal é ligado a uma tela de exibi¢do dentro da cabine e em tempo real
possibilita acompanhar o resultado da aplicagdo no momento em que ela estd sendo realizada.
Os mapas digitais de aplicacdo funcionam como certificados de garantia das aplicacdes aéreas,
pois ficam registrados neles todo o trabalho realizado e possibilitam aos pilotos e contratantes

do servico verificar nesses mapas possiveis falhas nas aplicagdes.

Com o sistema DGPS € possivel gravar todas as informagdes do voo, para posterior
reproducdo e andlise em computador; Memorizacdo de dreas inacabadas, para posterior fina-
lizag¢do; Planejamento do trabalho pré voo; Delimitacdo e cdlculo da drea, antes da aplicagdo;
Func¢des de navegacao para pontos de referéncia; Alarme de faixas ja aplicadas e ndo aplicadas;
Memorizagdo das coordenadas do ponto de interrup¢do de uma faixa, permitindo sua continua-
cdo posteriormente; Monitoramento como taxa de aplicacio, vazio, volume aplicado, saldo do

produto no tanque; Gerenciamento de controles automaéticos de vazdo.

Para conseguir aplicar corretamente sobre as linhas de tiro estipuladas para a missdo, o
piloto € orientado por uma “barra de luzes” posicionada em algum lugar na frente do operador
podendo ser posicionada internamente, no painel ou, do lado de fora da cabine. Essas luzes,
controlada pelo GPS, é um conjunto de pequenas luzes (LEDS) que acendem na medida em
que a aeronave se afasta do alinhamento determinado. Esse alinhamento € gerado pelo piloto
na primeira passada e as demais serdo sempre paralelas a primeira e afastadas da distancia

equivalente a largura de uma faixa de deposigao.

2.3.5 DINAMICAS DE VOO NA APLICACAO AGRICOLA

Diferentemente de qualquer equipamento de pulverizacdo terrestre, a aeronave agri-
cola, possui caracteristicas proprias e especificas, principalmente ligadas a turbuléncias aerodi-
namicas geradas quando em voo pelos componentes do avido como: asa, fuselagem, hélice e
equipamento de pulverizagdo. Além das outras caracteristicas que influenciam a pulverizagdo
ja citadas anteriormente, esses fendmenos dindmicos serdo responsdveis na geragdo, dispersao,
deposi¢do das gotas de pulverizacdo, sobre o alvo desejado. Podem ser citados os seguintes

efeitos provocados pelo avido que influenciam o direcionamento do liquido pulverizado.
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¢ Efeito downwash;

» Vortice de ponta de asa.

Além dos efeitos que a aeronave provoca durante a pulverizagdo, existem outras resul-
tantes que influenciam a aplicac@o aérea. O maior caso € a dire¢do do vento durante o emprego

dos defensivos agricolas. Existem trés situacdes de voo que podem ocorrer durante a atividade:

¢ Vento a favor ou contra;

¢ Vento de través.

Altura de voo e o efeito downwash

A maior influéncia sobre as gotas ocorre pela asa. Os efeitos aerodinamicos apresen-
tados na Figura 2.5 determinam o diferencial entre as aplicacdes aéreas e terrestres. O direci-
onamento das linhas de corrente do ar que passam pelas superficies do extradorso e intradorso
do perfil aerodinamico quando se encontram no bordo de fuga (efeito downwash) tendem a
ser apontados para o solo, fazendo com que as particulas geradas pela pulverizacdo tenham o
mesmo caminho quando a aeronave estiver em voo paralelo ao solo. Normalmente essas linhas
no fim do escoamento do perfil ja apresentam turbuléncias que sao formadas devido as diferen-
cas pressdo que existem entre o intradorso e extradorso, fazendo com que a zona de alta pressdao
(intradorso) seja deslocada para a zona de baixa pressdo (extradorso). De acordo com Santos
(2006) a tendéncia é que essa esteira (downwash) ajude a aplicacdo, porém o que ird definir
se serd prejudicial ou ndo serd a altura de voo. Dependendo dessa altura, a esteira podera ter
uma dissipacdo suave, normal e uniforme, sem choques violentos sobre o solo ou cultura ou
serd bastante turbulenta e com irregularidades na distribui¢ao do produto se o voo for realizado

muito préximo ou colado & cultura/solo Figura 2.24.

Figura 2.24: Influéncia da altura de voo sobre a deriva
(SANTOS, 2006)
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Durante o voo muito baixo, as particulas pulverizadas sofreram uma componente ver-
tical para baixo devido o efeito de downwash, no entanto devido a baixa altura elas sofrerdo
uma componente de reacdo de aproximadamente a mesma intensidade (efeito solo), fazendo
com que essas gotas permanegam mais tempo no ar € podendo se evaporar antes de atingir o
alvo (SANTOS, 2006). A

Por outro lado um voo muito alto sem a corre¢do adequada para os parametros da
aplicacdo como tamanho de gotas e volume de aplicagdo, resultard em perda das gotas por eva-
poragdo também, devido ao longo percurso até atingir o alvo. Como um exemplo de caso, para
o avido Ipanema é recomendado uma altura de 4 a Sm em relacdo ao alvo desejado (SANTOS,
20006).

Por fim, o ponto ideal € aquele em que se consegue conciliar a maior faixa de deposicao
possivel com volumes de aplicacdo tao reduzido e tecnicamente efetivo que resulte em uma
deposi¢do sobre o alvo bioldgico desejado com a densidade de gotas recomendadas para cada

tipo de aplicacdo confome a se¢do (Densidade de gotas).
Vortices de ponta de asa

Os vortices sdo turbuléncias que aparecem nas pontas da asa sdo gerados de acordo
com o que foi explicado para o fendmeno de downwash. Porém neste caso, a extremidade em
questdao ndo apenas o bordo de fuga e sim as extremidades laterais. As linhas de corrente do
ar quando se aproximam a ponta da asa tendem, devido a diferenca de pressdo provocada pelo

perfil aerodindmico, a escapar pela extremidade da asa conforme € apresentado a Figura 2.25
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Figura 2.25: Vortice de ponta de asa
(OZEKI, 2006)
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Esse efeito pode ser aproveitado para se obter uma faixa de deposicdo mais larga,
maior uniformidade de distribui¢do e deposi¢do adequada das gotas sobre o alvo desejado. No
entanto deve se evitar que as gotas pulverizadas sejam ‘““sugadas” por este efeito (COSTA, 2009).
Normalmente € reduzido a extensao da barra e o nimero de bicos de pulveriza¢iao para evitar
o arrasto das particulas e consequentemente perdas pelo efeito dos vortices (SANTOS, 2006).
A recomendacao geral € que a distribui¢do dos bicos ao longo da barra ndo deve ser superior a
75% da semi envergadura (COSTA, 2009). Essa reducao nos equipamentos de pulverizacao nao
influencia a faixa de deposi¢ao da aeronave, na verdade, contribui para a redugdo das perdas do
defensivo agricola além de evitar riscos de polui¢cdo ambiental, transformando em economia,

eficiéncia e segurancga para a aplicacdo.

Para auxiliar na reducdo desses vortices indesejaveis na ponta da asa é empregado o
uso dos winglets. Sao dispositivos que tem por funcao diminuir o arrasto induzido, que € fungcao
dos vértices da ponta de asa. Em geral, tem a forma de uma aba vertical ou inclinada. Esses
dispositivos s@0 muito importantes em uma aeronave agricola, porém se tratam de projetos

complexos e de dificil desenvolvimento.
Vento a favor/contra

Nao € recomendado realizar a aplicagdo aérea com estes tipos de vento devido alguns
problemas que podem ocorrer durante a pulverizagdo. Na Figura 2.26 o eixo da abscissa repre-
senta a posi¢do relativa da asa de ponta a ponta, o qual a linha que € apresentada representa a

linha média da aeronave.

A

Densidade das gotas

Vento

>

Coletores de deposigao

Figura 2.26: Influéncia da direcao do vento a favor/contra na aplicacio aérea
(SANTOS, 2006)

Segue abaixo os fatores de risco que podem acontecer nesta situagdo ((SANTOS,
2006).

* Faixa de deposi¢do mais estreita;
* Irregularidade de vazdo por drea, para mais ou para menos (vento contra ou a favor);

* Densidade de gotas muito grande sob a fuselagem do avido (entre asas).
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Entretanto, existem algumas possibilidades em que € necessario pulverizar com este
tipo de vento em consequéncia de algumas condi¢des como a extensdo do “tiro” mais longa

na direcdo do vento, para maior rendimento e menor custo operacional. Porém nestes deve-se

considerar sempre que os resultados da aplicacdo podem ser um fracasso.

Vento de través
Ao contrario do voo com o vento a favor/contra, o vento do tipo través permite algumas
vantagens quando a operagdo estiver com a altura de voo e os bicos de pulverizacdo corretos.

Assim como a Figura 2.26, o grafico apresentado na Figura 2.27 representa a mesma idéia.
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Figura 2.27: Influéncia da direcao do vento de través na aplicacdo aérea
(SANTOS, 2006)

As caracteristicas mais importantes relacionada a esse tipo de vento sdo:

* Faixa de deposi¢cdo mais larga;
* Melhor distribuicao das gotas;

* Densidade de gotas mais uniforme;

Através dessas vantagens € possivel diminuir o custo operacional, executar o servico

mais rapidamente e obter um melhor rendimento operacional. Porém existe um grande pro-

blema associado a esses ventos laterais que € a deriva.

2.3.6 DERIVA

A deriva consiste no desvio das particulas liberadas pelo equipamento de pulverizagao.
Este fendmeno ocorre devido a uma série de fatores como: propriedades fisico quimicas das
gotas e calda; tipos de equipamento utilizados; falta de manutencao dos mesmos. A deriva é
uma das principais responsaveis pela evolugdo na tecnologia de aplicacdo aérea. Portanto essa
secdo do texto juntard todas as informacdes ja comentadas para apresentar um passo a passo
sobre a influéncia de cada parametro a respeito da deriva.

Sao considerados como principais parametros que podem ocasionar a deriva os seguin-

tes parametros (AGROTEC, 2004):
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. Diametro e peso das gotas: Sado os fatores que mais afetam a deriva para uma determi-
nada condicdo climética. O controle da deriva deve passar obrigatoriamente pelo controle
de diametro das gotas. O diametro e o peso das gotas contribuem com uma maior 4rea
superficial em contato com o ar, dificultando a evaporacdo, e aumentado o peso da gota,
que evita a gota ser arrastada pelas correntes de ar durante o voo. De um modo geral é
considerado que diametros de gotas inferiores a 150 micra sdo altamente sucessiveis a
deriva. Quando € necessdrio trabalhar com didmetros proximo ao critico, geralmente é
utilizado aditivos na calda para que aumentem a densidade das gotas para que fique atinja

o alvo desejado.

. Vento: Como as particulas s3o normalmente muito pequenas, elas ndo sdo capazes de ir
contra o vento, ou seja, a direcdo do vento € vital para o controle da deriva. O grande
problema da direcdo é quando se tem dreas sensiveis ao redor, onde ndo se pode ultra-
passar uma fronteira devido a contaminacao do produto fitossanitario. Ja em relacdo a
velocidade, a deriva €, via de regra proporcional a velocidade do vento. Quanto maior a
velocidade, pior. Porém a velocidade aproximadamente nula, ou estagnada, facilita feno-
menos como o da inversdo térmica, que sdo correntes ascendentes de ar que deslocam as

particulas de pulverizac@o no sentido contrério ao do alvo.

. Temperatura e Umidade relativa do ar: Basicamente, temperaturas altas e umidade
relativa baixa podem causar grande evaporacao, reduzindo o didmetro das gotas antes
que atinjam o alvo, de maneira que a aplicacdo seja insuficiente em cobertura de area.
Essas sdo as principais influéncias, porém paralelamente sao responsdveis pela inversao
térmica, ja que a alta temperatura no solo, fazem que o ar mais quente (préximo do solo)
seja direcionado para cima, devido a diferencas de propriedades fisico quimicas do ar

quente em relacdo ao mais frio.

. Altura do voo: Quanto maior a altura, maior o tempo necessdrio das gotas atingirem o
alvo biolégico, logo aumenta a possibilidade dessas particulas serem levadas pela corrente
de ar, evaporarem, etc. No entanto, as alturas de voo muito baixas, podem ocasionar
um tipo de turbuléncia chamada de “rebote” devido ao choque das linhas de corrente
do ar apds passarem pelo perfil aerodindmico da asa (downwahsh) se chocarem com a

plantacdo, de maneira que esse ar leve as gotas no sentido contrario (para cima).

. Equipamento de pulverizacido: O equipamento é um dos grandes responsaveis pelas
caracteristicas das gotas como: DMV (Diametro médio volumétrico; espectro de gotas;
velocidade de aplicacdo; entre outros, fazendo com que os equipamentos sejam direta-

mente responsaveis pela deriva também. Dentre eles, podemos citar
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6. Volume de aplicacdo: Como a deriva é relacionado ao didmetro das gotas, o volume
de aplicacdo interfere no fendmeno de deriva no sentido de compensar a quantidade de
gotas por unidade de drea (densidade de gotas) aumentando ou diminuindo. Quando a
densidade de gotas estd muito baixa, € necessario aumentar o volume de aplicacio, o

mesmo se para situagdes contrarias.

7. Aditivos dos defensivos agricolas: Por conter inimeros tipos de aditivos, varios deles
influenciam diretamente ou indiretamente em relacao a deriva. No entanto,podemos ci-
tar alguns mais relevantes: Aditivos que aumentam a densidade das gotas (aumenta o
peso, diminui o tempo de suspensdo no ar); aditivos que aumentam a tensao superficial
do liquido (normalmente aumentam o didmetro das gotas, maior peso, menor risco de
evaporacao, etc.). Na contramao disso, alguns aditivos sdo “prejudiciais” ao controle da
deriva, entre eles estdo: aditivos que diminuam a tensdo superficial e/ou a viscosidade do
liquido (formagao de gotas menores); aditivos que reduzem a evaporagdo, sem regular o
diametro das gotas. (aumentam a resisténcia a evapora¢ao, porém nao se preocupam com

0 peso, tensao superficial que sdo os principais fatoes de controle da deriva).

24 TRADE-OFF

O desenvolvimento de projetos aeronduticos, segundo Barros et al. (2000), é direta-
mente influenciado pelas caracteristicas e desempenho dos avides existentes disponiveis. Fun-
damentado nisso, nesta se¢do € realizado um estudo comparativo dos equipamentos de pulve-
rizacdo terrestre (autopropelido), pulverizacdo aérea (aeronaves agricolas) e os veiculos aéreos
nao tripulados ja construidos. A Tabela 3 correlaciona 35 aeronaves agricolas de 7 diferentes

fabricantes com vérios importantes de cara avido.

Pode-se perceber que a quantidade de avides agricolas € muito extensa, contando muito
também a variedade de tamanhos para uma mesma fabricante. O que podemos perceber € que
a grande maioria das aeronaves possuem um hooper entre 700 e 1200 litros, com a ressalva das
fabricante Air Tractor (prefixo AT), PAC (prefixo 08-600 e 750XL) e Ayres (proprio nome) que
possuem hoopers acima da média. No entando os dois dltimos ndo sdo comumente encontrados
no pais. Um outro dado relevante € a proximidade das velocidade de cruzeiro de todas as
aeronaves que variam do minimo de 209km/h (Ag-Cat) até o méaximo de 254km/h (08-600
LTP). Como a velocidade de cruzeiro esté ligada diretamente a velocidade de pulverizagdo, este
¢ um dado a se levar adiante no projeto. O peso vazio das aeronaves também é um diferencial do
projeto, uma vez que de acordo com a Tabela 3 quanto mais pesado for o avido menor serd sua

eficiéncia estrutural (peso total sobre peso em vazio) e mais poténcia no grupo motor propulsor
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serd necessdrio. Isso € algo indesejdvel ao projeto. A Tabela 4 apresenta um comparativo de

varios autopropelidos de grandes fabricantes.

Assim como foi notado nos casos dos avides agricolas, os pulverizadores terrestres
também apresentam um certo padrdo. Neste caso € a capacidade de produto que se pode car-
regar, variando de 2000 até 3000 litros. Isto se deve ao fato que a velocidade de aplicagdo,
vazao de agrotoxico, capacidade de produto e comprimento de barra sdo diretamente relaci-
onados. Obviamente quanto maior o comprimento da barra de de pulveriza¢do, maior serd o
volume do reservatério de produtos. Normalmente a velocidade de pulverizagdo ndo muda para
os terrestres, pois € limitada pela inércia do autopropelido e as vazdes de pulverizacdo sao bem
proximas, entre 30 a 40km/h, entdo para um mesmo comprimento de barra, os volumes do
compartimento dos autopropelidos sdo bem préximos como € mostrado na Tabela 4. A Tabela

5 apresenta diferentes tipos de VANT’s ja desenvolvidos.

No caso dos veiculos aéreos nao tripulados (Tabela 5), ndo temos como compara-los
como foi feito para os dois itens anteriores, ja que possuem diferentes fungdes como vigilancia,
combate, entre outros. Porém, podemos observar que para os VANT’s que sao de combate como
o Pioneer, Predator, Predator B possuem um alto valor de eficiéncia estrutural (E.E), o qual é
o principal razdo para se utilizar um sistema de aeronave nao tripulada. Nos casos citados na
Tabela 5, as cargas pagas sdo normalmente cameras, sensores, centro de comunicagdo (GPS) e

armamentos, porém nesse projeto colocara tanques de defensivos agricolas no lugar das armas.



Tabela 3: Caracteristicas principais de aeronaves agricolas.

Name WE MCTOW g limit Engine Power MCP W/P S W/S  Hooper Hooper Hooper E.E. Vs Ve
[N] [N] - - kN]  [kW] [N/HP] [m?] [N/m?]  [m’] [N] [ke] - [km/h]  [km/h]
FU24 (220) 8802 15797 3,80 0-470-E 167,8 1678 70,2 2471 639,2 0,708 7120 726 0,809 178 -
FU24 (240) 8802 16642 3,80 0-470-M/N 179,0 179,0 69,3 2471 6734 0,708 7120 726 0,809 178 -
FU24 (250) 8802 17043 3,80 10-470-G 186,4 1864 682 24771 689,6 0,708 7120 726 0,809 178 -
FU24 (260) 8899 17354 3,80 10-470-D 193,9 193,99 66,7 24,71 7022 0,708 7120 726 0,800 178 -
FU24 (285) 10279 17799 3,80 10-520-A 212,5 2125 62,5 2471 7203 0,708 7120 726 0,693 106 211
FU24 (300) 10279 17799 3,80 10-520-F 212,5 223,77 62,5 24,71 7203 1,048 8232 839 0,801 106 211
FU24 (310) 9678 17799 3,80 GIO-470-A 231,2  231,2 574 24,71 7203 1,048 8232 839 0,851 106 211
FU24 (1060) 11569 21626 3,80 PT6A-20 372,8 372,8 433 2471 875,11 1,048 13349 1361 1,154 117 248
FU24-954 12459 21626 3,80 I0-720-A1A 2983 2983 54,1 24,71 875,1 1,218 12459 1270 1,000 117 215
FU24-950 FC 13403 21626 3,80 PT6A-15AG  410,1 2923 393 2471 875,1 1,869 15819 1613 1,180 215 -
FU24-950TCL 13483 21626 3,80 M60ID-11INZ  410,1 320,7 39,3 24,71 8751 1,869 12459 1270 0,924 113 215
08-600 LTP 13153 28701 3,56  LTP101-600A  446,7 421,3 47,9 2471 11614 1,869 18244 1860 1,387 124 254
08-600 PT6 13153 28701 3,56 PT6A-34AG  559,3 4720 383 24,71 11614 1,869 18244 1860 1,387 124 254
750XL AG 17020 33373 3,47 PT6A-34AG  559,3 4720 44,5 2488 13414 2,633 19623 2000 1,153 128 261
AT-402A 17799 26698 3,80 PT6A-11 410,1 410,1 48,5 2843 939, 1,512 14462 1474 0,813 120 226
AT-402B 17799 26698 3,80 PT6A-15 507,1  507,1 39,3 2843 9391 1,512 14462 1474 0,813 120 226
AT-402B 17799 31148 3,80 PT-6A-15 507,1 507,1 458 2899 10746 1,512 14462 1474 0,813 226 226
AT-502B 18244 35598 3,80 PT6A-34 559,3 5593 47,5 28,99 1228,1 1,892 14462 1474 0,793 - -
AT-502A 18244 35598 3,80 PT6A-45 820,3 559,3 324 28,99 1228,1 1,892 18244 1860 1,000 - -
GA-200 7671 12904 3,80 10-540A1D5 1864 1864 51,6 17,87 7219 0,800 8299 846 1,082 98 200
GA-200C 8339 14951 3,80 10-540K 223,7 223,77 498 19,60 7627 0,800 10301 1050 1,235 104 209
Ayres 16019 26698 3,80 PT6-34AG 559,3 522,0 356 3029 881, 1,876 20638 2104 1,288 143 202
Cessna A188 8570 16918 3,80 10-520-D 223,77 2125 564 18,77 901,5 0,759 7431 757 0,867 104 232
PA-25 6924 12900 3,80 0-540 1752 1752 549 17,00 75828 0,566 5340 544 0,771 - -
Ag-Cat 10924 20024 4,20 R-985-AN1 410,1 372,8 364 3047 657,11 1,512 8899 907 0,815 107 209
Zlin Z-137T 12904 24767 3,70 M601Z 4474 4474 41,3 3642 680,1 0,991 8828 900 0,684 - -
Zlin Z-37T 12263 24767 3,70 M601Z 4474 4474 41,3 3642 680,1 0,991 8828 900 0,720 219 -
AirTruk PL-12 8232 16909 3,80 10-540K 223,77 22377 564 23,50 7194 0,759 8566 873 1,041 0 194
Beaver 14017 22689 3,80 P&W R-985 3356 3356 504 2323 9769 0,991 11182 1140 0,798 - -
Ipanema - 17640 3,80 10-540-K1J5 240 240 55,12 19,90 8864 0,950 9310 950 - 88 228
(CAA, 2008)
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Tabela 4: Caracteristicas principais de pulverizadores terrestres.

Fabricante Nome Larg. Aplic. Capacidade Peso vazio Bomba Poténcia Altura de trabalho Obs

m] 1 kg [Vmin]  [HP] m] -
Jacto Uniport 3030 32 3000 9900 500 243 0.5022.70 -
Jacto Uniport 2000+ 24 2000 6600 190 128 045a1.85 -
Jacto Uniport 2500s 28 2500 8070 190 139 0.40 a2.00 -
CNH Patriot 350 30 3500 10100 - 200 - -
CNH Patriot 250 27 2500 8200 473 138 0.60 a2.20 -
Montana Parruda 3030 ST 30 3000 9300 500 - 0.78 22.65 -
Montana Parruda 2027 H 25 2000 8350 160 - - -
Montana Parruda 3027 H 27 3000 8900 430 - - -
PLA H3500F 31 3500 - - 220 - -
PLA H3000T 25 3000 - - 220 - -
PLA M2500S 28 2500 - - 132 - -
PLA M3000S 31 3000 - - 177 - -
John Deere 4730 - 3028 - - 245 - -
John Deere 4630 - 2270 - - 165 - -
King Agro King 45M 45 - 836 - - - Apenas Barra
King Agro King 36M 36 - 424 - - - Apenas Barra
King Agro King 32M 32 - 384 - - - Apenas Barra
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Tabela 5: Caracteristicas principais de VANTs de médio e grande porte.

Nome

Pioneer
Predator
Hunter
Outrider
Shadow
Fires Scout
Predator B
Npptune
Dragon Drone
LEWK
Finder
Dragon Eye
Desert Hawk
A160
SilentEyes
Dragon Warrior
GNAT
Silver Fox
Herron
Phoenix
POR Midget
Pointer

X-45

X-50
Crecerelle
Raven

Luna
Sperwer
Seeker

MOTW Carga

[ke] [ke]
125 64
1020 600
800 226
227 50
149 75
1159 90
4500 3000
36 10
41 11
364 91
26 6
2 0
3 1
818 136
5 2
91 11
516 63
12 0
1087 227
177 50
45 20
4 0
3636 681
811 91
120 35
84 17
40 10
350 45
255 50

E.E.
0,512
0,588
0,283
0,220
0,503
0,078
0,667
0,278
0,268
0,250
0,231
0,000
0,333
0,166
0,400
0,121
0,122
0,000
0,209
0,282
0,444
0,000
0,187
0,112
0,292
0,202
0,250
0,129
0,196

Endu.
[h]
5
20
15
3

(9}

[0 G NYo N NGRSV NG

—_
[\

Alcance
k]
373
74
200
200
125
400
1500
75
148
1600
648
5
10
4625
122
90
4818
41
3300
100
100

920
400
59
100
80
193
200

Ceiling Speed Env.

m
4572
7920
6100
4570
4270
6096
15200
2440
3048
4572
4570
305
300
9144
7620
5486
8000
3657
10000
2700
300
10668
3048
3353
4267
4000
5182
4877

[kn/h]
175
217
222
203
204
231
405
156
160
278
70
65
92
225
185
130
203
207
155
150
73
950
741
246
204
160
256
222

[m]
5
15

—
QN

(SIS @)

—_
(e

~N AR Wk

WIS
[kg/m?]
34
89
152
72
79
69
83
74
22
117
28
5
18
18
93
66
74
34
70
32
6
79
212
9
57
40
146
29
88

Poténcia
kN
22
86
31
29
315
670
11

115
19
11

20
10

53

Wto
[N]
1226
10006
7848
2227
1462
11370
44145
353
402
3571
255
20
29
8025
49
893
5062
118
10663
1736
441
39
35669
7956
1177
824
392
3434
2502

S
m?]
3,68
11,46
5,26
3,15
1,89
16,80

54,22
0,49
1,86
3,11
0,93
0,40
0,17

45,44
0,05
1,38
6,97
0,35
15,53
5,53
7,50
0,05
17,15

90,11
2,11
2,10
0,27
12,07
2,90

P
[HP]
30
115
42
39
422
898

154
25
15

27
13
7

71

W/S
[N/m?]
333,54
873,09

1491,12
706,32
774,99
676,89
814,23
725,94
215,82
1147,77
274,68
49,05
176,58
176,58
912,33
647,46
725,94
333,54
686,70
313,92

58,86

774,99
2079,72

88,29
559,17
392,40
1432,26
284,49
863,28

WP
[N/HP]
41,56
86,76

53,57
37,59
26,92
49,13
23,94

19,95

22,95
62,91

69,15
68,15
29,93

43,89
61,45
58,52
48,31

(ARJOMANDI et al., 2006)
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2.5 LEVANTAMENTO DO ESTADO DA ARTE

Assim como se foi realizado para o benchmarking, esta se¢ao apresentard alguns com-
ponentes e sistemas interessantes ja desenvolvidos nos seguintes tipos de equipamentos: aero-

naves agricolas, pulverizadores terrestres e veiculos aéreos ndo tripulados

2.5.1 AERONAVES AGRICOLAS

No ramo das aeronaves agricolas, é preciso citar os dois principais avides agricolas
presentes no mercado brasileiro: Ipanema e Air Tractor. A Figura 2.28 apresenta os dois avides

durante um voo.

(b)

Figura 2.28: Principais aeronaves agricolas no Brasil. a) Aeronave Ipanema b) Aeronave Air-
Tractor
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

O Ipanema, da fabricante NEIVA, apresentou uma solu¢cdo muito bem vidavel no pais,
a utilizagdo de um motor a etanol, ja que o pais é um grande produtor de cana de acticar e que
foi aqui no Brasil, em meados dos anos 70, que surgiu o programa Pr6 dlcool com o objetivo
de utilizar este combustivel como uma alternativa a gasolina. Um dos combustivel de avido, o
querosene no caso do Air Tractor custa aproximadamente duas vezes mais que o etanol e como
este custo representa aproximadamente 50% (ver secdo 2.6) do custo total de operacdo, isso

significa que manter o avido Ipanema em operagio tem menor custo comparado as concorrentes.

O Air Tractor € conhecido mundialmente pela robustez das aeronaves, assim como a
grande poténcia gerada pelo motor turbo hélice que sdo utilizados. No entanto o que fazem
deles um dos gigantes do mercado é o grande hooper que pode ser encontrado em diferentes
modelos da fabricante. Exitem capacidades de 1000 litros para os menores (equivalente ao
do Ipanema) para até 3000 litros que incluem ndo somente operagdes de pulverizacdo como

também de combates a incéndio.
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2.5.2 PULVERIZADORES TERRESTRES

Os pulverizadores terrestres sdo normalmente feitos de aco e sdo trelicados para tentar
diminuir ao maximo o peso das barras. No entanto, com a evolucao dos materiais, uma maior
insercdo dos materiais compostos na industria, a empresa King Agro projetou barras pulveri-
zadoras em sua maioria de fibra de carbono. Com isso o componente apresenta uma redugdo
de até 50% de peso o que promove uma menor quantidade de combustivel utilizada durante a
operacdo. As vantagens do material composto se estendem para a resisténcia a corrosao devido
aos produtos agrotoxicos e menor tendéncia a danos por fadiga que os agos comumente utili-
zados para as barras pulverizadoras. A Figura 2.29 apresenta o componente instalado em um

autopropelido.

Figura 2.29: Barras de puverizacao terrestre em material composto
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

2.5.3 VEICULOS AEREOS NAO TRIPULADOS

Os VANT’s revolucionaram o conceito de aeronave, uma vez que substituiram a ne-
cessidade de uma pessoa estar a bordo para controlar a aeronave. Isso s6 foi possivel com a
grande evolucdo dos sistemas de comunicagdo, através de sistemas como mostrado pela Figura
2.30, que apresenta um VANT de combate dos EUA.

Esses sistemas sao capazes de cobrirem um raio de acdo de até 300km e uma altitude
de aproximadamente 9km (UAV systems). Essas caracteristicas sdo essenciais para aeronaves
de combate, devido a distancia segura que a estacdo de controle terrestre deve estar do combate

e para o sistema de vigilancia que deve estar a uma altitude em que ndo possa ser reconhecido.
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Figura 2.30: Sistema de comunicacdo em bordo VANT
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

2.6 PESQUISA DE CAMPO

Durante o periodo de elaboragdo deste trabalho, a equipe realizou uma viagem para
a cidade de Primavera do Leste - MT afim de entender mais afundo as varidveis da pulveriza-
¢ao agricola aérea, além de descobrir a viabilidade e a aceitacdo dos futuros consumidores do
produto como este em desenvolvimento. Para reforcar o que ja foi citado anteriormente, este
projeto nao foi desenvolvido através de nenhuma metodologia de projeto de produto e nem reali-
zado um plano de negdcio, ou seja, todos esses dados levantados servem apenas para direcionar

e dar enfoque ao projeto de conclusdo de curso.

Por se tratar de uma cidade com forte economia agricola e tendo a maior frota de
aeronave agricola do pais, tendo tanto empresas de manutencdo de aeronaves quanto empresas
prestadoras de servigo de pulverizagdo aérea, foram produzidos dois questiondrios (Apéndice

A) a fim de conseguir informagdes que auxiliassem o projeto.

Por se tratarem de empresas relativamente pequenas e simples, as visitas foram rea-
lizadas sem a burocracia existente nas empresas de grande porte. Devido a isso, a equipe em
vez de deixar os questiondrios nos locais para serem respondidos decidiu por aplicar o questio-
ndrio através de uma conversa informal com os funciondrios das empresas visitadas. Segue as
atividades realizadas pela equipe durante a viagem de acordo com a sequéncia cronoldgica dos

eventos.

Visita a mecénica aeronautica SOMA
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A visita na mecanica aeronautica SOMA (Servicos, Oficina e Manuten¢do Aerondutica
Ltda.) através de uma conversa com o dono Cleber Coelho, nido teve contato direto com os
possiveis clientes (donos de terra, engenheiros agronomos, etc), porém por ter em sua grande
maioria avides agricola, auxiliou a equipe com dados de revisdes obrigatdrias, assim como 0s

custos de cada uma. Seguem os tOpicos mais relevantes discutidos:

1. Revisdo por horas de voo (aproximadamente 40h)
2. Revisdo por tempo (6 meses)

3. Revisao obrigatéria anual (Legislacdo)

Para o item 1 e 2, a revis@o serd obviamente realizada para o caso que acontecer pri-
meiro. Normalmente ela estd associada com a verificacdo do grupo propulsor, a ndo ser que
exista alguma anomalia registrada em didrio de bordo. Por ser uma revisao preventiva em que
se desmonta 0 motor para andlise de problemas, o custo desta revisdo é aproximadamente o
mesmo para as aeronaves que sao levadas a mecanica. O custo dessa revisdo gira em torno de
R$ 20 mil, caso exista a necessidade de realizar alguma troca de pega, o valor ird depender do
tipo de motor que € utilizado, por exemplo, no caso da aeronave Ipanema que utiliza um motor a
pistao € mais barato do que o turbo-hélice encontrado no Air Tractor devido a sua complexidade

(Figura 2.31).

(b)

Figura 2.31: Motores utilizados em aeronaves agricolas. a) Motor a Pistao Lycoming Série 540
(Ipanema) b) Motor Turbohélice Pratt & Whitney PT6A-67F (Air Tractor)

A revisao anual obrigatéria (item 3.) consiste em desmontar o avido inteiro a fim
de rever todos os componentes, mecanismos e sistemas. Caso haja algum problema, a peca
serd reposta ou consertada e entdo a aeronave é remontada. No entanto, essas revisdes sao
realizadas por estarem em legislacdo, e como esse trabalho apresenta o projeto de um VANT,
nao existe legislacao para tal aeronave o que torna dificil comparar ou imaginar o preco dessas

revisdes. A tnica coisa que se pode afirmar é que o motor serd de menor volume e a pistao
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logo, teoricamente, as pegas de reposicdo e as revisdes ndo serdo tdo caras quanto as aeronaves

pilotadas.

Além dessa conversa com o dono da Soma, a equipe fez uma visita completa por toda
a mecanica. L4, foi observado que os principais materiais utilizados hoje nos avides agricolas
s@o as ligas de aluminio 2024-T3 para entelagem e nervuras devido a alta tensdo tltima e boa
conformabilidade, ago ligas 4130/4340 para a fuselagem, longarina, trem de pouso e outros
componentes altamente solicitados e os acos inoxidéaveis para tubulagdes e conexdes para o
sistema de pulverizacdo do avido. A Figura 2.32 apresenta algumas das fotos tiradas pela equipe
durante visita a pela mecanica. Por maior que seja a quantidade de avides para a revisdo, o local
ndo conta com equipamentos sofisticados, como maquinas CNC e nem um gestor de logistica
dos processos de manuten¢do. Tudo 14 € organizado e feito de acordo com o Cleber Coelho

devido a experiéncia de 30 anos na aerondutica (Embraer).

(a) (b)

(© (d

Figura 2.32: Componentes de aeronaves agricolas. a) entelagem; b) longarina (ipanema); c)
sistema de pulverizacdo; d) bequilha.

Com o fim da visita, a equipe acredita que existe a necessidade de se ter mais mecanicas
como a SOMA ao redor do pais para que se possa difundir a aviagcdo agricola, e que, mesmo
a SOMA, possa ter uma melhor infraestrutura para atender mais aeronaves. Por fim, a equipe
foi instruida por Cleber a procurar as empresas prestadoras de servigos que ficam instaladas na

mesma rua em que a SOMA se encontra.

Visita a prestadores de servico de pulverizacao
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Houveram visitas em trés empresas de pulverizacio agricola aérea: Pulveriza; Alianca
e Florida. Em todas elas foram realizadas perguntas tanto para os donos quanto para os pi-
lotos que se encontravam nos locais sobre como sdo realizados os servigos, responsabilidades
do prestador assim como precos e custos. De acordo com o Cléber (SOMA) essas empresas
normalmente sdo de pequeno porte € ndo possuem nivel organizacional elevado o que limita o
nimero de aeronaves em torno de quatro, enquanto o mercado muitas vezes exige mais aerona-
ves disponiveis. Na primeira empresa, a Pulveriza, eles possuem uma frota de quatro aeronaves:

Um Cesna, dois Ipanemas e um Air Tractor. L4 foi possivel levantar os seguintes dados:

Preco por hectare de aplicacao
* As obrigacdes do aplicador (empresa) e do contratante (fazenda)
* Os preparativos para a missao (J4 no local)

* Os parametros de aplicacao

As mudangas de condi¢des climéticas inerentes de cada voo.

Um dos parametros mais importantes do produto final serd o preco da aplicacdo. Com
essa ideia em mente a equipe conversou com o dono da empresa, Edynelson e mais dois pilo-
tos agricolas, Fabio e Marcel. Segundo eles o preco de aplica¢do varia primeiramente com a
aeronave utilizada, ou seja tanto o preco do combustivel que o avido utiliza quanto o volume
maximo de defensivo que ele pode carregar influencia o preco. Os pilotos afirmam que o com-
bustivel € o maior gargalo de maquinas agricolas representando aproximadamente 50% do custo
de operacgdo, que mostra o potencial da aeronave Ipanema que utiliza o motor a etanol frente ao
Air Tractor que utiliza querosene. Uma outra varidvel € a quantidade de drea a ser aplicada, ou

seja, quanto maior a o terreno de aplicacdo menor serd o preco por hectare coberto.

Como prestadora de servicos, a empresa € responsdvel apenas pelo combustivel e os
equipamentos de pulverizacdo como bicos, sistema de reabastecimento, etc. Com isso, o dono
da propriedade € obrigado a fornecer a calda dos defensivos, a vazio a ser utilizada na aplica-
cdo, a regido de aplicacdo (talhdes) e o trajeto a ser realizado entre os talhdes. Basicamente
eles sdo os Unicos responsdveis para a definicdo da missdo. Como a pulverizacdo aérea é muito
sensivel as condi¢des do ambiente durante a aplicagdo, o dono da propriedade, principalmente
em grandes propriedades, conta com um engenheiro agronomo e uma equipe de técnicos agri-
colas para auxiliar e definir esses os pardmetros de aplicacdo. Porém, a avalia¢do das condi¢des
do ar muitas vezes se reduz a uma biruta (direc@o e intensidade) e um medidor de temperatura
e umidade em solo. Em alguns casos sdo instalados mini centros de meteorologia para dados

mais apurados.
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Segundo o Edynelson, eles se organizam da seguinte maneira para uma operacdo de

pulverizagdo:

1. O piloto realiza o translado com o avido enquanto um assistente vai de camionete levando
o combustivel e os equipamentos de pulverizagdo;

2. No local, o piloto realiza um voo de reconhecimento da propriedade e eventualmente
auxiliar os pontos de infestacdo na plantacao;

3. Em solo, abastecem o avido com o combustivel necessdrio para a missdao e inserem a
calda no tanque de produtos do avido;

4. Decolagem e inicio da missao.

Existem casos, segundo os pilotos da empresa em que se pulveriza por até 9 horas
seguidas de voo para aproveitar as condi¢des climaticas. O que faz com que as dreas médias
cobertas por um dia de pulverizacdo mude de acordo com o clima no local. Eles reportaram
que tem casos que se consegue cobrir 1000 ha enquanto outras vezes nao chega a 200 ha.
Outro item que o pilotos comentaram foi que por mais que a CENIPA (Centro de Investigacdo e
Prevencdo de Acidentes) insista em convencer a se voar dentro do envelope da aeronave, porém
a empresa define o envelope pela experiéncia do piloto, fazendo com que normalmente fique

fora do envelope de voo.

Em relacdo a utilizagdo do VANT para se pulverizar tanto o dono da empresa quanto
os pilotos se mostraram céticos. Eles comentaram os seguintes pontos sobre a dificuldade de se

implementar um voo autdnomo para a aplicacio de defensivos:

1. O piloto sente as mudancas do clima durante o voo para uma possivel tomada de decisao
durante uma manobra;

2. Sao indmeros obstdculos durante a pulverizacdo aérea, ndo somente cabos de energia;

De acordo com as proprias palavras deles, o piloto sente no assento todas as mudancgas
que ocorrem na aeronave, como ventos de través durante um baldo ou quando bate um rajada
quando estd bem préximo do solo. Outro ponto comentado € que a topografia € um outro ini-
migo da pulverizacio aérea, por mais que na cidade de Primavera do Leste tenha uma geografia
de planalto, pequenas inclinagdes no terreno for¢cam o piloto a estar regularmente controlando
a altura do avido durante a aplicacdo. O dltimo item discutido por eles sobre utilizar um VANT
para aplicagdo de defensivos é que atualmente, pelo menos na regido do Mato Grosso, estdo

precisando de avides com capacidade de carga cada vez maiores. Segundo eles, quanto maior o
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tanque de produtos da aeronave melhor. Por exemplo, um Air Tractor que possui um tanque de

1512 1 eles consideram que € pouco para algumas aplicagdes.

Durante a visita as outras duas empresas, Florida e Alianga, muitas das discussoes rea-
lizadas se repetiram ao que foi dito na Pulveriza Ltda. com a ressalva de dois topicos abordados,

um pela Flérida Aviacdo Agricola Ltda. e outro pela Aliangca Aviagdo Agricola Ltda.

1. Para propriedades com menos de 200 ha, a pulveriza¢do ndo € lucrativo e normalmente é
cobrado o translado até a propriedade (Alianga);
2. Possibilidade de pulverizagdo noturna devido a demanda local estar acima da capacidade

das empresas durante a safra (Florida);

De acordo com Adauto Andrade (Pulveriza aviagdo agricola), uma espécie de gerente
da empresa explicou que para propriedades menores que 200 ha ndo se compensa utilizar a
pulverizacdo aérea. No caso dessa empresa pode ser justificado por se ter apenas avides Air
Tractor, os quais possuem um maior volume de defensivos no hooper do que o Ipanema. Outro
dado levantado é que o translado também € embutido no pre¢o do servico, uma vez que as
revisdes das aeronaves sao diretamente ligadas as horas de voo e esse deslocamento da empresa
até a propriedade sdo horas de voo em que a aeronave ndo esta em atividade, ou seja, um
“desperdicio” de tempo de voo. O custo cobrado por eles gira em torno de R$ 1200,00 a hora

de viagem.

Durante o periodo da viagem da equipe, houve um surto de uma nova praga, a lagarta
Helicoverpa armigera que atingiu diversos produtores de varios segmentos (MAPA, 2014). De
acordo com Cleiton (Flérida aviagdo agricola) Por ser uma nova praga e nao possuir uma calda
padrao para combate-la, nesta primeira safra em que ela atingiu as plantacdes ocorreu uma
enorme procura para a pulverizacdo aérea devido a sua agilidade de aplicacdo para tentar salvar
o cultivo. Com isso para muitas dessas empresas estavam sobrando servicos, o que fez gerar o
interesse em se pulverizar a noite, o que ndo € comum devido a falta de visibilidade do piloto,

algo que ndo seria um problema para o equipamento de voo autdnomo.

Com esses dados levantados durante essas visitas a equipe pode concluir alguns reque-

rimentos do projeto:

» Sensores que possibilitem um voo de reconhecimento da topografia do terreno assim
como possiveis obstaculos;

» Sensores para medigdes meteoroldgicas a fim de definir a altura de voo durante a miss@o
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* Possuir um veiculo que possa transportar a aeronave, os equipamentos de pulverizagcdo
e servir como uma cabine para pilotar o avido e realizar a transmissdo do solo com a
aeronave.

* Tanque de produtos de pequeno porte ndo se encaixa no perfil de grande propriedades

como foi encontrado em Primavera do Leste.

Visita e curso do equipamento de agricultura de precisao - GPS (AGNAYV)

No decorrer de mais uma visita a uma empresa de pulverizacdo aérea, a equipe aca-
bou se comunicando com um integrante de uma empresa, DGPS & CIA, uma representante
da empresa AGNAV no Brasil. Os produtos AGNAV sdo utilizados para a agricultura de pre-
cisdo, contando com comunicac¢do por GPS e vdlvulas que realizam o controle da vazdo do
defensivo agricola. Durante esse primeiro contato, a equipe comentou sobre o projeto que esta
sendo desenvolvido e por muita coincidéncia estava tendo um curso para pilotos e empresarios
da AGNAV durante aquela semana e o entdo integrante da DGPS & CIA, Augusto Santana,
convidou o grupo para participar do evento. Este curso estava introduzindo uma nova versao do
programa AG-NAV (Comunicacdo por GPS) para agricultura de precisdo e um novo controle
de fluxo automatico (fluxdmetro) para a aviagdo agricola. A Figura 2.33 apresenta alguns dos

registros do evento.

Figura 2.33: Fotos durante o curso AG-NAV. a) Barra de luz e fluxmetro; b) Equipe AG-NAV
e DGPS; c) Curso ministrado por Ramom Lopes; d) Equipe presente durante o curso.

Durante o curso, o grupo foi apresentado ao presidente da AG-NAYV, o Sr. Fred Rami-

rez, através do Augusto Santana. Durante a conversa constatou-se que o programa em questao
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auxilia o planejamento da aplicacdo e permite tanto ao operador quanto ao dono da propriedade

a aquisicao de dados importantes a respeito da aplica¢do dos produtos agricolas como:

Volume de aplicagao;

Area total de aplicacio;

Velocidade de aplicacdo;

* Averiguar as linhas de tiro realizada;

Manobras de baldo;
* Tempo de aplicacio;

* Comprimento percorrido pela aeronave.

O programa € utilizado para a aplicagdo aérea com o intuito de orientar o piloto no
campo durante a pulverizacdo, evitando falhas e sobreposi¢des na aplicacdo. A antena GPS ¢é
conectada a um receptor e a uma barra de luzes que é um dispositivo com linhas de LEDs que
indica o operador o caminho a seguir (Figura 2.34). Todo o percurso durante a aplicag@o, assim
como as manobras de baldo, o alinhamento dos tiros, distancia entre os tiros (faixa de aplicacdo)

sdo exportada para programa para uma posterior analise.

8
-

TG -l o T oo

Figura 2.34: Barra de led para alinhamento da pulverizacao
(GOOGLE-IMAGES, 2014)

Assim como € realizado com a barra de luzes, o sistema GPS consegue se comunicar
com o programa, apresentando valores de dados como: vazdo de produto e volume aplicado
durante todos os momentos da aplicacdo. A Figura 2.35 apresenta a interface do programa

durante as etapas de planejamento de missdo e dados da aplicacao para futuro relatorio.
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3 PROJETO CONCEITUAL

3.1 CONFIGURACAO DA ASA
3.1.1 NUMERO

As opg¢des para o nimero de asas sao:

1. Monoplano (uma asa);
2. Biplano (duas asas);

3. Trés asas.

Uma configuragdo com mais de trés asas ndo é conveniente. O critério para definir
a quantidade de asas vem de alguma limitacdo de medida da envergadura. Uma vez que este
projeto nao apresenta qualquer limitagdo dimensional, entdo, por praticidade de fabricagdo,

definiu-se a aeronave como monoplano.

3.1.2 LOCALIZACAO VERTICAL

Existem quatro possiveis configuragdes para a localizagdo vertical da asa:

1. Asa alta;
2. Asa média;
3. Asa baixa;

4. Asa parasol.

Este € um parametro definido de acordo com a fun¢ao da aeronave, uma vez que utiliza-
se a asa para fixar a tubulacdo dos bicos de pulverizagcdo, afastd-los 0 maximo possivel da
fuselagem da aeronave € uma vantagem. Define-se a configuracdo de asa baixa, que tem as suas

vantagens e desvantagens apresentadas na Tabela 6.



Tabela 6: Vantagens e desvantagens da asa baixa.

Vantagens

Desvantagens

Melhor desempenho de decolagem
em comparacao com asa alta devido
ao ground effect;

A aeronave é mais leve comparada
com uma aeronave de asa alta;

Area frontal da aeronave é menor;
Passa a nao ser necessaria a utiliza-
cdo de estrutura na asa;

Devido ao item anterior o arrasto da
aeronave € menor;

A asa tem menor arrasto induzido;
A aeronave tem maior controle late-
ral comparada com uma aeronave de
asa alta;

A asa tem menor influéncia no
downwash (representado na Figura
2.5) da cauda, tornando-a mais efe-
tiva;

A cauda € mais leve comparada com
uma aeronave de asa alta .

A asa gera menor sustentagdo com-
parada com uma asa alta

Devido ao item anterior, a aeronave
possui maior velocidade de estol
Devido ao item anterior, a corrida de
decolagem € mais longa

A aeronave possui uma menor aero-
navegabilidade devido a maior velo-
cidade de estol

A asa possui menor contribui¢do
para efeito de diedro da aeronave, di-
minuindo sua estabilidade lateral

A aeronave tem um desempenho de
pouso menor

(SADRAEY, 2012)

3.1.3 SELECAO DE AEROFOLIO

A selecdo do aerofdlio €, segundo Sadraey (2012), o segundo mais importante para-
metro de uma asa, sendo a drea projetada da asa o primeiro. A principal funcio da asa € gerar
sustentacdo. Tal sustentac@o € gerada por uma secao transversal especifica da asa, chamada de
aerofolio, que além da sustentacdo, gera também arrasto e momento de arfagem. A sustentacao
¢ gerada devido a diferenca de pressdo existente entre a linha inferior (alta pressdo) e a linha

superior (baixa pressiao) do aerofélio. Existem duas formas de se determinar o aerofélio:

1. Projeto de aerof6lio;

2. Selec¢ao de aerofdlio.

Utilizou-se a selecdo, uma vez que para realizar um projeto o custo € elevado e exige

um alto investimento de tempo em testes em tinel de vento e simulacdes.
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Uma operagdo de voo consiste em decolagem, subida, cruzeiro, curva, manobra, des-
cida, aproximacao e aterrissagem. Basicamente o ponto de operacdo 6timo do aerofdlio € no
voo de cruzeiro, onde a sustentacdo (L) € igual ao peso (W) e o arrasto (D) € igual a tragdo
(T). Assim a asa deve produzir um coeficiente de sustentacao suficiente enquanto o coeficiente
de arrasto deve ser minimo em cruzeiro. Ambos os coeficiente dependem principalmente do

aerofdlio e as duas equagdes governantes para um voo em Cruzeiro sao:

1
L=W = 5pvzscL:mg, (3.1.1)
1 P
D=T = ~pV2scy = HPlmax. 3.12)
2 Ve

onde p € a massa especifica do ar, V € a velocidade relativa do ar, Cy, € o coeficiente de susten-
tacdo da asa, S € a drea projetada da asa, Cp € o coeficiente de arrasto da asa, Ppax € a poténcia
maxima fornecida pelo motor e V¢ € a velocidade de cruzeiro. Sendo que a varidvel “n” varia
entre 0.6 e 0.9, isso significa que apenas uma parte da poténcia do motor é utilizada em voo
de cruzeiro e a poténcia maxima ndo é empregada. O valor de “n” serd determinado em passos
futuros do projeto, porém, inicialmente € sugerido por Sadraey (2012) utilizar 0.75. A poténcia
maxima do motor somente € utilizada em procedimentos de decolagem ou em voo de cruzeiro

com velocidade maxima.

A Figura 3.1 mostra um aerofélio com alguns parametros dimensionais representa-
dos. Quando a linha de curvatura média coincidir com a linha de corda, tem-se um aerofélio

simétrico.

Posicdo em x da

espessura maxima
Espessura

maéxima
A Curvatura

Espessura e
maxima

Linha de curvatura média

Raio do bordo

deataque —— /= TalT T T T T m e — T T

/ o

Bordo de ataque

v

Linha da corda Bordo de fuga

Posicao em x da
curvatura maxima

Corda :l

Figura 3.1: Parametros geométricos de um aerofélio
(SADRAEY, 2012)
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A teoria do aerofdlio subsonico mostra que a sustentacao devido ao angulo de ataque
atua em um ponto com distancia de 25% da corda a partir do bordo de ataque, chamada de
quarter-chord point (SADRAEY, 2012). O ponto pelo qual esta sustentacao atua é chamado de

centro aerodindmico, mostrado na Figura 3.2.

Figura 3.2: Centro aerodinamico, arrasto, sustentacdo e momento de arfagem
(SADRAEY, 2012)

Assim, as distribuicdes de pressdo e tensdo de cisalhamento geram uma forca aerodi-
namica (F) que € decomposta em duas forcas aerodindmicas: arrasto (D) e sustentacdo (L) e
um momento aerodindmico (momento de arfagem(My)). Sendo sempre a for¢ca de sustentagdo

perpendicular ao vento relativo e a forca de arrasto paralela.

Para selecionar um perfil aerodinamico, nao € analisada a sua forma ou distribuicdo de
pressao, mas sim as caracteristicas operacionais que fornecem melhores condi¢des na sintese do
projeto. Os principais gréaficos analisados sdo os que relacionam sustentagdo, arrasto € momento
de arfagem adimensionalizados com o angulo de ataque. As admensionaliza¢des sdo feitas de

acordo com as seguintes equacoes:

!
=t (3.1.3)
Lpv2(Cxl)
d
Cj=—t (3.1.4)
Lpv2(Cxl)
m (3.1.5)

Cp=-—
" Ipv2(Cxl)xC
onde /,d e m sdo a sustentacdo, o arrasto e o momento de arfagem, respectivamente, de um

aerof6lio bidimensional, e drea representada por (Cx1) é considerada como sendo a corda do
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aerof6lio (C) multiplicado por comprimento unitério de envergadura (b=1).

Assim a performance e as caracteristicas de um aerofélio sdo avaliadas observando os

seguintes graficos:

1. Variagdo do coeficiente de sustentacdo versus o angulo de ataque;

2. Variacao do coeficiente do momento de arfagem ao redor do quarter-chord point versus
o angulo de ataque;

3. Variacdo do coeficiente do momento de arfagem ao redor do centro aerodinamico versus
o coeficiente de sustentacdo;

4. Variacao do coeficiente de arrasto versus o coeficiente de sustentacao;

5. Variacdo da razdo sustentagdo-arrasto versus o angulo de ataque.

1. O Grifico de Sustentacdo versus o Angulo de Ataque:

A Figura 3.3 mostra a tipica variacdo do coeficiente de sustentacdo em fun¢do do an-

gulo de ataque para um aerof6lio com curvatura positiva, como o mostrado na Figura 3.2.

[
»

/\ 0 o o o (deg)
a()

Figura 3.3: Variacio do coeficiente de sustentacdo versus o angulo de ataque.
(SADRAEY, 2012)

Existem sete parametros a serem analisados neste grafico:

1. O angulo de estol (c);
2. O maximo coeficiente de sustentacao (C;max);

3. O angulo de ataque com sustentagdo nula (0y);
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4. O coeficiente de sustentagdo ideal (Cj,);
5. O angulo de ataque do C, (O‘Czi);
6. O coeficiente de sustentagdo para angulo de ataque zero (Cj, );

7. A inclinacdo da curva de sustentagio (Cj, ).

O angulo de estol é o angulo de ataque em que o coeficiente de sustentacdo nao mais
aumenta com o aumento do angulo de ataque. Quanto maior for o angulo de estol, maior serd a
seguranca da aeronave. Tipicamente, para grande parte dos aerofdlios, o angulo de estol varia

de 12 a 16 graus.

O méximo coeficiente de sustentacdo € a maxima capacidade do aerofélio sustentar
uma carga (no caso, o peso do avido). Normalmente o coeficiente de sustentacdo maximo ocorre
no angulo de estol. A velocidade de estol (Vs) é inversamente proporcional ao coeficiente de
sustentacdo maximo, ou seja, quanto maior for o coeficiente de sustentacio maximo, menor

serd a velocidade de estol e maior serd a segurancga da aeronave.

O angulo de ataque com sustentacdo nula € o angulo de ataque em que o coeficiente
de sustentacdo € zero. Um valor tipico para este angulo € de -2 graus. O objetivo de um projeto
¢ possuir um valor mais negativo possivel de ¢, uma vez que isso aumenta o coeficiente de

sustentacdo para um angulo de ataque nulo.

O coeficiente de sustentacdo ideal é aquele em que o coeficiente de arrasto ndo varia
significativamente com pequenas variacdes do Angulo de ataque. E normalmente correspondido
com o menor coeficiente de arrasto. Este € um pardmetro critico a ser analisado, uma vez que
com menor coeficiente de arrasto, menor serd o custo de voo. Assim, o objetivo de projeto é
possuir o coeficiente de sustentacado ideal o mais préximo possivel do coeficiente de sustentagao

em voo de cruzeiro.

O angulo de ataque correspondente ao coeficiente de sustentacao ideal € auto explica-
tivo. Frequentemente, utiliza-se este angulo como o angulo da asa, uma vez que corresponde ao

menor coeficiente de arrasto.

O coeficiente de sustentacdo com angulo de ataque nulo também é auto explicativo.
Quanto maior for este coeficiente, melhor para o projeto, pois significa que a aeronave tera

sustentacdo mesmo quando o dngulo de ataque for zero.

A inclinag@o da curva de sustenta¢do € outro parametro de desempenho importante
de um aerofdlio. Representa a variacdo do coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo
de ataque (unidade em 1/grau ou 1/rad). Como a principal fun¢do de um aerofélio é produzir

sustentacdo, quanto maior for a inclinagdo, melhor serd o aerofélio. A inclinacio da curva de
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sustentacdo pode ser encontrada de acordo com a seguinte equacdo empirica:

dC[ Tmax
G, =—=18nm(14+0,8 3.1.6
l d(x ) 7[( + ) )7 ( )

“ c

onde (“mx) ¢ a razdo entre a espessura maxima (fmayx) pela corda (c) do aerofdlio.

Outra caracteristica importante do aerofélio € o formato da curva de sustentagdo no
angulo de estol e apds o angulo de estol (comportamento em estol, Figura 3.4). Um aerofélio
com uma queda suave da sustentacdo apds o estol, em relacdo a uma queda abrupta, leva a um
estol mais seguro que pode ser mais facilmente recuperado. Um comportamento abrupto no
aerofdlio ndo significa um comportamento abrupto na asa. Um trabalho cuidadoso de projeto
da asa pode melhorar este comportamento abrupto de estol do aerofélio. Porém, os melhores
aerofdlios nesta caracteristica tendem a ter um coeficiente de sustentacdo maximo menor.

G G

A A

/ abrupto

/

suave

/

v
v

Figura 3.4: Caracteristicas do estol
(SADRAEY, 2012)

2. Variacoes no momento de arfagem versus o angulo de ataque:

A Figura 3.5 mostra a tipica variagdo do momento de arfagem ao redor do quarto de
corda pelo angulo de ataque, para um aerofélio com curvatura positiva. A inclinagcdo do grafico
¢ geralmente negativa. A inclinacio negativa € desejada uma vez que ela estabiliza o voo caso

o angulo de ataque seja perturbado por uma rajada.

A Figura 3.6 mostra a tipica variacdo do momento de arfagem ao redor do centro
aerodinamico pelo coeficiente de sustentagdo para um aerofélio com curvatura positiva. A
magnitude do coeficiente de momento de arfagem € constante (relembrando a definicdo de
centro aerodinamico) para uma certa faixa de coeficiente de sustentagdo. O objetivo de projeto
€ ter o coeficiente de momento de arfagem o mais préximo de zero possivel. A razdo disso
¢ para manter o equilibrio da aeronave em voo de cruzeiro. Este momento de arfagem deve
ser anulado por um outro componente da aeronave, como a empenagem. Assim, quanto maior

(mais negativo) for o momento de arfagem, maior terd que ser a empenagem, consequentemente,
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Figura 3.5: Griéfico tipico da variacdo do momento de arfagem ao redor do quarto de corda
versus o angulo de ataque.
(SADRAEY, 2012)

mais pesada serd a aeronave. Ou seja, € desejado o menor valor de C,,.

ac

v

Figura 3.6: Griéfico tipico da variacdo do momento de arfagem ao redor do quarto de corda
versus o coeficiente de sustentagao.
(SADRAEY, 2012)

3. Variacoes do coeficiente de arrasto como func¢io do coeficiente de sustentacao:

A Figura 3.7 mostra a variacdo tipica do coeficiente de arrasto como funcao do coefi-
ciente de sustentacdo para um aerof6lio com curvatura positiva. O menor ponto deste grafico é
chamado coeficiente de arrasto minimo (Cy_. ). O coeficiente de sustentacdo relacionado ao co-
eficiente de arrasto minimo € chamado C;_ . . Como o arrasto estd diretamente relacionado com
o custo do voo, o Cy . € de grande importancia na sele¢do do aerofdlio. Assim, um aerofdlio

com menor Cy . € desejado.

Uma linha tracada da origem e tangente ao grafico localiza o ponto de inclinacdo mi-
nima. Este ponto é também de grande importancia, uma vez que indica a situa¢do de voo com
maxima razdo entre C; e C;, uma vez que (g—‘j)min = (%)max. Em adic@o ao requerimento do

menor Cy_. , 0 maior (%)m‘“ € também desejado. Estes dois objetivos talvez ndo acontecam ao
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Figura 3.7: Grafico tipico da variagcdo do coeficiente de arrasto versus o coeficiente de susten-
tacdo.
(SADRAEY, 2012)

mesmo tempo em um aerofélio, mas baseado na missao e peso de cada requerimento de projeto,

um deles chamard mais atengao.

A variagdo do coeficiente de arrasto em funcao do coeficiente de sustentagdo pode ser

matematicamente modelado conforme a seguinte equacao:

C;=C,

'min +K(Cl _Clmin)27 (317)
onde K é chamado de fator de arrasto da se¢do, e pode ser determinado selecionando um ponto

no grafico (Figura 3.7) e empregando-se a Equagdo 3.1.7.

A Figura 3.8 mostra a variacdo tipica do coeficiente de arrasto em funcao do coeficiente
de sustentacdo para um aerofélio laminar, como nos aerofdlios 6-series NACA, aprimorados
para maximizar o escoamento laminar sobre o perfil do aerofdlio. Este grafico apresenta uma
condi¢do Unica, que € um coeficiente de arrasto constante para uma certa faixa de coeficiente de
sustentacdo, o que significa que o piloto pode alterar o angulo de ataque da aeronave e manter

o coeficiente de arrasto minimo (Cy

min)'
O ponto médio da reta é chamado de coeficiente de arrasto ideal (C;,) e o maior coe-

ficiente de sustentagdo na reta ¢ chamado de coeficiente de sustentagdo de projeto (Cj,). Estes

pontos estdo dentre os fatores importantes para selecdo do aerofélio, lembrando que o coefici-
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Figura 3.8: Gréfico tipico da variagc@o do coeficiente de arrasto versus o coeficiente de susten-
tacdo para um aerofélio laminar.
(SADRAEY, 2012)

ente de sustentagcdo de projeto € aquele em que a razao % ¢ maxima (g—‘f ¢ minima).

4. As variacoes da razao (%) como func¢ao do angulo de ataque:

O udltimo gréfico a ser utilizado no processo de sele¢do de aerofélio € o que apresenta a
variagdo da razdo sustentagdo/arrasto como funcdo do angulo de ataque (o). Como apresentado
na Figura 3.9. Este possui um tnico ponto de mdximo onde tem-se o maior valor de (%) 0)

angulo de ataque nesse ponto € um 6timo candidato para um voo de espera.

A lista a seguir apresenta os critérios que devem ser analisados no momento de se

selecionar um aerofdlio apropriado para a aeronave:

O aerof6lio com o maior coeficiente de sustentagdo maximo (Cj, . );

O aerof6lio com coeficiente de sustentagdo ideal ou de projeto adequado (Cj,) ou (Cy, );
O aerof6lio com o menor coeficiente de arrasto minimo (Cy_. );

O aerofdlio com a maior razao sustenta¢ao/arrasto ((C;/Cy)max);

O aerofdlio com a maior inclinagdo da curva de sustentagio (Cy, );

O aerof6lio com o momento de arfagem mais préximo de zero (Cy,);

A caracteristisca de estol adequada na regido de estol;

® N o kLD

O aerofdlio tem que ser tal que a secdo transversal seja manufaturével;
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Figura 3.9: Grifico tipico da variagcdo do coeficiente de arrasto versus o coeficiente de susten-
tacdo.
(SADRAEY, 2012)

9. Os custos dos requerimentos devem ser considerados;
10. Outros critérios de projeto devem ser considerados, por exemplo se o tanque de combus-
tivel for localizado na asa, etc.;
11. Se mais de um aerof6lio é considerado para uma asa, a integra¢ao dos dois aerof6lios em

uma asa deve ser observada.

Normalmente, nao existe um tnico aerofélio que possua todos os valores 6timos para
todos os requerimentos acima mencionados. Neste caso, deve-se realizar um estudo a fim de

ponderar cada um dos requerimentos.

3.1.4 ANGULO DE INCIDENCIA

O angulo de incidéncia (i,,), também chamado de angulo de posi¢do da asa () € 0

angulo entre a linha de centro da fuselagem e a linha da corda na raiz da asa (Figura 3.10).

A linha de centro da fuselagem encontra-se no plano de simetria da aeronave e € usu-
almente definida paralela ao chdo da cabine. Esse angulo pode ser selecionado para ser varidvel
ou ser constante durante todas as operacdes de voo. Caso seja selecionado para que este an-

gulo varie durante o voo, devem ser calculados todos os valores deste angulo para acada etapa
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Corda da asa na raiz

Figura 3.10: Angulo de incidéncia da asa.
(SADRAEY, 2012)

de voo, e deve-se também projetar o mecanismo de variacdo. Segundo Sadraey (2012), nao
recomenda-se a utilizacdo deste angulo varidvel uma vez que existe uma grande preocupagao
com a seguranga e operacdo. Para permitir-se que a asa possua um angulo de incidéncia va-
ridvel, deve haver um unico eixo de rotagdo para que a asa gire ao redor. Tal mecanismo nao
¢ recomendavel para uso na aviacdo devido a problemas de fadiga, peso e concentracdo de

tensoes.

Para a utilizacdo do angulo de incidéncia constante a asa pode ser fixada a fuselagem
através de solda, parafusos ou qualquer outra técnica de fabrica¢do, no angulo especificado.
Sendo esta op¢do muito mais segura do que a op¢do varidvel. Para se determinar qual deve
ser o valor do angulo de incidéncia, Sadraey (2012) sugere que o angulo de incidéncia deve

satisfazer as seguintes condicoes:

1. A asa deve ser capaz de gerar a sustentacdo suficiente em voo de cruzeiro;

2. A asa deve produzir arrasto minimo em voo de cruzeiro;

3. O angulo deve ser tal que seja possivel o aumento seguro do angulo de ataque durante a
decolagem;

4. O angulo deve ser tal que o angulo de ataque da fuselagem seja nulo em voo de cruzeiro

(arrasto minimo da fuselagem).

Estas condi¢des, naturalmente, condizem com o angulo de ataque correspondente ao

coeficiente de sustentagdo ideal, como mostra a Figura 3.11.

Segundo Sadraey (2012) o valor tipico do angulo de incidéncia para a maioria das
aeronaves estd entre 0 e 4 graus. Mais especificamente para aviacdo geral, este valor € na faixa

de 2 a 4 graus.
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Figura 3.11: Angulo de incidéncia corresponde ao coeficiente de sustentagio ideal.
(SADRAEY, 2012)

3.1.5 RAZAO DE ASPECTO

A razdo de aspecto (AR) é definida como a razdo entre a envergadura (b) e a corda

média aerodinimica (MAC ou C),

b
AR = —, 3.1.8
z ( )

A érea da asa projetada como um retangulo € definida como a envergadura multiplicada pela

corda média aerodinamica:

S=0bC, (3.1.9)
Assim, a razao de aspecto pode ser redefinida como:
bbb

s
Essa equacdo ndo deve ser utilizada para uma asa com geometria diferente de um retangulo.

AR (3.1.10)

Neste ponto, apenas a drea plana da asa € conhecida. O projetista tem infinitas opcoes de
selecionar a geometria da asa. Tomando como exemplo, dado por Sadraey (2012), considerando

uma drea de asa projetada de 30m?, algumas possibilidades sio as seguintes:

1. Uma asa retangular com 30m de envergadura e um metro de corda (AR=30);



93

Uma asa retangular com 20m de envergadura e 1,5m de corda (AR=13,333);
Uma asa retangular com 15m de envergadura e 2m de corda (AR=7.,5);
Uma asa retangular com 10m de envergadura e 3m de corda (AR=3,333);
Uma asa retangular com 7,5m de envergadura e 4m de corda (AR=1,875);
Uma asa retangular com 6m de envergadura e Sm de corda (AR=1,2);

Uma asa retangular com 3m de envergadura e 10m de corda (AR=0,3);

Uma asa triangular (Delta) com 20m de envergadura e 3m de corda na raiz (AR=13,33);

A A S R e T

Uma asa triangular (Delta) com 10m de envergadura e 6m de corda na raiz.

Estas asas possuem a mesma drea, porém suas envergaduras e cordas sdo diferentes.
Em termos de sustentacdo, todas sdo esperadas de possuir a mesma sustentagcdo, considerando
que elas possuem o mesmo coeficiente de sustentagdo. Entretanto, o coeficiente de sustentacao
de uma asa ndo € func¢do da area da asa, ele esta relacionado com aspectos ndo-dimensionais de

uma asa, como a razao de aspecto e o aerofdlio.

O desafio do projetista é: como selecionar a razdo de aspecto, ou qual geometria de
asa € a melhor. Para responder esta questdo, devem ser discutidos os efeitos da razdo de aspecto

em vérios aspectos de voo, como performance, estabilidade, controle, custo e fabricacgao.

1. Do ponto de vista aerodinamico, com o aumento da razdo de aspecto, as condi¢des ae-
rodindmicas de uma asa tri-dimensional se aproximam das condi¢des de uma se¢do de
aerof6lio bi-dimensional. Isso ocorre devido a reducdo da influéncia da vorticidade na
ponta da asa.

2. Devido ao primeiro item, quando se aumenta a razdo de aspecto, a inclinacdo da curva
de sustentagc@o € aumentada em direc@o ao limite tedrico de 27 1/rad. A relacdo entre a

inclinacdo da sustentagio de uma asa 3D (Cr,,) e uma 2D (C;, ) € a seguinte:

i, ¢
Cro = o (3.1.11)
* I+ zAk

Por esta razao, uma asa com maior AR (mais longa) é desejada.

3. Com o aumento de AR, o angulo de estol (o) diminui em dire¢do ao angulo de estol do
aerof6lio uma vez que o angulo de ataque efetivo da asa aumenta. Por esta razdo, a empe-
nagem horizontal deve ter uma razao de aspecto menor do que a razao de aspecto da asa
para possuir um angulo de estol maior na empenagem. Isso fard com que a empenagem
estole depois da asa, e permitir uma recuperacdo de estol segura.

4. Devido ao terceiro item, com o aumento de AR, o maximo coeficiente de sustentacao

da asa (Cr,,,, ) aumenta em direcdo ao maximo coeficiente de sustentagdo do aerofdlio
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(Cr,,.)- Isto devido ao fato de que o angulo de ataque efetivo da asa aumenta. Por esta

razao, uma razao de aspecto maior € desejada.

. Com o aumento de AR, a asa serd mais pesada. A razdo € devido aos requerimentos

para a rigidez estrutural. Quanto mais longa a asa for, o momento gerado pelo peso da
asa serd maior, gerando uma tensdo de flexdo maior na raiz da asa. Assim, a raiz da asa
deve ser mais resistente para suportar uma asa mais longa, o que fard a asa mais pesada e
consequentemente mais cara. Para esta razao, uma razao de aspecto maior € desejada.

Com o aumento de \/ﬁ, a maxima razao sustentacdo-arrasto da aeronave aumenta. Uma

vez que:

L 1
= = (3.1.12)
(D>max 2 vV KCDO
onde:
1

K=—— 3.1.13
mw-e-AR ( )

Sendo K o fator de arrasto induzido da asa, e o fator de eficiéncia da envergadura de
Oswald e Cp, € o coeficiente de arrasto com sustentacdo nula da aeronave. Por esta

razdo, uma razao de aspecto maior € desejada.

. Com o aumento de AR, o arrasto induzido da asa € reduzido, uma vez que o arrasto

induzido (Cp,) é inversamente proporcional a razdo de aspecto. Por esta razdo, uma razao

de aspecto menor € desejada.

CZ
Cp, L

=& 3.1.14
' mw-e-AR ( )

. Com o aumento de AR, o brago do aileron serd maior, uma vez que o aileron € instalado

préximo as extremidades da asa. Isso faz com que a aeronave tenha maior controle lateral.

. Com o aumento de AR, o momento de inércia de massa da aeronave ao redor do €ixo-x

serd aumentado. Isso significa que a aeronave leva mais tempo para rolar. Em outras
palavras, isto ird reduzir a manobrabilidade da aeronave em rolagem.

Caso o tanque de combustivel seja projetado para estar dentro da asa, é desejavel que se
possua uma asa com baixa razdo de aspecto, para que o sistema de combustivel esteja
mais concentrado.

Com o aumento da razdo de aspecto, a rigidez da asa ao redor do eixo-y diminui. Isso
significa que a tendéncia da ponta da asa cair em situagao de decolagem e subir em situ-
acdo de voos em alta velocidade € maior. Na prética, a constru¢do de uma asa longa com

rigidez suficiente € dificil. Por esta razdo, uma asa com razao de aspecto baixa é desejada.
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12. Uma asa curta € mais barata de se construir do que uma asa longa, sendo assim, para o

custo, uma asa com menor razio de aspecto € desejada.

Percebe-se que a razdo de aspecto possui vdrias influéncias sobre as caracteristicas
da aeronave. Para alguns requisitos ela deve possuir um valor baixo e para outros um valor
alto. Sendo assim, € necessdrio realizar uma investigacao criteriosa abordando cdlculos de
desempenho, estabilidade, controle, manufatura e custos para se determinar o valor exato da

razao de aspecto a ser utilizado.

3.1.6 AFILAMENTO

A razdo de afilamento (A) é definida como a razdo entre a corda na ponta da asa (C;)
e a corda na raiz da asa (C,), mostradas na Figura 3.13. Esta defini¢do é aplicada para a asa,

assim como para as empenagens vertical e horizontal.

_G
A= c (3.1.15)

(b)

(©)

Figura 3.12: Asas com vdrias razdes de afilamento diferentes: (a) Retangular (A = 1); (b)
Trapezoidal (0 < A < 1) e (¢) Triangular (Delta) (A = 0).
(SADRAEY, 2012)

O resultado geométrico de um afilamento é uma menor corda na ponta da asa. Em

geral, a razdo de afilamento varia entre zero e um. Sendo as trés principais geometrias relacio-

nados a razao de aspecto a retangular, trapezoidal e a em delta (Figura 3.12).

Em geral, uma asa retangular € ineficiente aerodinamicamente, porém possui algumas

vantagens em desempenho, custo e facilidade de fabricagdo. Possui um angulo de downwash
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Figura 3.13: Corda na raiz (C,), corda na ponta (C;), envergadura (b), corda média aerodina-
mica (MAC), centro aerodindmico (ac) e dngulo de enflechamento (Azg).
(SADRAEY, 2012)

maior na ponta da asa do que na raiz. Consequentemente, o angulo de ataque efetivo na ponta
da asa € reduzido em relagdo aquele na raiz. Com isso a ponta tende a estolar depois da raiz,
mantendo a funcionalidade dos ailerons por mais tempo. A distribuicdo de sustentacdo € longe
de ser eliptica, que reduz o arrasto induzido. Ou seja, uma das razdes de se aplicar o afilamento

é reduzir o arrasto induzido.

Em adic@o, uma vez que a corda na ponta da asa € menor do que na raiz, o valor do
nimero de Reynolds na ponta serd menor, assim como um angulo de downwash menor na ponta.
Estes dois efeitos irdo reduzir o angulo de estol na ponta da asa, o que € indesejavel do ponto
de vista da estabilidade e controle laterais. Em contraste, uma asa retangular € estruturalmente
ineficiente, uma vez que possui uma grande drea com pouca sustentagdo. O afilamento ajuda a

resolver este problema também, e seus efeitos sao mostrados a seguir:

1. O afilamento da asa ird alterar a distribuicao da sustentacdo. Isso é considerado como
sendo uma vantagem do afilamento uma vez que € considerada uma ferramenta técnica
para melhorar a distribuicao da sustentacdo. Um dos objetivos do projeto da asa € ge-
rar sustentacdo de forma que sua distribui¢do seja eliptica. Baseado neste item, a de-
terminacdo do valor da razdo de afilamento ocorrerd de acordo com o requerimento da
distribui¢cdo da sustentacao;

2. O afilamento ird aumentar o custo de producdo da asa, uma vez que as nervuras possuirao
tamanhos diferentes. Caso o custo seja um fator critico no projeto, ndo recomenda-se
utilizar afilamento (Sadraey (2012));

3. O afilamento reduzird o peso da asa, uma vez que o centro de gravidade de cada sec¢do
da asa se moverd para frente na linha de centro da fuselagem. Isso resulta num menor
momento fletor na raiz da asa. Isto € uma vantagem do afilamento. Assim, para redu¢ao

de peso, quanto menor o valor da razao de afilamento, melhor;
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4. Devido ao item 3, o momento de inércia da asa ao redor do eixo-x sera reduzido. Conse-
quentemente, isso melhorard o controle lateral. Neste caso, a melhor razao de afilamento
éA=0;

5. O afilamento influenciara a estabilidade lateral estatica da aeronave (Clﬂ ), uma vez que o
afilamento normalmente gera um angulo de enflechamento, que serd definido ainda neste

capitulo.

Como percebe-se, o afilamento possui multiplas influencias sobre as caracteristicas
da aeronave, sendo um conflito entre requerimentos de aerodinadmica, estrutural, desempenho,
estabilidade, custo e manufaturabilidade. Para alguns requisitos de projeto, como custo € ma-
nufaturabilidade, uma asa sem afilamento é mais vantajosa. E para outros requisitos, como
estabilidade, desempenho e seguranca, uma asa com afilamento € desejavel. A primeira estima-
tiva da razdo de afilamento deve ser determinada pelos célculos de distribui¢do da sustentacdo.
O valor exato da razdo de afilamento serd definido através de uma investigacdo criteriosa sobre
desempenho, estabilidade, controle, manufaturabilidade e custo da aeronave. O tipico efeito da

razao de afilamento na distribui¢c@o da sustentagdo € mostrado na Figura 3.14.

Distribuigao eliptica da sustentago

>
»

raiz semi envergadura

Figura 3.14: Tipico efeito da razdo de afilamento na distribui¢cdo de sustentagdo.
(SADRAEY, 2012)

3.1.7 DISTRIBUICAO ELIPTICA

A distribuicdo da sustentacdo nao-dimensional da asa (coeficiente de sustentagdo Cr)
por unidade de comprimento de envergadura ao longo da asa é referido como distribui¢ao da

sustentacdo. Cada unidade de drea da asa ao longo da envergadura produz uma quantidade
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especifica de sustentacdo. A sustentacdo total € igual ao somatdrio destas sustentagdes indivi-
duais. A distribuicdo de sustentacdo tende a zero nas pontas da asa devido a uma equalizagdo
de pressdo de baixo para cima da asa, precisamente em y = —b/2 e +b/2. Assim, nenhuma
sustentacdo € gerada nestes dois pontos. Outro parametro importante a ser analisado € a distri-
bui¢do de carga, definida como a variagdo do coeficiente de sustentagdao multiplicado pela corda
da secéo (CxCp).

Cr

\4

Vista frontal Vs

—b/2 +b/2

Figura 3.15: Distribuicao eliptica da sustentag@o sobre a asa.
(SADRAEY, 2012)

O tipo de ambas as distribuicdes de sustentacdo e carga sdo importantes no projeto da
asa e influenciardo o desempenho, aeronavegabilidade, estabilidade, controle e custo. E prefe-
rivel que estas duas distribui¢des sejam elipticas, o que faz com que estas sejam os objetivos
de projeto da asa. Uma distribui¢do eliptica de sustenta¢do na asa é mostrada na Figura 3.15,
onde o eixo horizontal € y/s, sendo y € a posicdo no eixo-y e s representa a semi-envergadura
(s =b/2). As distribui¢cdes elipticas de sustentag¢@o e de carga possuem as seguintes caracteris-

ticas desejaveis:

1. Se a asa tender a estolar (Cz,, ), a raiz da asa estolard antes da ponta da asa (Cr,,,, =
CLy. €nquanto que Cp, < Cr, . ). Assim, em uma aeronave convencional, o aileron
permanece ativo, o que € de grande importancia para a recuperacdo de parafuso, para
conter a auto-rotacdo. Assim, uma distribui¢do eliptica aumenta a seguranca em caso de
estol;

2. O momento fletor na raiz da asa € funcdo da distribui¢do de carga. Caso a distribui¢ao
de carga esteja concentrada na raiz, o momento fletor serd consideravelmente menor do
que se estivesse concentrada na ponta. O centro de uma distribuicao eliptica de carga fica
mais proxima da raiz da asa, reduzindo o momento fletor, o que resulta numa tensao de
flexdo e concentracao de tensdo menores na raiz, como mostra a Figura 3.16;

3. O centro de gravidade de cada se¢ao da asa para uma distribuicdo eliptica de carga € mais

proximo a linha de centro da fuselagem, isso significa um menor momento de inércia
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Sustentagao total gerada por meia asa Sustentacdo total gerada por meia asa
C. CL A A
’_,.—-""' \ cC,
Brago do momento fletor \ '\\_\
0 0 \
raiz ponta raiz Brago do momento fletor ponta

(a) (b)

Figura 3.16: Distribuicdo de carga sobre meia asa: (a) ndo-eliptica e (b) eliptica.
(SADRAEY, 2012)

de massa ao redor do eixo-x, o que € uma vantagem uma vez que uma aeronave com
momento de inercia de massa menor rola mais ripido;

4. O downwash € constante sobre toda a envergadura para uma distribuicao eliptica de sus-
tentagdo, isto afeta o angulo de ataque efetivo da empenagem horizontal;

5. Para uma distribui¢do eliptica da sustentacdo, o angulo de ataque induzido também ¢é
constante ao longo da envergadura. Além de produzir o minimo arrasto induzido;

6. A variacdo da sustentacdo ao longo da envergadura para uma distribui¢io eliptica de
sustentacdo ¢ permanente (aumenta gradualmente da ponta até a raiz), o que facilita o

projeto da longarina da asa;

Caso seja adicionado a contribui¢do da fuselagem na distribuicdo da sustentagdo, nota-
se que a distribui¢do ndo serd mais eliptica devido a contribuicdo desprezivel da fuselagem na
sustentacdo. Uma vez que em uma aeronave convencional a asa esté fixada na fuselagem, esta

€ a consideracao mais realista, mostrada na Figura 3.17.

Porém, a principio, o objetivo € obter uma distribui¢ao eliptica de sustenta¢do na asa

sem considerar as contribui¢des da fuselagem, flap ou outros componentes (Figura 3.18).

3.1.8 ANGULO DE ENFLECHAMENTO

Considerando a vista superior de uma aeronave, o angulo formado entre o bordo de
ataque e o eixo-y da aeronave é chamado de angulo de enflechamento do bordo de ataque
(ALg). Similarmente, o dngulo formado entre o bordo de fuga da asa e o eixo-y da aeronave
¢ chamado de angulo de enflechamento do bordo de fuga (Arg). Da mesma forma, o dngulo

formado entre a linha de um quarto de corda da asa e o eixo-y da aeronave é chamado de dngulo
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Sustentac¢do /r 7y 7Y 7y

Fuselagem

Asa baxia

Figura 3.17: Contribuic¢ao da fuselagem na distribui¢ao da sustentagdo em uma aeronave com
asa baixa.
(SADRAEY, 2012)

Sustentacdo

—_—

Flap Flap

Figura 3.18: Contribuicao dos flaps na distribuicao da sustentacdo em uma asa.
(SADRAEY, 2012)

de enflechamento do quarto de corda (Ac/4)

Caso o angulo seja maior que zero, a asa € inclinada em direcao a cauda, e é chamado
de aft sweep (enflechamento para trds) ou apenas sweep (enflechamento), caso contrario sera

chamado de forward sweep (enflechamento para frente).

Com referéncia a defini¢do do angulo de enflechamento, uma asa pode ter enflecha-
mento do bordo de ataque para trds e enflechamento do bordo de fuga para frente (Figura 3.19d).
Em meio ao tipos de enflechamento os mais importantes sdo: o enflechamento do bordo de ata-
que e o enflechamendo do quarto de corda, uma vez que a sustentacdo subsonica ocorre sobre a
linha do quarto de corda. Basicamente, uma asa recebe o enflechamento pelos cinco seguintes

motivos:

1. Melhorar as caracteristicas aerodinamicas da asa (sustentacdo, arrasto € momento de ar-
fagem) em voos transonicos, supersonicos e hipersonicos, retardando os efeitos da com-

pressibilidade;
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v
<

Fuselage
center line a

Figura 3.19: Quatro asas com diferentes angulos de enflechamento.
(SADRAEY, 2012)

Ajustar o centro de gravidade;
Melhorar estabilidade lateral estatica;
Influenciar a estabilidade longitudinal e direcional;

Melhorar a visao do piloto.

A influéncia do enflechamento em vérias caracteristicas de voo sdo as seguintes:

. O angulo de enflechamento, na prética, tende a aumentar a distancia entre o bordo de

ataque e o bordo de fuga. Assim, a distribuicdo de pressdo ird variar;

O comprimento de corda efetivo de uma asa enflechada é maior por um fato de 1/cos(A).
Isso faz com que a razdo da espessura pela corda seja menor;

O item 2 também pode ser traduzido como a redu¢io do nimero de Mach (M,,), que é a
razao entre a velocidade da aeronave e a velocidade do som, normal ao bordo de ataque

da asa para Mcos(A). Assim, ao enflechar uma asa, o escoamento se comporta como se
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a espessura do aerofdlio fosse menor, com um consequente aumento no nimero de Mach
critico da asa;

4. O efeito de uma asa enflechada € curvar a linha de fluxo sobre a asa como mostrado na
Figura 3.20. A curvatura ocorre devido a desaceleracdo e aceleracdo do escoamento no

plano perpendicular a linha de quarto de corda;

Linha de ;

| A
centro da | Linha de estagnacao
fuselagem | (curvatura lateral
! exagerada)
|
[ Asa
|
! '
i
i
|
¢ C/cos (A)

Figura 3.20: Influéncia do angulo de enflechamento no nimero de Mach normal.
(SADRAEY, 2012)

5. O centro aerodinamico da asa € movido para trds com um enflechamento para trés;

6. A pressdo dinamica efetiva € reduzida, porém ndo tanto quanto em cruzeiro;

7. O angulo de enflechamento tende a mudar a distribuicao da sustentacdo como mostrado
na Figura 3.21. Com o aumento do angulo de enflechamento, o fator de eficiéncia de
Oswald (e) ira diminuir. O fator de eficiéncia de Oswald para uma asa reta e enflechada é
dado pelas Equacdes 3.1.16 e 3.1.17 (CAVALLOK, 1966), sendo a Equagdo 3.1.17 para

um angulo de enflechamento maior que 30 graus;

e=1,78(1—0,045AR%%®) — 0, 64 (3.1.16)

e=4,61(1—0,045AR"®®)[cos(A)]*15 =31 (3.1.17)

Quando o fator de eficiéncia de Oswald for igual a 1, significa que a distribuicdo € eliptica,
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C; |— — _Asaenflechada

-

Asa sem enflechamento

Raiz Ponta y/s

Figura 3.21: Efeito tipico do angulo de enflechamento na distribui¢do da sustentagao.

(SADRAEY, 2012)

caso contrdrio, ela é ndo-eliptica. As equagOes acima nao sdo validas para razdes de

aspecto menores que 6 (SADRAEY, 2012).

. O maximo coeficiente de sustentacdo da asa pode aumentar com o aumento do angulo

de enflechamento. Entretanto o coeficiente de sustentacdo util médximo diminui, devido
a perda de controle em uma situacdo de cabragem (levantamento do nariz da aeronave).

Assim, o dngulo de enflechamento tende a aumentar a velocidade de estol (V;);

. O enflechamento tende a reduzir a inclina¢do da curva de sustentagdo (Cr, ). A Equagdo

3.1.18 é uma equagdo modificada baseada na aproximagdo de Prandtl-Glauert e introdu-

zida por Shevell (1989) como segue:

27w - AR

Cr, =
24 \/AR? - (1 + tan?A — M) +4

(3.1.18)

o

O momento de arfagem serd aumentado, uma vez que o centro de gravidade da aeronave
estd a frente do centro aerodinamico da aeronave. O motivo é que o centro aerodinamico
da asa move-se para trds com o aumento do angulo de enflechamento;

Devido a posicao das pontas da asa ser atrds do centro de gravidade da aeronave em uma
aeronave com angulo de enflechamento positivo, qualquer perda de sustentacdo na ponta
da asa fard com que o centro de pressdo avance para frente fazendo com que o nariz da
aeronave sofra um arfagem. Isto pode resultar em uma perda do controle longitudinal.
Em uma aeronave com enflechamento para frente, o resultado seria oposto, o nariz da

aeronave tenderia a mergulhar.

Os critérios para definir inicialmente o angulo de enflechamento, segundo Sadraey
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(2012), sao os seguintes:

1. Aeronaves subsonicas de baixa velocidade: Se a velocidade mdxima da aeronave for
inferior a Mach 0,3 (a fronteira para se incluir os efeitos compressiveis), ndo recomenda-
se a utilizacdo de enflechamento na asa, uma vez que suas desvantagens irdo prevalecer
sobre todas as vantagens.

2. Aeronaves supersonicas e subsonicas de alta velocidade: O valor inicial pode ser de-

terminado pela Equacdo 3.1.19 como fun¢do da velocidade de cruzeiro da aeronave.
A=1,2-(90—p) (3.1.19)

Sendo u o angulo de Mach, definido por:

p=sen ! (%) (3.1.20)

Os comentdrios a seguir sdo feitos por Sadraey (2012) para auxiliar o projetista a fazer

a decisdo correta no angulo de enflechamento da asa:

1. Enflechamento varidvel: Caso a aeronave necessite ter diferentes dngulos de enflecha-
mento em varias condi¢des de voo, a opcdo ideal € de selecionar uma asa com enflecha-
mento varidvel. Entretanto, as dificuldades encontradas neste projeto sao grandes, uma
vez que a asa deve permitir a mudanga do enflechamento da asa em voo. Sendo assim,
somente deve-se utilizar esta alternativa para aeronaves especificas que devem operar em
altas e também em baixas velocidades. Porém, avancgos tecnoldgicos em controle de voo
e materiais estruturais tém permitido alcancar o desempenho requerido sem a utilizagao
do enflechamento variavel;

2. Interferéncia da asa/fuselagem: E na raiz da asa que ocorre a maior degradacio dos efeitos
do enflechamento devido a fuselagem, interferindo na curvatura do escoamento mostrado
na Figura 3.18. Para amenizar este problema, normalmente, modifica-se o perfil aerodi-
namico da asa na raiz;

3. Enflechamento ndo-constante: Em alguns casos, apenas um angulo de enflechamento nao
é capaz de satisfazer todas as necessidades do projeto. Por exemplo (SADRAEY, 2012)
um elevado angulo de enflechamento satisfaz condi¢des de voo de cruzeiro de alta velo-
cidade, entretanto em velocidades subsOnicas baixas, a aeronave nao possui controlabili-
dade e estabilidade lateral satisfatérios, sendo necessdrio projetar uma asa com elevado
angulo de enflechamento proximo da fuselagem, e menor angulo de enflechamento pré-

ximo da ponta da asa, como mostra a Figura 3.22;
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Linha de
centro da
fuselagem

A, elevado enflechamento interno

Figura 3.22: Vista superior de uma asa com dois angulos de enflechamento.
(SADRAEY, 2012)

4. Superficies de controle: O enflechamento ird influenciar o desempenho de dispositivos
de alta sustentag¢do (como flaps) assim como superficies de controle (como aileron) e né
pratica, uma vez que estes dois dispositivos devem possuir angulos de enflechamento,
suas sustentacdes serdo prejudicadas. Consequentemente, a contribui¢do de um dispo-
sitivo de alta sustentac@o serd menor e o aileron produzira menor controle lateral. Para
compensar tais perdas, estas duas superficies devem possuir uma drea maior em asas com
enflechamento;

5. Longarina: Em uma asa enflechada, a longarina da asa ndo pode mais ser construida em
uma tnica pe¢a, uma vez que cada se¢do da asa possui angulos de enflechamento opostos,
reduzindo assim a integridade estrutural da asa além de adicionar maior complexidade na
fabricagao.

6. Envergadura efetiva (beg) e razdo de aspecto efetiva (ARcg): Com a presenca do enfle-
chamento, a envergadura da asa (b) terd um significado um pouco diferente e um novo
pardmetro € introduzido, a envergadura efetiva (begr). Quando o dngulo de enflechamento
da linha de 50% da corda € diferente de zero, a envergadura serd maior do que a enver-
gadura efetiva. Em uma asa enflechada, a envergadura é definida como o dobro do valor
da distancia entre a ponta da asa e a raiz da asa em uma linha paralela a linha de 50% da
corda, como mostrado na Figura 3.23 e a razao de aspecto efetiva € definida por:

besz

AReff: T (3121)
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Figura 3.23: Envergadura efetiva em uma asa enflechada.
(SADRAEY, 2012)

3.1.9 ANGULO DE TORCAO

Caso a ponta da asa possua uma incidéncia menor do que a raiz da asa, diz-se que
a asa possui uma torcao negativa ou simplesmente tor¢ao (OC,) ou washout. Em contraste,se
a ponta da asa estiver com uma incidéncia maior do que a raiz, diz-se que a asa possui uma
tor¢do positiva ou washin. Normalmente a tor¢do € negativa, ou seja, o angulo de ataque na
ponta da asa é menor do que na raiz, como mostrado na Figura 3.24. Nestes casos citados
acima, a tor¢ao € chamada de tor¢ao geométrica. Existe também a tor¢do aerodinamica, que
consistem em um perfil aerodindmico na ponta da asa diferente do perfil aerodindmico na raiz
da asa. Normalmente o perfil da ponta da asa possui uma espessura menor do que o perfil na
raiz da asa, ou se ndo, os perfis possuem a mesma razao espessura-corda, porém o aerofélio da
raiz da asa possui um angulo de ataque de sustentacao nula maior que o perfil da ponta da asa.
Nesta se¢do sdo discutidas as razdes de se utilizar ou ndo um angulo de tor¢cdo e como calcular

0 quanto torcer a asa.

Na pratica, a aplicagdo da tor¢do aerodinamica € mais conveniente do que a tor¢ao
geométrica, devido ao fato de que na torcdo aerodindmica uma parte da asa tem perfil aerodi-
namico de outra enquanto todas as partes possuem a mesma incidéncia. Ja a tor¢ao geométrica
possui uma dificuldade no ponto de vista de fabricacdo, pois cada por¢ao da asa tem uma inci-
déncia dnica, uma vez que o angulo de ataque deve reduzir, quase que, linearmente do angulo
de incidéncia da raiz (i,,) a um novo angulo de incidéncia na ponta da asa. Uma solu¢@o alterna-
tiva, segundo Sadraey (2012), € dividir cada secdo (esquerda e direita) da asa em duas porcoes,
uma interna e uma externa, fazendo o dngulo de incidéncia da por¢do interna igual ao dngulo
de posi¢do da asa, enquanto que a porcao externa possui o angulo de incidéncia para formar o
angulo de torcao desejado. Caso seja necessdrio, as tor¢des geométrica e aerodinamica podem

ser aplicadas simultaneamente.
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(b)

Figura 3.24: Tor¢do na asa: (a) tor¢do geométrica e (b) torcao aerodinamica.
(SADRAEY, 2012)

Segundo Sadraey (2012), existem dois objetivos para se empregar tor¢ao no projeto da

asa:

1. Evitar que a ponta da asa estole antes da raiz;

2. Modificar a distribui¢do de sustentacdo para uma distribui¢do eliptica;
Porém, além destes dois objetivos, existe um terceiro item que € causado pela tor¢ao mas
¢ indesejavel no projeto:

3. Reducdo da sustentacao.

A maior desvantagem da tor¢do € a perda de sustentacdo, pois com a diminui¢do do
angulo de ataque, a sustentacdo também diminui. O limite maximo da torcdo € aquele em
que ndo resulte em uma sustentacdo negativa nas regides mais externas da asa. Uma vez que
cada secdo de asa possui um angulo de ataque com sustentaciao nula, o critério € o seguinte

(SADRAEY, 2012):

oy |+ iy > [0t (3.1.22)
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Quando uma parte externa da asa gera uma sustentacao negativa, a sustentacao total é
reduzida e isso ndo € desejdvel e deve ser evitado na determinagdo do angulo de torcdo. Sadraey
(2012) sugere um angulo de torcao entre -1 e -4 graus, porém o valor exato deve ser determinado
tal que a ponta da asa estole depois da raiz, assim como a distribuicdo de sustentacdo seja

eliptica, a Figura 3.25 representa a tipica variacao de uma tor¢ao na distribui¢do da sustentacao.

Cr

> v/
root b/2 y/s

Figura 3.25: Tipico efeito do angulo de tor¢ao (tor¢ao negativa) na distribui¢ao da sustentagao.
(SADRAEY, 2012)

3.1.10 ANGULO DE DIEDRO

Quando se olha uma aeronave da vista frontal, o angulo formado entre a linha da corda
de um avido com o plano xy é chamado de diedro da asa (I"). Caso a ponta da asa esteja acima
do plano xy, o angulo é chamado de diedro positivo ou simplesmente diédrico, caso a ponta da
asa esteja abaixo do plano xy, o angulo é chamado de diedro negativo ou anédrico. Para efeitos
de simetria da aeronave, as partes direita e esquerda da asa devem possuir o mesmo angulo de
diedro. Nesta secdo, serdo discutidas as vantagens e as desvantagens da utilizacdo de diedro no

projeto da aeronave e como determinar tal valor.

O principal motivo do diedro € aumentar a estabilidade lateral da aeronave, sendo
essa a tendéncia da aeronave retornar a posicao original de voo caso seja perturbada por uma
rajada e rolagens ao redor do eixo-x. A estabilidade lateral € inicialmente representada pela
derivada da estabilidade chamada de efeito diédrico da aeronave (C) g = il—%l) que representa a
mudanca do coeficiente do momento de rolagem da aeronave devido a uma mudanca no dngulo

de derrapagem da aeronave (f3).
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plano xy

Figura 3.26: Tipos de diedro: (a) Diédrico e (b) anédrico.
(SADRAEY, 2012)

A Figura 3.27 mostra como funciona o aumento da estabilidade lateral através do di-
edro positivo. A Figura 3.27(a) mostra a aeronave em voo nivelado recebendo uma rajada de
ar sob um dos lados da asa, isso faz com que este lado suba e o outro lado desca, rolando a
aeronave ao redor do eixo-x. O lado da asa que subiu perde uma parte da sustentagdo, e o lado
oposto, consequentemente, aumenta sua sustentagdo, gerando um momento contrario a rolagem

da aeronave fazendo com que esta retorne a sua posi¢ao nivelada de voo.

Momento

restaurador I

\

esquerdo

corrente de ar

(a) (b)

Figura 3.27: Efeito do angulo de diedro em uma rolagem por perturbacdo: (a) antes de uma
rajada e (b) ap0s a rajada.
(SADRAEY, 2012)

Porém, um excesso de diedro na aeronave faz com que a estabilidade lateral seja muito

elevada dificultando a a¢do das superficies de comando.

Ja o anédrico possui a fungdo exatamente oposta, ou seja, o anédrico desestabiliza
lateralmente a aeronave. A razdo para se utilizar o anédrico € para, em algumas configuracoes,
equilibrar a estabilidade lateral fornecida por algumas configuragdes de asa (como angulo de
enflechamento e posicdo vertical da asa). Lembrando que uma aeronave mais estdvel, € uma
aeronave menos controldvel. Sendo assim, deve-se ter cuidado ao determinar os parametros da
asa a fim de equilibrar estabilidade e controlabilidade da aeronave. Deve-se lembrar de levar

em conta a deformacao eldstica da asa no angulo de diedro.

Quando o angulo de diedro € utilizado no projeto, a drea projetada efetiva da asa é
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reduzida. Este fato resulta em uma reducao da sustentacdo gerada pela asa, o que € indesejdvel.
Quanto maior for o angulo de diedro, maior serd a perda de sustentacdo, ou seja, ao aplicar
o diedro, deve-se utilizar o menor valor possivel para reduzir a perda da sustentacdo. A drea

efetiva da asa em fun¢ao do angulo de diedro é determinada como:

Setr = Sefrcos(T) (3.1.23)

3.2 CONFIGURACAO DAS EMPENAGENS

Usualmente, a cauda de uma aeronave € dividida em uma componente vertical e uma

horizontal e possuem as seguintes fungdes:

1. Trimagem (Longitudinal e Transversal);
2. Estabilidade (Longitudinal e Transversal);

3. Controle (Longitudinal e Transverssal).

Segundo Sadraey (2012) a trimagem horizontal de uma aeronave convencional é dada
pela empenagem horizontal. A sustentacdo e momento gerados pela asa e o sistema de propul-
sdo causam um momento de arfagem (pitch) em relacdo ao CG da aeronave. A soma desses
momentos € em geral negativo (tende a abaixar o nariz do avido) e deve ser compensado por um

coeficiente de sustenta¢do negativo da empenagem horizontal.

Em relacdo a empenagem vertical a trimagem ndo € muito significativa pois em geral
todas as aeronaves sdo construidas de maneira a ter simetria em relagdo ao plano XZ. Porém,
para aeronaves com mais de um motor é importante que o projeto do estabilizador vertical
preveja a possivel falha parcial ou total de um deles devendo gerar um momento de guinada

(yaw) para manter o avido alinhado em voo. (SADRAEY, 2012)

Além disso, as empenagems verticais € horizontais tem como fun¢do secundaria de
fornecer estabilidade lateral e longitudinal (respectivamente) para a aeronave. Segundo (SA-
DRAEY, 2012) estabilidade é definida como a tendéncia de uma aeronave voltar a posi¢ao

original apds sofrer uma perturbagdo.

A terceira fun¢do da cauda € de controle. O profundor (parte integrante da empenagem
horizontal) prové controle longitudinal possibilitando a aeronave movimentos de arfagem que

sdo especialmente uteis na decolagem e aterrissagem.
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O autor Sadraey (2012) sugere que uma lista de requisitos sejam avaliados inicialmente
no projeto de uma cauda. Pontuacdes de 0 a 5 estrelas foram dadas para cada caracteristica e

servirdo de guia para o projeto das empenagems.

f—

Trimagem longitudinal (x % % % %);
Trimagem direcional (x x x % %);
Trimagem lateral (x %% % x);
Estabilidade longitudinal (x%);
Estabilidade direcional (x x x);
Estabilidade lateral (xx);
Manufatura (x % x);

Manobrabilidade (% x % x x);

o »®» 4 bk WD

Furtividade (%);

—
e

Aeronavegabilidade (% % %x);

[S—
p—

. Capacidade de recuperagao (** % x);

—
[\

. Custo (x*x);

—
(98]

. Competitividade no mercado (x);

p—
=

Limitagcao de tamanho (x % ).

O posicionamento escolhido para a cauda € no final da aeronave, posterior a fuselagem.
Para essa posi¢ao, existem diversas sub-configura¢des possiveis e sao mostradas na Figura 3.28.
Sadraey (2012) descreve detalhadamente os pros e contras de cada configuracido de cauda. A

Tabela 7 traz um resumo das vantagens e desvantagens de cada configuracao.

Um dos pardmetros que também deve ser determinado durante o projeto da cauda é o
brago da cauda (/;), que consiste na distincia entre o centro aerodindmico da cauda e o centro
de gravidade da aeronave e serve para gerar o momento de arfagem da cauda ao redor do cg da
aeronave para manter a trimagem longitudinal. O braco da cauda estd diretamente ligado com
a drea da cauda de forma que, com um aumento do braco, deve-se diminuir a drea, e vice-versa.
Ajustando a drea e o braco da cauda, € possivel satisfazer as condi¢des de projeto, porém, existe

um valor de braco de cauda que € 6timo e deve ser encontrado.

Este valor € aquele em que a configuracio da aeronave possua o menor valor de arrasto,
ou seja, reduzir a drea molhada total da parte traseira da aeronave. Sadraey (2012) apresenta
uma abordagem que deve ser utilizada como base para se desenvolver uma técnica para tornar

a Equacgdo 3.2.1 sugerida mais precisa:
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il Al

(a) Convecional (b) Caudaem T (c) Cruciforme (d) Cauda em H
(e) Caudaem V (f) Caudaem Y (g) Vertical dupla (h) Montada no Boom

Figura 3.28: Diferentes configuragcdes de caudas
(RAYMER et al., 1999)

ACSV y

3.2.1
D, (3.2.1)

lopt — Kc

onde K. € um fator de corre¢do que varia entre 1 e 1,4 dependendo da configuracdo da aeronave,
sendo 1 para quando a porg¢do traseira da aeronave é conica e tendendo a 1,4 quando se afasta da
forma conica, C é a corda média aerodinimica, S é a drea da asa projetada, Vi é o coeficiente
de volume da empenagem horizontal, definido por Vg = % . %” onde S, € a area projetada da
empenagem horizontal e § € a drea projetada da asa, € Dy € o didmetro maximo da fuselagem.
ApOs determinar a configuracao das empenagens da aeronave, deve-se determinar os
parametros das empenagens horizontal e vertical, como perfil aerodindmico, razdo de aspecto,
incidéncia, razdo de afilamento, angulo de enflechamento, angulo de diedro, entre outros. A
trimagem longitudinal requer que o somatério de todos os momentos ao redor do eixo-y seja

Z€10:

Y My =0= Mo, +M . +My, + Mo, +Mr,, +Mp, =0, (32.2)

onde My . representa 0 momento restaurador de arfagem da asa/fuselagem, M;, representa
o momento de arfagem gerado pela sustentagdo da empenagem horizontal, My, representa o
momento de arfagem aerodindmico de nose-down da empenagem horizontal, M7, representa
o momento de arfagem gerado pela tracdo do motor, Mp, representa 0 momento de arfagem

gerado pelo arrasto da asa e M, representa 0 momento de arfagem gerado pela sustenta¢do da



Tabela 7: Vantagens e desvantagens de diferentes configuragcdes de caudas pds fuselagem em

relacdo a convencional.
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Configuracao

Vantagens

Desvantagens

Caudaem T

Mais afastado da esteira turbulenta
da asa o que causa maior efici€ncia
e menor tamanho; menor vibracao
causada pela turbuléncia causando
maior durabilidade relativa a menor
fadiga dos componentes

Momento fletor transmitido para a
fuselagem mais acentuado tornando
a estrutura da cauda mais pesada;
estol de cauda para grandes angulos
de ataque.

Caudaem H Nao influenciado pela turbulén- Maior peso.
cia gerada pela fuselagem; Maior
eficiéncia para aeronaves multi-
propelidas operando com apenas
um motor; Diminui o volume ocu-
pado pela aeronave; Menor tama-
nho da fuselagem.

Caudaem V Menor drea de empenagems; Maior Deficiéncia na estabilidade longitu-
agilidade dinal e direcional; Minima reducao

no arrasto.

CaudaemY Maior simplicidade de projeto em Limitagdo do angulo de rolagem
relacdo a cauda em V; Menor drea durando a decolagem devido ao
de empenagems em relacdo a con- risco de colisdo da porcao vertical
vencional. com o solo.

Dupla Vertical Melhora amplamente a controlabi- Mais pesado do que a configuragcao
lidade direcional; Para uma mesma convencional.
area de comando causa menor mo-
mento de rolagem; Nao sofre com
efeitos de turbuléncia da fuselagem

Montada Fuselagem mais curta; Possibili- Mais pesado do que configuracio

dade de configuragdo pusher;

convencional.

(SADRAEY, 2012)

asa/fuselagem.

Outro requerimento para a trimagem longitudinal € que o somatério de todas as forgas
atuando nos eixos x e z deve ser zero, porém apenas o somatoério de for¢as no eixo-z contribui

no projeto da empenagem:

Y F.=0= Lyg+Tsin(ir) + Ly =0, (3.2.3)

onde T € a tracdo do motor e i € o dngulo entre a linha de tracdo e o eixo-Xx.
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Uma vez que a empenagem horizontal possui uma area plana fixa e uma se¢do de ae-
rofélio fixa, a inica maneira de se mudar a sustentacao € variando o angulo de ataque. Existem

trés configuracdes para realizar tal mudanca:

1. Empenagem horizontal fixa;
2. Empenagem ajustdvel;

3. Empenagem all-moving.

(2) (b) ©

Figura 3.29: Trés configuracdes para empenagem horizontal: (a) fixa; (b) ajustavel e (c) all-
moving
(SADRAEY, 2012)

Algumas das diferencas bdasicas entre as empenagens fixas e as all-moving é que uma
empenagem fixa € muito mais leve, barata e estruturalmente mais fécil de projetar, além de ser
mais segura devido a possibilidade de falha em algum mecanismo de movimento. Por outro
lado, uma aeronave com uma empenagem all-moving € mais controldvel e manobrével e ndo

possui nenhuma area mével separada.

Uma op¢do de empenagem que possui algumas vantagens da empenagem fixa e da
all-moving é chamada de empenagem ajustdvel, como o nome implica, ela permite ao piloto
ajustar o angulo de incidéncia por um longo periodo de tempo. A desvantagem estd no tempo

do processo de ajuste do angulo de ataque, que pode levar até alguns segundos.

Ja para a empenagem vertical, os parametros e serem determinados sdo:

p—

Localizacdo;

Area plana (S,);

Braco da empenagem (Ly);
Perfil aerodinamico;

Razdo de aspecto (AR);
Razéo de afilamento (4,);
Corda na ponta (Cy,, );

Corda na raiz (G, );

A A S R e T

Corda aerodinamica média (MAC, ou C,);
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10. Envergadura (b,);
11. Angulo de enflechamento (A,);
12. Angulo de diedro (T,);

13. Incidéncia (iy).

A Figura 3.30 apresenta alguns destes pardmetros. A empenagem vertical € uma su-
perficie que gera sustentacdo em alguma direcdo no eixo-y, tal sustentacdo gera um momento

de guinagem ao redor do eixo-z.

CVtip

A
~
s

\ 4

A
~

A 4

Figura 3.30: Paramentros da empenagem vertical.
(SADRAEY, 2012)

Ncg — Lvlv, (3.2.4)
onde
|
L,= EpV SvCr, (3.2.5)

Este momento deve ser grande o suficiente para manter a trimagem direcional e deve

ter uma contribui¢ao positiva na estabilidade direcional.

3.3 CONFIGURACAO DO SISTEMA MOTO PROPULSOR

A seguinte se¢do ird apresentar aspectos como sele¢do do motor, nimero de motores e

localiza¢ao dos motores.

A principal funcdo da motorizacdo € gerar for¢a propulsiva para o sistema necessaria

para vencer o arrasto da aeronave e produzir sustentacao suficiente.
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A segunda funcdo do sistema propulsor € fornecer energia ou poténcia para outros
subsistemas da aeronave, como sistema hidrdulico, sistema elétrico, sistema de pressdo entre
outros. Em aeronaves de maior porte, um sistema de poténcia auxiliar (APU) é utilizado para
produzir energia para tais subsistemas, que consiste normalmente em um pequeno motor ligado

a um gerador elétrico.

Uma vez que o motor estd queimando combustivel, uma grande quantidade de calor
¢ gerado, calor este que serd transferido para a fuselagem e para o cockpit. Deve-se levar em

conta esta transferéncia de calor para definir a posi¢do do(s) motor(es).

A estrutura da aeronave € bastante impactada pelo motor e sua operagdo, através de
forcas e momentos gerados pelo peso do motor, tracao, troca de calor e vibracao. O integridade
estrutural deve ser analisada como parte da metodologia de projeto, que consiste dos seguintes
itens (SADRAEY, 2012):

* Desempenho da aeronave;
¢ Custo do motor;

* Custo de operacao;

* Restri¢des do peso do motor;
* Restri¢des de tamanho;

» Seguranga do voo;

¢ Eficiéncia do motor;

¢ Estabilidade da aeronave;
¢ Troca de calor;

* Requerimentos estruturais;
* Restri¢gdes de instalacdo;

* Restri¢des de barulho;

* Restri¢des de discricao;

* Manutengdo;

* Fabricacao;

* Disponibilidade.

Deve-se realizar um estudo para determinar quais destes pardmetros sdo 0s mais im-
portantes, que devem ser numerados e pesados. O papel do projetista € determinar os seguintes
itens (SADRAEY, 2012):

1. Tipo de motor;
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Numero de motores;

Localizacdo da motorizacdo;

Selecionar o motor de catdlogos de fabricantes;
Tamanho da hélice;

Projetar a instalacao do motor;

NS kW

Iterar e otimizar.

Inicia-se entdo o projeto definindo o tipo de motor a ser utilizado na aeronave, como

por exemplo: motor elétrico, pistdo-hélice, turbo-hélice, foguetes, entre outros.

Um sistema de propulsdo elétrico inclui um motor elétrico, bateria e hélice, ou seja,
a alimentacdo € através da bateria. Esta € uma das desvantagens da motorizagdo elétrica, uma
vez que uma bateria possui uma carga limitada e de pouca duracdo. Este tipo de sistema de
propulsdo ndo é muito utilizado na aviacao geral. E, segundo Sadraey (2012), este tipo de

sistema propulsor é mais apropriado para aeronaves com massa inferior a 30kg.

Ja um sistema de propulsdo pistdo-hélice € formado por um motor de combustao in-
terna e uma hélice, sendo a poténcia gerada através da queima de combustivel. O movimento
rotacional do motor € transformado em forca de tracdo através da hélice. A poténcia gerada por
motores de combustao interna variam de 0,5 a 2000 hp e a maioria das aeronaves construidas
artesanalmente recebem este sistema de propulsao (SADRAEY, 2012). Devido a utilizagao de
uma hélice para gerar a tracio, aeronaves equipadas com este sistema, geralmente, ndo ultra-
passam a velocidade méxima de Mach 0,5. Esta motorizagdo € a utilizada por 90% da frota

brasileira de aeronaves agricolas.

Devido ao elevado custo e por ser mais usual em aeronaves de elevada velocidade de
cruzeiro, ndo serd abordado neste trabalho um estudo sobre turbinas e foguetes como sistema
de propulsdao. AFigura 3.31 representa as faixas de altitude e velocidade em que se recomenda

a utilizacdo de cada tipo de sistema propulsor.

Os parametros mais importantes na selecdo do sistema propulsor sdo o teto absoluto de
voo e o nimero de Mach (velocidade maxima). Outros parametros analisados sdo a eficiéncia

propulsiva, mostrada na Figura 3.32 e o consumo especifico de combustivel (Figura 3.33).

Outro parametro a ser estudado é a quantidade de motores a ser utilizada. Em geral,
o principal fator influencia este parametro € a seguranca do voo. Mais motores significa uma
menor chance de perda total de tracao. Os outros aspectos como custo de operagdo, peso e custo

de manutencdo, sdo desfavordveis a um sistema multi-motor.



118

Turbofan com  Turbojato com :_

Solar poésqueimador  pdsqueimador Foguete

) Turbojato
Altitude

(1000 ft) Eléctrico
100

80

60

40

20

\
\\l

3000 4000 5000

v

Forca humana Velocidade maxima (km/h)

Figura 3.31: Comparagao entre os limites operacionais de vdrios motores
(SADRAEY, 2012)
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Figura 3.32: Comparagao entre a eficiéncia propulsiva de varios motores
(SADRAEY, 2012)

3.4 CONFIGURACAO DO TREM DE POUSO

Outro componente da aeronave que deve ser projetado é o trem de pouso, que € a
estrutura que suporta a aeronave no solo e permite as acdes de taxi, decolagem e aterrissagem.

Os parametros do trem de pouso que devem ser determinados, nesta ordem, segundo Sadraey
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Figura 3.33: Comparacao entre os consumos especificos de combustivel de varios motores
(SADRAEY, 2012)

(2012) sao:

Tipo (triciclo, convencional, biciclo);

Fixo, retrétil, parcialmente retratil;

Altura;

Distancia entre trem de pouso principal e centro de gravidade da aeronave;
Distancia entre €ixos;

Distancia entre rodas;

Diametro da perna;

Dimensoes do pneu (didmetro, largura);

e e e o e

Carga em cada perna.

A Figura 3.34 ilustra alguns destes parametros do trem de pouso. O trem de pouso
principal € aquele mais préximo do cg da aeronave, e € o primeiro a tocar o solo numa situacao

de pouso e o dltimo a sair do solo numa situacdo de decolagem.

No processo de projetar uma aeronave, o trem de pouso € o tltimo grande componente
a ser projetado, ou seja, deve-se ter o projeto de todo o avido antes de se projetar o trem de
pouso. As principais fun¢des do trem de pouso s@o manter a aeronave estivel em solo durante

carregamento, descarregamento e taxi, permitir que a aeronave se mova livremente e manobre
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Figura 3.34: Principais parametros do trem de pouso
(SADRAEY, 2012)

durante o taxiamento, fornecer uma distancia segura entre componentes do avido e o solo, ab-
sorver impactos do pouso e facilitar a decolagem permitindo a aeronave acelerar e rodar com o

menor atrito.

Para um funcionamento efetivo do trem de pouso, os seguintes requisitos de projeto
devem ser definidos (SADRAEY, 2012):

p—

Requerimento de distancia do solo;

Requerimento de direcao;

Requerimento de rotacao de decolagem;

Requerimento de prevengdo de contato da cauda com o solo;
Requerimento de prevencdo de tombamento;

Requerimento de primeiro contato com solo;

Requerimento de aterrissagem;

Requerimento das cargas estatica e dinamica;

o »®» 4 bk WD

Integridade estrutural da aeronave;

—
e

Estabilidade lateral em solo;
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11. Baixo custo;
12. Baixo peso;
13. Manutengao;

14. Fabricacdo.

Apesar do trem de pouso ser um componente crucial durante as operagdes de pouso e
decolagem, durante as operacdes de voo ele € um peso morto na aeronave, uma vez que, por
via de regra, segundo Sadraey (2012), o peso do trem de pouso varia entre 3-5% do peso de
decolagem da aeronave. Por esta razdo, Sadraey (2012) recomenda que o trem de pouso seja
retraido para dentro da aeronave a fim de reduzir o arrasto gerado pelo trem de pouso e melhorar
o desempenho da aeronave. O processo de projeto inicia-se com os requerimentos do trem de
pouso e termina com iteracao e otimizacdo. Apresenta-se neste trabalho apenas dois dos tipos

de trem de pouso, pois sdo os mais comuns utilizados e de maior simplicidade.

Aeronaves agricolas como o Ipanema (Neiva) e o Air-Tractor possuem trem de pouso
do tipo convencional. Nesta configuracdo, as rodas a frente do cg estdo bem proximos a ele
e suportam entre 80 e 90% do peso da aeronave. Uma das desvantagens do trem de pouso
convencional é que, devido a bequilha posicionada na cauda, a aeronave nao fica nivelada com
o solo, fazendo com que o angulo de ataque enquanto no solo seja alto. Isto faz com que seja
necessdrio que, durante a corrida de decolagem, a cauda suba para que o angulo de ataque seja
reduzido. Consequentemente, a corrida de decolagem com um trem de pouso convencional é

maior comparada a uma aeronave com trem de pouco triciclo, por exemplo.

Uma vez que esta configuracdo possui trés rodas, duas no trem de pouso principal (a
frente e proximo do cg) e uma na cauda, ela faz com que a aeronave seja estavel em solo, exceto
quando em altas velocidades, ou seja, uma das limitagdes desta configuracdo € a velocidade de
taxiamento, além de um cuidado extra que deve ser tomado pelo piloto nas situagdes de pouso

e durante o primeiro contato da aeronave com o solo.

Ja o trem de pouso do tipo triciclo € o mais utilizado, e possui o trem de pouso principal
atrds do cg e mais proximo a ele do que a roda a frente dele. Assim como no trem de pouso
convencional, o trem de pouso principal da configuragao triciclo suporta entre 80 € 90% do peso
da aeronave. Nesta configuragao, a aeronave permanece alinhada com o solo e, ao contrario do

trem de pouso convencional, a aeronave € estavel no solo inclusive em situagdes de taxiamento.

Uma das desvantagens da configuracgdo triciclo € que, diferentemente do convencional,
a bequilha deve ter um mecanismo para manté-la alinhada e realizar as manobras necessarias.

O que torna o projeto mais elaborado e mais pesado.
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A escolha do tipo de trem de pouso depende de vdrios fatores, como custo, peso,
desempenho, corrida de decolagem, corrida de pouso, estabilidade estdtica em solo, estabilidade

de taxiamento e manutencao.

3.5 ALTERNATIVAS DE MATERIAIS E TECNICAS DE FABRICACAO

A selecao de materiais foi feita de acordo com o estudo de levantamento do estado da
arte e benchmarking realizado pela equipe e apresentado no Capitulo 2 e experiéncia do grupo

obtida em trabalhos anteriores.

No comeco dos anos 80, com o aumento do preco do combustivel, materiais compostos
com seu peso reduzido se tornaram uma alternativa muito atrativa em relacio as estruturas de
metais. Como por exemplo o estabilizador horizontal do Boeing 737, que era uma estrutura
sanduiche, que também foi utilizada no Airbus A-320, nos estabilizadores vertical e horizontal,
assim como em suas superficies de controle. A aplicacdo de materiais compostos continuou nos
anos 90 quando no Boeing 777, além das empenagens e superficies de controle, as vigas do piso
principal também sdo de materiais compostos. Entretanto, o preco necessario para desenvolver e
aplicar materiais compdsitos nao permitiu que fossem utilizados em maior escala. Na primeira
década dos anos 2000, a Boeing lancou o primeiro avido com fuselagem e asa de materiais
compositos, o Boeing 787. E o grande nimero de pedidos do Boeing 787, que obteve melhoras
significativas com a maior aplicagdo de materiais compostos, obrigou a Airbus a investir e lancar
0 A-350, com asas e fuselagem feitas toda de material composto. A Figura 3.35 apresenta a

evolugdo da utilizacdo de materiais compostos na fabricagdo (KASSAPOGLOU, 2011)

Para a estrutura da asa, a equipe optou por um conceito novo desenvolvido em traba-
lhos anteriores. A estrutura € composta de apenas uma casca feita em material composto tipo
sanduiche de carbono ou fribra de vidro com nicleo de espuma de PET ou PVC fabricados
pelo processo de laminacdo a vacuo. A Figura 3.36 mostra os ensaios da asa da aeronave Cu-
riaGo (Planair) e ilustra a resisténcia proporcionada por este tipo construtivo. Utilizando esta
mesma técnica e materiais, para uma envergadura de 6 metros, estimou-se que o peso total da
asa seja de no maximo 25kg. Este serd o mesmo tipo de estrutura e processo de fabricacdo das

empenagens.

Para a estrutura da fuselagem, decidiu-se pela utilizacao do aco SAE 4130, o mesmo
utilizado em avides como o Ipanema da Embraer (Figura 3.37). A estrutura € trelicada e as

unides sdo feitas pelo processo de soldagem do tipo TIG.

Além da asa e das empenagens, o trem de pouso também serd fabricado com material
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Figura 3.35: Aplicacdo de materiais compostos em aplicacdes militares e civis.
(KASSAPOGLOU, 2011)

composto e fixado diretamente a trelica da fuselagem. Assim como a entelagem de toda a

aeronave sera fabricada em material composto.

3.6 DEFINICAO DA CONCEPCAO FINAL ADOTADA

A concepedo final adotada apés esta etapa do projeto esta representada na Figura 3.38.
Esta concepg¢do representa algumas das escolhas iniciais baseadas no estudo apresentado ante-
riormente neste capitulo de acordo com os objetivos, necessidades dos clientes e missdo de voo

apresentados nos capitulos 1 e 2.

Como esta ¢ a primeira etapa de projeto, ndo foram dimensionados 0os componentes
da aeronave. Apenas alguns aspectos foram inicialmente escolhidos, como a localizacio dos
tanques de produto e de combustivel, configura¢des do sistema motopropulsor, nimero de asas,
posicdo da asa, configuragcao do trem de pouso, entre outros. A Tabela 8 apresenta as principais

decisdes tomadas para este modelo.

Aspectos como o angulo de tor¢do da asa, dimensdes de envergadura, corda, entre

outros, serdo definidos nas préximas etapas de projeto, apresentadas nos capitulos seguintes.
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Figura 3.36: Tipo de estrutura proposta para asa. (a) Estrutura construida em fibra de vidro,
espuma PET e bordos de aluminio com objetivo de teste da técnica; (b) estrutura em ensaio de
flexdo em 4 pontos.
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Figura 3.37: Estrutura trelicada da aeronave Curiango (cortesia de Planair/IPE).

W

Figura 3.38: Concepc¢do do projeto apds a conclusdo da fase de projeto conceitual.

Tabela 8: Parametros definidos para o conceito final adotado.

Parametro Determinado
1 Numero de asas Uma asa
2 Localizacao vertical da asa Asa baixa
3 Angulo de tor¢do da asa Angulo de torcio a ser definido
4 Angulo de diedro Com angulo de diedro
5 Numero de motores Dois motores
6 Posicdo dos motores Préximos a fuselagem
7 Configuragdo do trem de pouso Triciclo
8 Localizagdo do tanque de combustivel Interior das asas
9 Localizacao do tanque de produto (Hopper) Interior da fuselagem
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4 PROJETO PRELIMINAR

4.1 ESTIMATIVA DE PESO MAXIMO DE DECOLAGEM

O peso méaximo de decolagem (MTOW) de projeto do VANT ¢é decomposto em 4
parcelas: peso da carga paga (Wpp); peso da tripulacdo (W¢); peso do combustivel (Wr); e o

peso em vazio (Wg).

Deseja-se que o VANT projetado se enquadre na categoria de aeronave esportiva leve
(Light Sport Aicraft — LSA). Dessa maneira o MTOW deve ser menor do que 600 kg e a veloci-
dade méxima deve ser 222,24 km/h. Além disso, deseja-se que a aeronave utilize motorizagdo
compativel com aeromodelos, pois reduziria imensamente os custos de producao e manutengao.
Assim, grande parte das defini¢des preliminares se baseardo na aeronave Colomban Cri-Cri

(Fig. 4.1), LSA que possui dois motores de 15HP.

Figura 4.1: Aeronave Cri-Cri, menor aeronave bi-motor tripulada do mundo.
(CRICRI-ZOOMSHARE, 2013)

Como estimativa inicial estipulou-se o peso da carga paga de 150 kg, valor que pela
pesquisa de campo executada em primavera do leste parece ser a quantidade minima operacional
para o servico. A velocidade de aplicacdo V, foi estipulada em 144 km/h (30% inferior ao

praticado por aeronaves agricolas).
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Tabela 9: Caracteristicas gerais e performance da aeronave Cri-Cri.

Caracteristicas gerais: Performance:

Tripulacao: 1 (piloto);

Comprimento: 3,9m; Velocidade maxima 220km/h;
Envergadura: 4,9m; Velocidade de Cruzeiro 185km/h;
Area alar: 3,1m?; Alcance 463km;

Aerofélio: Wortmann 21.7%mod; Teto de voo 3700m;

Peso Vazio: 78kg; Razao de subida 6,6m/s.

MTOW: 170 kg.

(WIKIPEDIA, 2013)

Estima-se a massa de combustivel necessdria para uma missdo calculando o tempo
maximo de voo esperado #,. As piores condi¢des (condi¢des que estenderiam ao maximo o
tempo de voo) estimadas sdo: Densidade do produto p,, = 1,0 kg/l; Vazdo de aplica¢do Q,' = 5
I/ha = 5/10000 1/m?; e faixa de aplicacdo L, = 10 m. Além disso, com base nos dados de voo
fornecidos pela AG-nav, estima-se que devido a trajetéria com diversas curvas e baldes o tempo

de voo seja 60% mais longo do que o tempo de aplicagdo (z,) que € dado por:

We 1 150 10000 .
% _ 150 —125 411
‘= oy QalaVa 1 60-5-10-40 00 1.1
portanto:
fy =161, =1,6-12,5 = 20min 4.12)

Sadraey (2012) recomenda que o consumo especifico de combustivel (Specific Fuel
Consumption — SFC) de um motor a pistdo varia de 0,4 a 0,8 1b/(HP h), considerando o pior
caso (SFC = 0,4535 kg/(HP h)) e estimando que o motores tenham uma poténcia total (Pepg) de

cerca de 35 HP a massa de combustivel pode ser calculada por:

20
Wr = SFC -1, - Popg - CSf = 0,4535 - @0 35-1,25 = 6,6kg (4.1.3)
Um coeficiente de seguranca (CSr) de 25% é empregado para garantir que em caso de

emergéncia o VANT tenha combustivel suficiente para um pouso seguro.

Para o calculo do peso em vazio, acredita-se que seja possivel atingir uma eficiéncia
estrutural (MTOW/WE) de aproximadamente 4 (principalmente devido ao uso de praticamente
100% de material composito e da ndo necessidade da robustez que uma aeronave tripulada

precisa). Dessa maneira, o peso inicial para a aeronave vazia serd estimado em 50 kg e o a
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carga paga reduzida para 143, 4 kg totalizando um MTOW de projeto de 200 kg.
4.2 CARGA ALAR E RELACAO PESO/POTENCIA

A determinagido da razdo Peso - Area Alar (W/s) e Peso - Poténcia (W /p) é a etapa mais
importante do projeto preliminar de qualquer aeronave, a partir desses dois parametros, a equipe
desenvolvedora sabe o tamanho da aeronave tal como os espagos disponiveis para carga, trem

de pouso, tanques de combustivel, e estruturas (RAYMER et al., 1999).

A metodologia empregada para o calculo da 4rea alar e selecdo do sistema moto-
propulsor € muito consolidada em projetos aeronduticos, Raymer et al. (1999) e Sadraey (2012)
exploram de maneira muito didatica os conceitos associados a esta metodologia e serdo as refe-

réncias principais para essa etapa.

Essa se¢do tem como objetivo resumir a metodologia empregada, apresentar o software

criado e mostrar os resultados obtidos.

Inicialmente, deve-se definir os seguintes parametros requeridos de performance para

a acronave:

Velocidade de estol (Vy);
Velocidade Maxima (Vinax);
Razdo de Subida (ROCyax);

Distancia de Decolagem (Sto);

Teto de Voo (h,)

O primeiro passo é encontrar equacdes para (W /p) que sejam fungdes de (W/s) e de cada

um dos requisitos de performance:

W W
(F>VS — (?Vs> 4.2.1)

’ W W
(3).-o(3)

’ W w
<F)STO =f3 (F,STO) (4.2.3)

W) w
e = fi (—,ROC ) (4.2.4)
( P ROCrnax S e
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w
)hc =fs (?ahc) (4.2.5)

A deducio de cada equacgdo pode ser encontrada em (SADRAEY, 2012). Um software
baseado em Visual Basic foi desenvolvido para maior agilidade nos célculos devido a constante
variacdo dos parametros de entrada. As equagOes 4.2.6 a 4.2.11 correspondem as usadas no

programa.

4.2.1 VELOCIDADE DE ESTOL

Uma das mais importantes restricdes de uma aeronave de asa fixa € o fato de ndo ser
possivel se manter em voo sem uma velocidade relativa do escoamento do ar com a asa. Dessa
maneira, ¢ importante definir, para uma dada aeronave, qual a menor velocidade na qual ela tem

sustentacao o bastante para voar (velocidade de estol).

W 1,
— = —pVsSC, 4.2.6
('5), = 3p¥3scin @26)

Na qual p € a densidade do ar e Cp, € o coeficiente de sustentacdo médximo da ae-
ronave. Avaliando a equacdo, nota-se a independéncia entre (V/s) e (W/p), sendo (W/s) fungéo
apenas da velocidade de estol. Devido o fato de um avido nao poder voar abaixo da velocidade

de estol a regido aceita é a porcdo a esquerda da curva.

W /P

Requisitos de estol sdo
satisfeitos nessa regido

w/S VSieq

Figura 4.2: Contribui¢do da velocidade de estol para a determina¢do do tamanho minimo de
asa.

Em geral, deseja-se uma baixa velocidade de estol, pois uma velocidade baixa de estol
resulta em um voo mais seguro tanto em pousos quanto em decolagens. Para aeronaves co-
merciais o capitulo 23 da (FAR, 1996) (Federal Aviation Regulamentation) determina que, para

aeronaves com MTOW menor do que 2700kg, a velocidade de estol deve ser menor ou igual a
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113km/h.

4.2.2 CONTRIBUICAO DA VELOCIDADE MAXIMA

(K> _ i 4.2.7)
Py 1 . 1 2k,
EPOVmaxCDo (%) + PGVmax (F)

na qual, K € o fator de arrasto induzido e € determinado por:

1
K=
w.e,AR

(4.2.8)

sendo e a eficiéncia de Oswald (usualmente entre 0.7 e 0.95) e AR a razdo de aspecto da asa, a

Tabela 10 mostra valores para a razao de aspecto de aeronaves agricolas reais.

Tabela 10: Razao de aspecto da asa para aeronaves agriculas.

Nome da Aeronave AR

Curiango 7,8
Ipanema 6,9
Cessna 188 8,5
AT-502 8,0
AT-602 9,3
AT-802 8,7

Ja Cp, € o coeficiente de arrasto a sustentagdo nula para a aeronave inteira, obviamente,
esse valor ndo € conhecido ainda, entdo, para esta etapa, estima-se um valor adequado baseando-
se em aeronaves similares. A Tabela 11 mostra valores de Cp, para diferentes categorias de

aeronaves e empregada como referéncia para esse projeto.

Tabela 11: Valores médios de coeficiente de arrasto para sustentacao nula. (SADRAEY, 2012)

N° Tipo de Aeronave Cp,
1 Transporte de Passageiros (a jato) 0,015 -0,020
2 Transporte de Passageiros (Turbo Prop) 0,018 - 0,024
3 Motor Duplo a pistao 0,022 - 0,028
4 Aplicacao Geral de pequeno porte com trem de pouso retratil 0,020 — 0,030
5 Aplicacdo Geral de pequeno porte sem trem de pouso retratil 0,025 — 0,040
6 Agricola 0,040 - 0,070
7  Planador 0,012 - 0,015
8  Caca Supersonico 0,018 — 0,035
9 "‘Feito em Casa'’ 0,025 - 0,040
10 Ultraleve 0,020 - 0,035
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W /P

Requisitos de velocidade ma-
xima sdo satisfeitos nessa regiao

W /s

Figura 4.3: Contribui¢do da velocidade de maxima para a determinacdo do tamanho minimo
de asa e poténcia do motor.

Pelo fato da velocidade médxima refletir diretamente em caracteristicas de desempenho,
como a velocidade de cruzeiro, a aeronave deve possuir Vipax no minimo igual a Vipax especifi-
cada pelos requisitos de desempenho essa etapa ou maior (aeronave tem poténcia para percorrer
os trajetos em menor tempo). A Figura 4.3 mostra a regido na qual a velocidade médxima € de
no minimo a especificada no projeto. Nota-se que para valores a baixo da curva, a poténcia da

aeronave é maior (W /P) por tanto a velocidade maxima também serd maior.

4.2.3 CONTRIBUICAO DA DISTANCIA DE DECOLAGEM

1
(E) _ 1—€Xp(0,6~p.g-CDG-STOW—/S> nP (429)
P 2.
e H— I~H-CDG [exp<0,6'P'g'CD 'STOWL)] -
Cr G /s

R
na qual: np € a eficiéncia da hélice durante a decolagem que, segundo (SADRAEY, 2012), € de
0,5 para uma helice de passo fixo e 0,6 para uma hélice com passo varidvel; i é o coeficiente de

rolagem na pista (Tab 12) e V7o € a velocidade de decolagem, que € regulamentada pela FAR
(1996) e varia entre 110% e 130% da velocidade de estol.

Tabela 12: Coeficientes de atrito para diferentes tipos de pista. (SADRAEY, 2012)

N° Tipo de Superficie u
1  Concreto/Asfalto Seco 0,03 - 0,05
2 Concreto/Asfalto Molhado 0,05
3 Concreto/Asfalto Congelado 0,02
4  Grama Aparada 0,04 — 0,07
5 Grama Alta 0,05 -0,1
6 Terra Macia 0,1 -0,3

A aeronave deve decolar em no méximo o comprimento de pista especificado, portanto
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W /P

Requisitos de comprimento médximo de
decolagem sao satisfeitos nessa regiao

w/S

Figura 4.4: Contribui¢cdo do comprimento de pista para a determinag¢do do tamanho minimo de
asa e poténcia do motor.

W /P

Requisitos de razdo de subida
sao satisfeitos nessa regiao

w/S

Figura 4.5: Contribui¢do da razdo de subida para a determinac¢do do tamanho minimo de asa e
poténcia do motor.

analisando a Equagdo 4.2.9 para comprimentos menores de pista a equacdo € deslocada para
mais proximo da origem. Para a Figura 4.4 qualquer regido a baixo da curva atende o requisito

de comprimento mdximo de decolagem.

424 CONTRIBUICAO DA RAZAO DE SUBIDA (ROC — RATE OF CLIMB)

1
(g) _ 4.2.10)
ROCmsx — ROC 2 T 1,155
+ )7
np 3Cn, (L/p)sextmaxn
PV &

Sendo que a eficiéncia da hélice em subida é de aproximadamente 0,7. O valor da
razao sustentacdo-arrasto deve ser estimada usando valores de aeronaves com caracteristicas

similares.

De maneira anédloga a realizada anteriormente, qualquer valor de ROC maior do que a

especificada € aceitdvel, portanto, qualquer valor a baixo da curva é aceitavel (Fig. 4.5).
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4.2.,5 CONTRIBUICAO DO TETO DE VOO

Existem 4 tipos de tetos de voo definidos pela FAR (1996): Absoluto, no qual ROC = 0;
de Servigo, no qual ROC = 0,5m/s; de Cruzeiro, no qual ROC = 1,5m/s; de Combate, no qual
ROC =2,5m/s;

A Equacgdo 4.2.11 leva em conta o teto de voo absoluto, por tanto elimina-se o termo

da razdo de subida da Equacdo 4.2.10 e tém-se:

OAC
(g) _ A 42.11)
he 2 1,155

S)(L
SRR O

-

Pac X

Na qual: pac € a densidade do ar na altitude definida com teto absoluto de voo e pode

ser estimada em func¢do da altitude pela correlacao:

pM
=— 4.2.12
P =27 ( )
na qual p e T sao calculados por:
Lh\
RL
P =Po (1——> (4.2.13)
Ty
e
T=Ty—Lh (4.2.14)

respectivamente. Os simbolos usados nas equagdes anteriores significam: py = pressao atmos-
férica a nivel do mar; Ty = Temperatura a nivel do mar; L = 0,0065 K/m (gradiente adiabdtico);
R = 8,31447 J/(mol K) (Constante universal dos gases; e M = 0,0289644 kg/mol (Massa molar

do ar seco).

A Figura 4.6 mostra a regido aceitavel para as condicdes de teto de voo especificadas.

4.2.6 COMBINACAO DOS REQUISITOS E BUSCA DA SOLUCAO OTIMA

Combinando-se as regides aceitaveis de projeto em um tnico grafico obt€ém-se as com-
binagdes possiveis de W /s e W /p que atendem todos os cinco requisitos de performance. Cabe ao
projetista avaliar e escolher qual a melhor combinagdo para a missao da aeronave, por exemplo,

Figura 4.7 mostra dois pontos de minimo, em um deles a poténcia do motor instalado € mini-
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W /P

Requisitos de teto de voo
sdo satisfeitos nessa regiao

w/S

Figura 4.6: Contribui¢do do teto de voo absoluto para a determinacido do tamanho minimo de
asa e poténcia do motor.

W /P

Requisitos de desempenho
sdo satisfeitos nessa regido

w/S

Figura 4.7: Combinacgao das regides aceitdveis definidas pelos cinco requisitos de performance.

mizada (Pyj,) quanto na outra a drea da asa ¢ minimizada (Sy,j,). Para este projeto escolheu-se

a minimizagdo da drea da asa devido ao fator transporte.

Deve-se ressaltar que pode ocorrer ndo compatibilidade dos requisitos, por exemplo:
uma aeronave com grande razao de subida, necessariamente terd um valor elevado para o teto de
voo; um comprimento de pista pequeno tenderd a causar a necessidade de velocidade de estol
baixa; etc. Dessa maneira, o projetista deve ter a possibilidade de compatibilizar os requisitos

de desempenho de modo a obter uma regido vélida de solugdo.

42,7 SOFTWARE DESENVOLVIDO PARA CALCULO DE W/P VERSUS W/S

Inicialmente, uma ferramenta desenvolvida em Excel foi criada e usada para teste pre-
liminar, com os resultados positivos da metodologia e a facilidade de implementacao da técnica
em uma ferramenta computacional, desenvolveu-se o mesmo algoritimo para uma plataforma
com melhor interface com o usudrio. A versao final foi feita em Wolfram Mathematica e um
aplicativo que pode ser usado sem a necessidade do Mathematica foi criado, o usudrio deve
apenas fazer o download do CDF player, gratuito no site da Wolfram. O software desenvolvido

pode ser baixado gratuitamente em “https://www.dropbox.com/s/8ts80zodr2et596/PDV 1.1.cdf”



e sua interface pode ser vista na Figura 4.8.

Input Parameters | Equations | Graph

135

Weight Performance Req. Derivated Values
Payload: | 148 kgf Stall Speedf (SL): 72 km/h Drag Factor: 0.0568411 | - C:\Program Files (x86)\Wolfram
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Take-off (Cruiser |03 - R S ki
= Configuration Take—Off Rotation Speed: | 22. mjs
Take-off Flaps (4} |03 N Aspec Ratio: [8 = Delete Design Point file
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Zero-lift: 0.07 - Climbing: [07 -
Ground |05 =
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AirDensity (SLk (1225 | kg/m®
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Runway COF: 01 -
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Max, Rate of Climb (SL): |2 m/s
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Air Density (Ceiling):  [0.761808 | kg/m® Sm———  WPaee
Relative Density (AC):  [0.621885 | - T == T
1001 = — =
Results P,
Wing Area:  3.64007 m° -
Engine Min. Power: 22.6313 HP ol -
e wis
100 200 300 400 00 s00 [N

(b)

Figura 4.8: Interface do software desenvolvido para o cdlculo de carga alar e peso poténcia.

4.2.8 RESULTADOS OBTIDOS E BENCHMARKING

Os principais resultados obtidos podem ser vistos na Tabela 13 e o grafico combinado

das restri¢des de desempenho na Figura 4.9. Os parametros de entrada podem ser vistos com

maior detalhamento no Apéndice C.

Comparou-se os valores encontrados com 35 aeronaves agricolas de 7 fabricantes e

15 VANTS de diversas aplicacOes (desde combate até reconhecimento e fotometria). A Figura

4.10 mostra os dados coletados e compara com os obtidos (as aeronaves AirTractor foram iso-

ladas do agrupamento principal de aeronaves agricolas por serem aeronaves da nova geracao de

pulverizadoras e terem MTOWSs muito superiores as demais).
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Tabela 13: Valores obtidos de (W /P) e (W /S) tal como valores derivados (Sw) € (Peng)

Nome: Simbolo Valor Unid.
Carga Alar (W /S) max 539 [N/m?]
Peso / Poténcia (W/P)max  61.48 [N/HP]
Area de plataforma da asa Sw 3.64 [m?]
Poténcia requerida Peng 31.912 [HP]
I
B he i
140 Vs
120 - 8
100 | ROC — :
— \\\"”\\, ~_
=9 T T~
g 80 | Sto —_— o \'\\\\——1\ — i
Z —_—
= 60 o
40| _— 1
//// ///
20 | ////// (539, 61.,48)
Vmax —
0 | | | | | | | | | | |
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550
Vs (N/m?)

Figura 4.9: Combinacao das regides aceitdveis definidas pelos cinco requisitos de performance
definidos para este projeto.

4.3 PROJETO PRELIMINAR DA ASA

A metodologia pratica utilizada para o projeto da asa segue a metodologia sugerida por

(SADRAEY, 2012) e define a funcdo primaria da asa como a de produzir sustentagao.

Inicialmente, recapitulemos os parametros definidos na etapa de projeto conceitual

usando a Tabela 14.

4.3.1 CALCULO DE COEFICIENTE DE SUSTENTACAO IDEAL E MAXIMO.

Deve-se entdo calcular o peso médio da aeronave durante cruzeiro:

1
Wave - E(M—i_wf) (4.3.1)
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Figura 4.10: Carga alar e peso/poténcia obtido e comparacdo com outras aeronaves.

Tabela 14: Parametros de asa escolhidos na etapa de projeto conceitual.

, no qual W; e Wy sdo os pesos iniciais e finais da aeronave;

Parametro Valor Unidade
Numero de asas [N.A.]
Posicionamento vertical Baixa [N.A.]
Forma Retangular  [N.A.]
Enflechamento [°]
Afilamento [A.D.]
Diedro de3a6 [°]
Razdo de aspecto de6all [A.D.]

1
Wae = 5(200+50)9,81 = 1226,25N

(4.3.2)

Calcular o coeficiente de sustentacdo requerido pela aeronave usando o peso médio:

CL

— 2Wave
< pVEs

(4.3.3)
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, sendo que S € a drea da asa € estimado na secao 4.2;

2% 1226,25
Cpo=——— =2 0,701 (4.3.4)

1,225 x (%) x 3,7

Estima-se que a asa gere 105% da sustentagcdo positiva requeria pelo avido, isto €,
outros componentes do avido usualmente contribuem negativamente para a sustentacao, assim

a sustentacdo requerida pela asa é dada por:

Cr,, = 1,05C;, = 0,735 (4.3.5)

Para a selecdo do perfil aerodinamico, deve conhecer qual o coeficiente de sustentagao
ideal em cruzeiro do perfil e ndo o da asa. Teoricamente, para uma asa retangular e de compri-
mento infinito, o coeficiente de sustentacio da asa e do perfil seriam idénticos, porém nao € isso
o que acontece. Como a asa ainda ndo € conhecida, uma relagdo aproximada é adotada assu-
mindo que a asa tenha apenas 90% de efetividade. Dessa maneira, o Coeficiente de sustentacao
ideal para o perfil é dado por:

Cr,
w

C. = =0.816 4.3.6
I; 0.9 , ( )

Posteriormente, esse valor sera verificado utilizando ferramentas mais precisas.

Deve-se ressaltar que o sub-indice L (maitisculo) € usado para denominar a asa (3D)
como um todo enquanto o sub-indice 1 (mindsculo) € usado para denominar o perfil aerodina-

mico (2D ou asa de envergadura infinita).

O valor requerido do coeficiente de sustentagdo maximo do avido (Cp,,.) € dado de
maneira andloga a Equacgao 4.3.3.
2MTOW
Lmax — 2 (437)
pVssS
2 x 1962
CL. = e —2,107 4.3.8)

1,225 x (%) 3,7

E de maneira andloga as Equacdes 4.3.5 e 4.3.6 os coeficientes de sustentacio maximos



139

da asa e do aerofdlio sdo dados por:

CLya, = 1,05Cr,, = 2,213 2,2 (4.3.9)
c
C _ Clow _ 5 45925 (4.3.10)
lmanmss - 079 - ~ 4y .

No qual ClmaxgmsS € o coeficiente de sustentacdo méaximo do perfil aerodinamico auxili-
ado pelo dispositivo de alta sustentacdo (Flaps) em deflexdo maxima. Da Tabela 15, estima-se
que o dispositivo de alta sustentagao contribua com 1.0 para o coeficiente de sustentacdo ma-

Ximo.

Tabela 15: Incremento de coeficiente de sustentagcdo médio para diferentes tipos de dispositivos
de alta sustentacdao. (SADRAEY, 2012)

No Dispositivo ACY,
1 Plain flap 0,7-0,9
2 Split flap 0,7-0,9
3 Fowler flap 1-1,3

4 Slotted flap 1,3Cs/C
5 Slotted flap (Duplo) 1,6 C¢/C
6
7
8
9
1

Slotted flap (Triplo) 1,9Cr/C
Flap de Bordo de Ataque  0,2-0,3
Flap de Bordo de Fuga 0,3-04
Kruger Flap 0,3-0,4
0 Junkers Slotted Flap 0,9-1.2

Devido a facilidade construtiva e alta efetividade optou-se pelo uso de um sistema de

Flapeiron do tipo Junkers o qual serd detalhado no capitulo de Projeto Detalhado.

Determinando assim o coeficiente de sustentacdo méaximo do aerofélio dado por:

Clmax = _ACIHL[) = 275 - 079 - 176 (4311)

lmanross

4.3.2 SELECAO E SIMULACAO DO PERFIL AERODINAMICO

Abbott (1959), fornece um grafico de grande utilidade que auxilia na escolha do perfil
aerodindmico mais indicado em fun¢do de C; , e C;, (Fig. 4.11). Como os valores encontra-
dos para C;, e C;. (1,6 e 0,816 respectivamente) encontram-se fora do dominio do grifico,

escolheu-se o perfil que atenda o C;_, e possua o C;; mais proximo (NACA 63,-615)

Com o aerofélio NACA 63,-615 escolhido, andlises computacionais de escoamento
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Figura 4.11: Coeficiente de sustentacio miximo Versus Coeficiente de sustentacao ideal para
diversos aerofélios NACA. (ABBOTT, 1959)

sdo realizadas para levantar as caracteristicas do perfil para diferentes condi¢cdes de voo e tama-

nho de cordas (diferentes nimeros de Reynolds). O software utilizado é o XFLR5 que apesar

de basear-se em uma platatorma Open-Source é de grande confiabilidade e amplamente usada

para projetos aeronduticos de pequena escala, de aeromodelos e até mesmo ultraleves. A Figura

4.12 mostra as caracteristicas basicas do perfil selecionado.
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Figura 4.12: Coeficientes aerodinamicos para o aerof6lio NACA 63,-615. a) Coeficiente de
sustentagdo versus angulo de ataque; b) Coeficiente de arrasto versus dngulo de ataque; c)
Razdo CL/CD versus angulo de ataque; d) Coeficiente de momento versus angulo de ataque.
(Reynolds entre 1,1¢° e 1,8¢%)

4.3.3 ANALISE COMPUTACIONAL DAS CARACTERISTICAS AERODINAMICAS DA
ASA

A asa, na configuracdo proposta anteriormente, foi modelada e simulada no XFLRS.
Com objetivo de simplificar o processo de projeto da asa o flap usado tem mesma configuragcdo
e perfil aerodinamico do da aeronave Cri-Cri. Além disso, a asa € modelada sem diedro para
evitar erros de posicionamento dos flaps na simulag¢do, o dimensionamento do diedro da asa
serd abordado na andlise de estabilidade da aeronave. A vista sec¢do transversal da asa com o

flap ndo defletido € ilustrada na Figura 4.13 e com o flap defletido de 30° na Figura 4.14.

Devido a dificuldade na convergéncia da solu¢do numérica com a inclusio da viscosi-
dade, todas as simulacdes realizadas consideram um escoamento ndo viscido. Nao é do escopo
deste trabalho abordar detalhes do método de solucao numérica utilizado pelo software XFLRS,

contudo informacdes detalhadas podem ser encontradas em XFLRS (2013).
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Figura 4.13: Secdo transversal da asa com flap na posi¢ao horizontal e angulo de montagem 0°
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Figura 4.14: Secao transversal da asa com flap defletido 30° e angulo de montagem 0°
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Conhecendo-se o angulo de ataque com maior rendimento do perfil (angulo cuja rela-

cdo CL/CD ¢é maxima) define-se o angulo de montagem da asa como sendo o de 5°.

Para obten¢do de uma distribui¢do eliptica de sustentagdo em uma asa retangular, deve-

se empregar um angulo de torcdo adequado. Inicialmente emprega-se -2° e a distribuicao do

coeficiente de sustentacdo local obtida pode ser visualizada na Figura 4.15.

0,6 - : — Real

_ 05 - S [ Ideal
S 4
3 0,4 ]
. 0,3
O o024
0,1

T T T T T T T T T T T T T T T T T

-2600 -1950 -1300 -650 0 650 1300 1950 2600

Y (Envergadura)

Figura 4.15: Distribuicdo do coeficiente de sustentacdo local em funcdo da posicdo Y (enver-

gadura) na asa para angulo de tor¢do de -2°.

Com o requisito de distribuicdo eliptica atendido de maneira satisfatoria analisa-se a

sustentacdo gerada pela asa, valor estimado anteriormente pela Equacdo 4.3.5. Além disso,

nesta etapa, obtém-se o primeiro esbo¢o mais realista dos valores de coeficiente de arrasto da

asa (estimados na etapa de Projeto Preliminar). Os graficos contidos na Figura 4.16 mostram
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respectivamente os coeficientes de sustentacdo e arrasto obtidos para diferentes deflexdes de

flap.
1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 " 1 "
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Figura 4.16: Coeficientes globais para projeto preliminar da asa. a) Coeficiente global de
sustentacdo; b) Coeficiente global de arrasto.

Analisando a asa de maneira integral, ou seja, integrando os coeficientes de sustentacao
e de arrasto por toda a extensdo da asa pode-se obter as forcas globais de sustentacdo e de arrasto
geradas pela asa durante a decolagem a velocidade de 22m/s (Fig. 4.17. As Equagdes 4.3.12 e

4.3.13 foram usadas para o célculo das forgas.

=—p / 2.C(y, ) - e(y) - ydy 43.12)

@)=3p / V) Calyy @) -€(y) - ydy (4.3.13)

Na qual: C;(y) e C4(y) sdo os coeficientes locais de sustentagdo e arrasto em uma
posicdo arbitraria y respectivamente, c(y) é a corda em uma posigo arbitraria y e /5 é a semi-

envergadura da aeronave.

Avaliando superficialmente a forca de sustentagdo obtida nota-se que para uma confi-
guracdo de flap com 30° de deflexdo € suficiente para a decolagem com um baixo angulo de

ataque (o ~ 5°).

Para verificar a efetividade dos flaps no direcionamento do escoamento uma andlise
computacional de linhas de corrente, ainda usando o software XFLRS, € executada. A condig¢ao
usada € de velocidade do ar de 22m/s e aumentando gradativamente o angulo de deflexdo do
dispositivo de alta sustentacdo com objetivo de visualizar o angulo critico no qual ocorre a

separacdo do escoamento (estol). Os resultados das simulacdes realizadas podem ser vistos
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Figura 4.17: Forcas aerodindmicas resultantes para o projeto preliminar da asa. a) Forca de
sustentacdo; b) Forca de arrasto.

com maior detalhamento no Apéndice F.

4.4 PROJETO PRELIMINAR DA CAUDA
4.4.1 REQUISITOS DE TRIMAGEM

Segundo Sadraey (2012) a trimagem é um dos requisitos principais para uma aeronave
voar de maneira segura. Uma aeronave € dita estar em ponto de trimagem quando ela ndo tem
tendéncia de rotacionar em torno do centro de gravidade e de permanecer em movimento em
uma determinada direcdo. Em outras palavras, a aeronave se encontra estaticamente estdvel

quando:

YF=0 (4.4.1)

YM=0 (4.4.2)

A Federal Aviation Regulation (FAR) determina alguns requerimentos minimos de
projetos em relacdo a trimagem da aeronave. A seguir, uma tradu¢do simplificada da secdo

referente a trimagem da se¢do 161 da PAR 23.

1. Geral. Cada avido deve atender aos requisitos de trimagem desta secao apds
ter sido trimado e sem qualquer movimento dos controles primdrios corres-
pondentes por parte do piloto, ou piloto automatico. Além disso, deve ser
possivel, em outras condi¢des de carga, configuracdo, velocidade e poténcia

para garantir que o piloto nio serd excessivamente fatigado ou distraido com a
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necessidade de aplicar forcas de controle residual por tempo prolongado. Isto
aplica-se, em funcionamento normal do avido e, se aplicdvel, em condi¢cdes

associadas com a falha de um motor.

2. Trimagem Lateral e Direcional. O avido deve manter trimagem lateral e
direcional em voo nivelado com o trem de pouso e dispositivos de alta susten-

tacdo recolhidos conforme o seguinte:

(a) Para aeronaves normais, utilitarias, e acrobaticas, a uma velocidade de
0,9Vy!, V2, ou VMO/MM03, a qual for menor; e
(b) Para aeronaves de transporte de passageiros de pequeno porte, para todas

as velocidades de 1,4VS14 até o menor entre Vi € Viyo/My0-

3. Trimagem Longitudinal. A aeronave deve manter trimagem longitudinal
sobre as seguinte condi¢des: (1) Subida, (2) Voo nivelado em todas as veloci-

dades de voo, (3) descida e (4) Aproximacao da pista.

Durante essa etapa do projeto preliminar, ndo é considerada a existéncia de superfi-
cies de comando como profundor e leme. O dimensionamento serd desenvolvido considerando

apenas o requerimento de trimagem durante cruzeiro.

442 TRIMAGEM LONGITUDINAL

O projeto da empenagem horizontal leva em conta sua funcdo principal, a trimagem

longitudinal. Para isso, a Equagado 4.4.3 deve ser satisfeita de acordo com a Figura 4.18.

Y Meg =0= Mo, + My, + Mo, +M, +Mr,,+Mp, +Mp, =0 (4.4.3)

na qual: Mo, , € o momento aerodinamico gerado pela arfagem do conjunto asa-fuselagem em
relagdo ao centro aerodindmico do sistema; My, € 0 momento causado pela sustentagao gerada
do sistema asa-fuselagem; M, € o momento aerodindmico gerado pela arfagem da empenagem
horizontal em relacdo ao centro aerodindmico da empenagem; My, é o momento causado pela
sustentacdo gerada pela empenagem horizontal; My,,, € 0 momento gerado pelo sistema moto-
propulsor, € Mp, o momento gerado pelo arrasto da asa e Mp, € 0 momento gerado pelo arrasto

da empenagem horizontal.

'Velocidade méaxima em voo nivelado com poténcia maxima continua.
ZVelocidade de cruseiro de projeto.

3Velocidade maxima de operagdo

4Velocidade minima de voo em condigdo especifica 1
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Figura 4.18: Distancias entre o cg, ac;, acys € a linha de referéncia. (SADRAEY, 2012)

Para o caso deste projeto, ndo sdo considerados os momentos gerados pelo arrasto,
tanto da asa quanto da empenagem horizontal, por estarem praticamente alinhados com o CG
do avido e as for¢as que geram esses momentos serem de ordens de gradeza inferiores as demais.
Além disso serd desconsiderado o momento de arfagem da empenagem horizontal pois o perfil

escolhido € simétrico ou praticamente simétrico.

Dessa maneira, a equagdo do balango de momentos se resume a:

Mowf +ML +M0h +MLh +MTeng =0 (444)

wf

Para um voo em cruzeiro, o momento gerado pelo motor é constante e depende apenas

da posicdo vertical de montagem, da tracdo disponivel e do angulo de incidéncia. e pode ser
definida por:

M, = ZengT - cos(ir) (4.4.5)

Escrevendo os comprimentos (Fig. 4.18) em funcdo da corda média aerodinamica
(MAC ou apenas C) , adotando um referencial no bordo de ataque da asa, aplicando o sinal
referente a cada momento e substituindo a Equagdo 4.4.5 com o valor de cos(ir) = 1 a Equag@o

4.4 .4 € reescrita como:

Mo, + Lis(hC —hoC) + Ly - I+ T - Zeng = 0 (4.4.6)

Expandindo as forcas de sustentagdo e momento de arfagem em fun¢do dos coefici-
entes de sustentacdo da asa-fuselagem (Cy,,,), da empenagem horizontal (Cy,) e momento de

arfagem asa-fuselagem (Cmowf)'
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1 —
Mo, = 5pV*SCp,, C (4.4.7)
1
Lys= EpVZSCLW ; (4.4.8)
1
L= szQS,,CLh (4.4.9)

Para um voo nivelado em cruzeiro, com a somatoéria das forcas igual a zero, as compo-

nentes horizontais (trac@o e arrasto) se anulam, portanto:

T

1
D=3 pV2S,iCp, (4.4.10)
e substituindo em 4.4.4:
I 5 — 1 5 — . |
EPV SCmOWfC—l— EpV SCLWf(hC— hoC) + EpV SnCr, - I+ EpV SpiCpy - Zeng =0 (4.4.11)

Dividindo todos os termos da Equacdo 4.4.11 por % pV2SC tém-se que:

I, Sy Zens Spl
G, , +Cr,p (h—= o) ~Cu, =5 +Cny %’,‘g?p =0 (4.4.12)
Reescrevendo as distancias caracteristicas obtém-se que:
I, 1
===—(hp—h 4.4.13
e (ho —h) ( )
Substituindo:
Sh [ Sh Zeng Spl
Cmowf + (Cwa +CLh§> (/’l — ho) - E?CL" +Cp, c ? =0 (4.4.14)

Reescrevendo a sustentacdo total em funcao das parcelas da asa-fuselagem e da empenagem ho-

rizontal, expandindo os termos em funcdo dos coeficientes de sustentacao e adimesionalizando:

L=L,+L,

1 1 1
EszSCL =5 pV3SCy,, + ipvzsthh

S
CL=Cr, +Cr, (4.4.15)
Substituindo:
Y Zeng Spl N
Cmowf +CL(/’Z — ho) — 5§C[,h +Cp, C ? =0 (4.4.16)

O parametro %ﬁ é o volume de cauda (Vg), previamente selecionado em fun¢do do tamanho,

Zeng Splane

peso e classe da aeronave. O termo c s

serd analogamente chamado de Volume Propulsor
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(Vp). Dessa maneira, a equagio de trimagem longitudinal da aeronave para qualquer condigio
de voo € dada por:
Cmy,,, +Crh = ho) = MuCL, Vi +Cp, Ve =0 (4.4.17)

Segundo Sadraey (2012) o valor do momento de arfagem do grupo asa-fuselagem pode

ser estimado por:
AR -cos?(A)
CmO —Cmat s A AN
wf AR+ 2cos(A)

Na qual, Gy, € o coeficiente de momento aerodindmico aerofélio, @; € o angulo de torgdo da

10,010 (4.4.18)

asa em graus, A € o angulo de sweep da asa e AR € a rasdo de aspecto.

Além disso, devido a perturbacdo do escoamento sobre a cauda causado pela asa
(downwash e sidewash), um pardmetro de eficiéncia da empenagem (1)) € adicionado a equa-
cdo. Rosa (2006) fornece um grafico simplificado para a eficiéncia da empenagem em fungao
da posicdo vertical da empenagem adimensionalizada (|Z| = hy /&) (Fig. 4.19, Sadraey (2012)
afirma que valores usuais estdo entre 0,85 e 0,95, Hull (2007) considera 0,9 como valor preli-

minar.

0,8 |- .
=
=

0,6 |

0,4 | | | | | | | | |
o o1 02 03 04 05 06 07 08 09 1

1]

Figura 4.19: Grifico da eficiéncia aerodindmica da empenagem horizontal em fun¢do da posi-
cdo vertical.

Serd adotado o valor de 0,9 para a eficiéncia durante a etapa de projeto preliminar.

Esse valor deve ser avaliado futuramente usando a Equacdo 4.4.19.

m =2 (4.4.19)

q

Na qual ¢; e g sdo as pressdes dinamicas atuantes nos bordos de ataque atuante na

cauda e na asa (corrente livre) respectivamente.
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ac

Figura 4.20: Funcdo da empenagem vertical na estabilizacdo direcional de uma aeronave bi-
motor com um deles inoperantes.
(SADRAEY, 2012)

4.4.3 TRIMAGEM DIRECIONAL E LATERAL

Segundo Sadraey (2012), a principal funcdo da empenagem vertical é de prover tri-
magem direcional. Contudo, a cauda vertical também tem considerdvel contribuicdo na esta-
bilidade lateral. A Figura 4.20 mostra a importancia da empenagem vertical para um avido
bimotor. Em caso de perda de uma das turbinas a empenagem vertical deve exercer forca sufi-
ciente para neutralizar o momento de cabeceio gerado pela turbina operante mantendo o avidao

em voo alinhado.

Para o voo em cruzeiro a necessidade da somatéria de forcas e momentos igual a zero

deve ser obedecida para todos os eixos. Portanto:
Y Neg=0=Tr¥r +Lyl, =0 (4.4.20)
na qual Ly pode ser calculado pela seguinte equacao:

1
Ly = EpvzschV (4.4.21)
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444 SELECAO DOS VOLUMES DE CAUDA

Tanto a 4rea de referéncia das empenagens quanto o comprimento 6timo de cauda
usam o conceito de volume de cauda como parametro principal para os cdlculos. Autores como
Sadraey (2012), Anderson (1999), Roskam (1985) e Rosa (2006) apresentam metodologias
semelhantes que se baseiam no uso de coeficientes usuais para classes de aeronaves. A Tabela
16 mostra os valores do volume de cauda horizontal V e vertical Vy para diversas classes de
avides.

Tabela 16: Valores tipicos para os coeficientes de volume de cauda vertical e horizontal.

Tipo de Aeronave Ve Vy
Planadores 0,60 0,03
Home-built 0,50 0,04

CriCri 0,72 0,06

Aviagdo Geral mono-prop. 0,70 0,04
Aviacgao Geral dual-prop. 0,80 0,07

Agricola 0,50 0,04
Curiango 0,37 0,02
Ipanema 0,37 0,025
Cessna 188 0,37 0,025
AT-502 0,51 0,03
AT-602 0,51 0,03
AT-802 0,51 0,03

Aviao de combate 0,40 0,07

Bombardeiro / Transporte 1,00 0,06

Transporte a jato 1,10 0,09

Os adimensionais de volume de cauda sdo definidos por:

LS
Vy=2h (4.4.22)
C,.S,
LS,
Vy = 4.4.23
VS hos, ( )

na qual: Vg e Vy sdo os volumes das empenagems horizontal e vertical respectivamente e sdo
obtidos da Tabela 16; [ € o comprimento do brago da cauda; S, e S, sdo as dreas de referéncia
das empenagems horizontal; C,, é a corda média aerodindmica, b,, é a envergadura e S,, é a drea

de referéncia da asa.

Os volumes de cauda adotados sdo de 0,36 para horizontal e 0,025 para a vertical.
Os valores foram selecionados com base em aeronaves ja existentes (Ipanema, Cessna 188 e
Curiango). Porém, para a empenagem horizontal usa-se valor levemente inferior com objetivo

de obter maior manobrabilidade e para a empenagem vertical um valor ligeiramente maior para
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compensar o fato da aeronave proposta ser bimotor.

4.4.5 COMPRIMENTO OTIMO DO BRACO DA CAUDA

O comprimento do braco da cauda é definido como a distancia entre o centro aerodina-
mico da empenagem (vertical ou horizontal) e o centro de gravidade da aeronave. Essa distancia
€ o braco de “alavanca” usada para gerar o momento de controle e comando (longitudinal ou
direcional respectivamente). Dois parametros interagem para gerar a sustentacao necessaria:
comprimento do brago; e drea da cauda. Assim, para qualquer comprimento de braco é possi-
vel gerar a sustentagc@o necessdria para o controle e estabilidade da aeronave dada uma édrea de
empenagem de tamanho adequado. (SADRAEY, 2012)

O comprimento 6timo do braco da cauda serd definido por dois critérios: aerodina-
mico; e peso. Para o critério aerodindmico deseja se minimizar o coeficiente de arrasto para
sustenta¢do nula (Cp,) que € proporcional a drea molhada (Syet) sendo analisada. Para o crité-
rio de peso, estima-se de maneira simplificada que, devido sua constru¢cdo em casca, o peso dos
componentes € também diretamente proporcional a drea molhada. Dessa maneira, a Equacédo

4.4.24 referente a superficie molhada posterior a asa (Syet,;,) deve ser minimizada.

Swetaﬁ = Swetaﬁqu + Sweth + Swetv (4.4-24)
Para uma concepg¢do de cone de cauda do tipo placas laterais paralelas (Fig. 4.21) a

drea molhada da fuselagem da cauda (Swet,,, ) € dada por:

ch

T—E, ‘ Ih

bh
F

= ‘ [fusaft

Figura 4.21: Desenho esquematico da configuracdo de cone de cauda por placas paralelas.

1
Swetaftfus =2-2- Elfusaﬁ . HF (4425)

A area molhada das empenagens podem ser aproximadas para duas vezes a drea de
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referéncia:

Swet, ~ 25 (4.4.26)

Swet, ~ 28, (4.4.27)

Das Equacdes 4.4.22 e 4.4.23 as areas de referéncia podem ser isoladas obtendo-se:

C,SwV,
S, = —owh (4.4.28)
Ip
€
bSyV,
g, =227 (4.4.29)
In
Substituindo na Equacao 4.4.24:
. CoSwVi  byS,V,
SWetaft:2 lh__ HF+2 ww h+ wowVy
2 I, I,
0,7-3,7-035 _5,3-3,7-0,03
=2(I, —0,75)03 42— "= 4 p= 1 7
I, I,
1,813+1,177
= 0,6l), + + —0,45 (4.4.30)
h

Para uma concepc¢ao de cauda do tipo cone (Fig. 4.22) a drea molhada da fuselagem

da cauda (Swetaftfus) ¢ dada por:

ch

-

—

bh

HF

‘ Ifusaft

Figura 4.22: Desenho esquematico da configuragdo de boom em forma de cone.

1
=T Hf . lfusaft (4.4.31)

Wetaftfus 2

E de maneira anéloga, a equagdo da drea molhada total é dada por:

2(0,7-3,65-0,5)

T
Swety = 5 -0,35- (1, —0,75) + L (4.4.32)
1.813+1.177
=0,550, + % —0,41
h



A drea molhada em funcio do comprimento de cauda das duas concepcdes sdo plotadas

em um mesmo grafico para comparagdo, nota-se que ambas possuem praticamente a mesma
resposta.

Swet

150 |

153

10

Placas | |
—— Cone

Figura 4.23: Grafico comparativo entre concepgdes de fixagdo da empenagem e estimativa de
comprimento 6timo de boom.

Levando em consideracio a pequena diferenca entre as duas concepgdes, a escolhida

foi a em formato de cone, pois possibilita 0 armazenamento de componentes eletronicos e de

controle em seu interior, transformando o cone da cauda em drea util para carregamento de

eletrOnica embarcada. Para comprimentos acima de 1,6m ndo nota-se variagdo significativa na

area molhada, dessa maneira, o comprimento escolhido para o braco da cauda € de 1,6m.

4.4.6 CALCULO DAS AREAS DE REFERENCIA PARA AS EMPENAGENS

Dada as Equagdes 4.4.22 e 4.4.23, isola-se as dreas de referéncia e substitui-se 0s
valores conhecidos. As equacdes se resumem a:

Vig-Cy-Sy
Sh: H w

Sh

. 0,36-0,7-3,7

(4.4.33)
In
1,6

S), ~ 0,59m?
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€
Vy-by-S
Sy = % (4.4.34)
h
0,025-53-3,7
v 1,6
S, ~ 0,30m?

4.4.7 SELECAO DOS PERFIS AERODINAMICOS

Segundo Sadraey (2012) a escolha do perfil aerodindmico da cauda deve levar em

consideragdo dois requisitos basicos:

1. Ter curva de sustentacdo versus angulo de ataque o mais ampla possivel, para fornecer
grande amplitude de posicionamento;

2. Deve gerar sustentagdo positiva de maneira tio eficiente quanto negativa;

3. Deve ser livre de efeitos de compressibilidade, portanto, deve operar em um numero de

mach inferior ao da asa.

Para atender o requisito 2 foi escolhido um perfil simétrico NACA da série 00XX e
para atender o requisito 3 escolheu-se um aerofélio com no maximo 12% de espessura. Assim,
a escolha final para etapa de projeto preliminar € a do aerofélio NACA 0012, tanto para a

vertical quanto horizontal.

4.4.8 RAZAO DE ASPECTO E AFILAMENTO

Para as empenagens horizontal e vertical, uma distribui¢cdo eliptica ndo é necesséria,
portanto, uma razdo aspecto baixa e um angulo de afilamento sdo apenas recomendados do
ponto de vista estrutural, pois resultam em uma estrutura mais leve e com menor esforcos de

momento fletor.

Recomenda-se que para uma abordagem inicial o valor da razdo de aspecto seja dois

tercos o da asa:

2 2
ARj, = §ARW = 57,6 =5,0 (4.4.35)

E que o afilamento seja um valor entre 0,7 e 1,0 de aviacdo geral e entre 0,4 € 0,7 para

aeronaves de transporte. Portanto a razdo de aspecto escolhida € de 5,0 e o afilamento é de 0,7
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Nao encontrou-se recomendacgdes para a empenagem vertical, dessa maneira serd ado-
tado relacdes encontradas em solucdes j4 existentes de aeronaves agricolas. Usualmente utiliza-

se uma corda da raiz cerca de 30% maior para a empenagem vertical.

4.5 PROJETO PRELIMINAR DA FUSELAGEM
4.5.1 CALCULO DO VOLUME DA FUSELAGEM.

Dada a carga liquida total estimada (Produto + Combustivel) de 150,0kg e a densidade
minima dos produtos de 860,0 kg/m? o volume minimo do hooper deve ser de aproximadamente

Vhop = 0,175 m?.

Sadraey (2012) recomenda que a estrutura principal das asas sejam continuas e atra-

vessem a fuselagem, conectando-se entre si como mostra a Figura 4.24

Longarina
principal Longarina

secundaria

Caixao
da asa

Figura 4.24: Volume ocupado na fuselagem pelo caixdo da asa. (SADRAEY, 2012)

Estimando que o volume ocupado pela estrutura da asa seja dado por:

2
Vb = gCr'tr Wy 4.5.1)
2.071 15-0,71
T3 00
= 0,05w;
~ 0,025

na qual: C, € a corda na raiz, , € a espessura na raiz (15% de C, para o perfil 63,615) e wy a
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largura ou diametro da fuselagem na interseccao com a asa.

Estima-se que os componentes eletronicos ocupem nao mais de um gabinete com di-
mensodes de 350mm x 250mm x 400mm e que ndo pese mais do que 5kg portanto, € razoavel

considerar que eles possam ocupar o espaco vazio do cone de cauda.

Um possivel sistema de visdo também pode ser facilmente instalado no nariz da aero-

nave que terd volume util superior ao de um sistema de aquisicdo de imagens industrial.

Serd estimado um valor de eficiéncia volumétrica de 90% que leva em conta espessura
da casca, estruturas internas, raios de suavizagdo, etc. Dessa maneira, o volume estimado da

fuselagem deve ser:

0,175+0,025

Vius = 0.9 (4.5.2)

4.5.2 DETERMINACAO DE COMPRIMENTO OTIMO PARA FUSELAGEM

H4 dois critérios principais para a determinacdo da razdo de esbeltez 6tima para a

fuselagem: Coeficiente de arrasto a sustentagcdo nula e peso total da fuselagem.
O coeficiente de arrasto (CDOfus) de uma fuselagem cilindrica, que € usada como apro-
ximagdo, € dado por (HOAK et al., 1978) como:

S
Cpy, = Cr- fip -fMgllf;S (45.3)
Ie

na qual: Cr € o coeficiente de atrito casca com o ar; fy € um fator de atrito que s6 depende da
velocidade do escoamento; S,.r € a drea da secdo transversal da fuselagem; e fi p € definido pela

seguinte correlagao:

60 L
fin=1+ @y’ 0,0025 (4.5.4)

Substituindo 4.5.4 em 4.5.3 e simplificando os termos referentes as dreas, t€ém-se que:

60 L\ /(L
K (14— 252 ). (= 4.5.
Coy,. 1( +(L/D)3+0,00 SD) (D> (4.5.5)

que é minimizada para a razdo de esbeltez (L/D)qpc = 5,1.

Segundo Raymer et al. (1999), para voo subsonico, usualmente uma razao de esbeltez

maior do que 3 minimiza de maneira suficiente o arrasto gerado pela fuselagem.

O segundo critério a ser levado em consideracdo € o do peso da fuselagem, pela estru-

tura proposta ser do tipo coquilhada (casca), o peso pode ser considerado diretamente proporci-
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Figura 4.25: Grifico da drea molhada versus comprimento efetivo para a fuselagem em formato
de paralelepipedo.

onal a area molhada.
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Figura 4.26: Desenho esquematico da concepcao proposta para fuselagem durante etapa preli-
minar.

Aproximando-se a secdo central da fuselagem para um paralelepipedo e o nariz e a

cauda para um cones (Fig. 4.26) a drea molhada pode ser calculada por:

Swiye = S1+S1u+ S (4.5.6)
nD |D? xD [D?
Swi,, = VT (1,5D)2+2L(D' +1,5D") ER / -+ L2,
E: St 5‘1;1
4.5.7)

Sadraey (2012) recomenda que para nao haver separacao do escoamento na parte pos-
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terior da fuselagem, a inclinacdo da parede da cauda ndo deve ser maior do que 20°. Portanto,

Liai > 2,8D'.

Considerando que apenas a por¢do central da fuselagem seja capaz de armazenar a
carga paga (produtos agricolas) e adotando uma eficiéncia volumétrica de 90% a equagdo para

o volume (Eq: 4.5.2) se resume a:

0,2

Vigs = ﬁ —1,5D°L (4.5.8)
isolando D’:
0,148 1
D =,/+—= \/j 4.5.
7 0,385 7 4.5.9)

E definindo D como o raio de giracdo da por¢do central da fuselagem:

15-4
D=/ 7 1382D (4.5.10)

—1382\/01 0532\/>

Simplificando a Equacdo 4.5.7, escreve-se Sy, em fun¢do do comprimento central L.

DZ
Swie, = 2,483D* +5D'L+1,571 \/ —+(2,748D7)? (4.5.11)

1 0,071 1,119
0,703— 41,925 1,571 -
Swr, = T +19 VL+ ——+7
Para avaliar o comprimento 6timo, levando em consideragdo ambos os critérios, reescreve-

se a Equacao 4.5.5 apenas em funcdo de L usando a Equacao 4.5.11.

60 L3 L3
=K |1+ < +0,0025

CDO !
fus ( L3/0,148) 0,148 0,148

(4.5.12)

Ambos os critérios minimizam seus resultados para comprimentos préximos de L =

1,5 m (Fig. 4.27), valor que serd adotado nesta etapa.
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Figura 4.27: Gréfico da 4drea molhada versus comprimento efetivo para a fuselagem em pro-
posta.

4.6 PROJETO PRELIMINAR DO SISTEMA DE PROPULSAO
4.6.1 COMPARACAO ENTRE OS MOTORES DISPONIVEIS

Como previsto anteriormente a poténcia total requerida € de no minimo 31,912 HP e
também deseja-se motores que se enquadrem na categoria de aeromodelos. Os fabricantes que
fabricam motores a pistdo para acromodelos de alta performance sdo: DLE (2,5 a 21,5 HP); DA
(5,02 19,0 HP) e 3W (3,3 a 61,0 HP). Optou-se pelo uso de dois motores de 170cc que, para
todos os fabricantes, fornecem de 17,5 a 19,7 HP. A Tabela 17 mostra uma comparagdo entre

0s motores selecionados.

Tabela 17: Tabela comparativa entre motores a pistao para VANTS.

Nome: DLE-170 DA-170 3W-170 XiB2 TS CS

Cilindradas [cc] 170 170 170

Potencia [HP] 17,5 18,0 19,7

Massa [kg] 4,11 3,92 4,10
Preco (US$) 1100,00 1800,00 2200,00

Devido a disponibilidade e baixo custo, optou-se pelo uso de dois motores DLE-170
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que combinados resultam em 35 HP de poténcia (cerca de 10% a mais do que o estimado

anteriormente).

4.6.2 POSICAO DE MONTAGEM DOS MOTORES

Em relagdo a posi¢do de montagem dos motores a FAR 25 Se¢do 25.1191 determina re-
quisitos minimos de espacamento para as sistemas propelidos por hélices. Os requisitos abaixo

devem ser satisfeitos para as piores condi¢des de posi¢ao de CG e passo da hélice:

1. Distancia do solo. Deve existir uma distdncia de pelo menos 7 polegadas
(para aeronaves na configuracao de trem de pouso tipo triciclo ou similar) ou 9
polegadas (para aeronaves com configuracao de trem de pouso tipo convenci-
onal ou similar) entre cada hélice e a pista com o trem de pouso estaticamente
defletido, com o avido nivelado, em angulo de decolagem ou em taxiamento.
Além disso, aeronaves com sistemas de amortecimento no trem principal do

tipo convencional devem prever uma deformacao referente a 1,5g.

2. Configuracio Pusher. Em adicdo, a distdncia minima deve levar em conta o

angulo médximo de atitude que pode ser obtida durante pousos e decolagens.

3. Agua. Quando aplicdvel, deve haver ao menos 18 polegadas de distancia entre

a hélice e a dgua.

4. Estruturas. Deve existir (i) ao menos 1 polegada de distancia radial entre a
ponta das hélices e qualquer estrutura do avido; (ii) ao menos 0,5 polegadas
de espacamento longitudinal entre as hélices ou “spinners” de qualquer parte
estaciondria do avido. e (ii1) deve haver folga positiva entre as hélices para o

caso de aviao multi-hélice.

Alem disso, a FAR 23 Secdo 23.771 requer que para cada compartimento dos pilotos
ou compartimento dos controles aerodinamicos (situacdo aplicavel para este projeto) devem ser
posicionados em relacdo as hélices de maneira que ndo fiquem em uma regiao delimitada por

pelo plano de rotacdo da hélice adicionado a uma folga angular de +5° (Fig. 4.28).

Segundo Sadraey (2012), uma das razdes por traz desse requerimento é a precaucao
em caso de colisdo entre a hélice e objetos estranhos como gelo, pedras, aves, etc. Por esta

razdo a recomenda-se que a estrutura da fuselagem seja ligeiramente reforcada nessa regido.
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Figura 4.28: Regido na qual a cabine dos pilotos e/ou os controles aerodinamicos ndo podem
ser alojados. (SADRAEY, 2012)

4.6.3 DIMENSIONAMENTO DO DIAMETRO DA HELICE

A tracdo gerada pelo sistema de propulsdo, voando em cruzeiro com uma velocidade

Ve com eficiéncia da hélice de np, pode ser escrita em funcdo da poténcia P como:

pP.
r=-T (4.6.1)
Ve
tipcruise = ‘/tizpslalic + VC2 (462)
Sendo que a velocidade de rotagdo € dada por:
Dp Dp2m-n
Pyatic —~ » L o 4.6.
Vvtlpslanc 2 w 2 60 ( 6 3)

A velocidade maxima de ponta de hélice depende do material da hélice e no grau
de qualidade do processo de fabricacdo, Sadraey (2012) fornece uma tabela com valores de

referéncia para as velocidades méximas permitidas para cada tipo de hélice.

Segundo o fabricante do motor selecionado, a hélice recomendada ¢ a XOAQ3012
“Xoar 30 x 12 Beech Propeller” que possui diametro de 30 polegadas. Calculando a velocidade

méxima recomendada para esta hélice t€m-se que a rotacdo ndo deve passar de :
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Figura 4.29: Velocidade resultante na ponta da hélice. (SADRAEY, 2012)

Tabela 18: Velocidade de ponta de hélice mdxima sugerida para diferentes materiais. (SA-
DRAEY, 2012)

Velocidade da ponta [m/s] Tipo de hélice

310 (mach 0,91) Metal (alta performance)
270 (mach 0,79) Metal (comum)
250 (mach 0,74) Material compdsito
210 (mach 0,62) Madeira
150 (mach 0,44) Plastico
» 30-254 (27 -n ) N
2107 = 2000 ( €0 )+40 = n ~ 5200RPM (4.6.4)

4.7 PROJETO PRELIMINAR DO TREM DE POUSO

4.7.1 ALTURA DO TREM DE POUSO (GROUND CLEARANCE.)

Segundo Sadraey (2012), a altura do trem de pouso € definida como a distancia do solo
ao elemento de unido que acopla o trem de pouso principal com o restante da aeronave com a

fuselagem na posi¢ao horizontal.

A altura do trem principal influencia principalmente em:

1. Distancia ao solo e obstaculos durante taxiamento;
2. Distancia ao solo da cauda durante rotacido de decolagem;

3. tipback;
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4. overturn;

5. Operagdo de carga e descarga.

O parametro que se define nessa etapa € o angulo de clearance 0 que € definido por:

A — e ’
7 T«': A S~/ *
g gg{ : Q------ nd clearance

Figura 4.30: Influéncia da altura do trem principal na rotacdo de decolagem

H
-1 f
=t — 4.7.1
Oc an ( ) ( )

Nota-se que o dngulo de clearance (o) deve ser maior do que o Angulo de rotagdo na

decolagem (arg), caso contrdrio a cauda da aeronave atingird o solo.

4.7.2 DISTANCIA ENTRE TRENS (WHEEL BASE.)

Wheel base (B) € um importante parametro e define a distribuicio das cargas entre os
trens principal e secundario. Este pardmetro influencia diretamente a estabilidade e a contro-
labilidade em solo. A Figura 4.31 mostra as distancias relevantes para o exemplo de um avido

com a configuracdo de triciclo.

1, /]

g vl & ig | Qo

T T T F”T l’V T F, Ground
% Fm Fn % Fm <—Bn_>|<" X

I‘— T_>| 4—B—>{_’ Bm l

Figura 4.31: Distribuicao das forgas entre trem principal e secundério

Devido a requisitos de controlabilidade, o trem dianteiro ndo deve suportar menos do
que cerca de 5% do peso total da aeronave, e por requisitos estruturais, ndo deve suportar mais
do que 20% (SADRAEY, 2012).
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Aplicando as equagdes do equilibrio estatico para essa configuracao obtém-se que:

YE=0=>F=F,=W (4.7.2)
Y M,=0=F,B—WB, =0 (4.7.3)
Portanto:
By
z (4.7.4)
B
Fn=—2W (4.7.5)

4.7.3 DISTANCIA ENTRE RODAS DO TREM PRINCIPAL.

A distancia entre eixos tem como funcionalidade principal a prevencdo do overturn
da aeronave em solo. Overturn é a desestabilizacdo lateral da aeronave, e pode ser causado
por: (a) curvas durante o taxiamento e (b) rajada de vento lateral, os quais sdo requisitos de
controlabilidade e estabilidade em solo respectivamente. Sadraey (2012) recomenda que o uso

de um angulo de overturn (®,,;) maior do que 25° seja adotado como valor inicial (Fig. 4.32

cg

N
N
N
N
N
N
~
N
N
N
N
N
N

H, |

|<— Distancia entre rodas ——p|

le—— v, —»

Figura 4.32: Angulo de overturn baseado em vista frontal para aeronave com configuragio em
triciclo.

4.7.4 DEFINICAO DA CONFIGURACAO DE TREM DE POUSO ESCOLHIDA

Devido a simplicidade construtiva, baixo custo e robustez, a configuraciao escolhida
para o trem de pouso € a convencional, com duas rodas no trem principal e uma bequilha
sem comando na cauda. A Figura 4.33 mostra a configuracido adotada tal como as dimensdes

principais definidas para o projeto preliminar.
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Figura 4.33: Dimensdes principais do trem de pouso selecionado.

A controlabilidade em solo serd dada apenas pela tracdo desigual dos motores e do
sistema de freio do trem principal, pois a bequilha ndo tera volante de comando (bequilha com

giro livre).

Utilizando as Equacdes 4.7.4 € 4.7.5 calcula-se o carregamento em cada roda para a

aeronave em solo:

210

F=-—"—".1962 =1 4.7.

"= 5510 96 86N 4.7.6)
2000

F,= 210 1962 = 1775N 4.7.7)

Portanto, a forca estdtica na roda da bequilha é de 186 N e a for¢a em cada roda do

trem principal é de 887,5 N.

4.8 PROJETO PRELIMINAR DAS SUPERFICIES DE CONTROLE

Em uma aeronave, existem dois grupos de superficies: (i) as superficies de sustentacao
e (ii) as de controle. Para uma aeronave convencional, a asa, a empenagem vertical e horizontal
sdo as unicas superficies de sustentacdo. As superficies de controle se classificam como pri-
marias (aileron, profundor e leme) (Fig. 2.1 e secundarias (flaps, spoilers e tabs) (Fig. 2.2)

(SADRAEY, 2012).
A Tabela 19 sumariza os termos que serdo usados nessa secao.

As superficies de comando priméria tem como principal func¢do controlar a rota do
avido e alterar de uma posicao de trimagem para outra. Ja as superficies de comando secunddrias
tem como funcdo reforcar a atuacdo das superficies primarias e/ou atuar em pequenos ajustes

de rota.

Para analisar a controlabilidade de uma aeronave, deve-se inicialmente definir um sis-

tema de coordenadas adequado. Usualmente, € empregado um sistema ortogonal, cuja origem
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Tabela 19: Defini¢des dos termos bésicos referentes ao controle de uma aeronave.

(SADRAEY, 2012)

Termo Definicao
Trimagem e equilibrio Quando a soma de todas as forcas atuantes em uma aero-
nave e a soma de todos os momentos em torno do centro de
gravidade € igual a zero, a aeronave diz-se trimada.
Controle Mudanga voluntéria imposta na condic¢do de inicial de tri-
magem da aeronave que necessariamente leva o avido a um
novo ponto de trimagem em um determinado intervalo de
tempo.

Estabilidade Tendéncia do avido se opor a qualquer disturbio externo in-
desejéavel retornando naturalmente ao seu ponto original de
trimagem.

Estabilidade estdtica A tendéncia da aeronave se opor a um impulso externo que
a faca sair da posi¢ao de trimagem.
Estabilidade dindmica A tendéncia da aeronave retornar ao ponto original de tri-
magem se perturbada.

€ coincidente com o centro de gravidade da aeronave, o eixo X € alinhado com a fuselagem, o
eixo Y alinhado com a asa direita, e o eixo Z aponta para o solo. Os momentos sdo orientados

seguindo a regra da mao direita. (Fig. 2.4)

As direcdes positivas e negativas para as deflexdes das superficies de controle também
precisam ser definidas, a Tabela 20 demonstra a simbologia adotada para as deflexdes tal como

a direcdo positiva.

Tabela 20: Convengdes de sinais para deflexdes das superficies de controle.

Nome Simbolo Deflexdo positiva

Profundor O Gerando momento de pitching negativo (|, +0g; T, —Of)
Aileron oa Gerando momento de rolagem positivo (84, +; 04y, 1) €
6A = 075(6Aesq + 6Adir>
Leme Or Gerando momento de cabeceio (yaw) negativo (+<—, +0g;
—, —5R)

Durante a etapa de projeto preliminar, ndo se conhece com precisdo informacdes im-
portantes para o projeto das superficies de comando. Portanto, escolhe-se valores baseados na
experiéncia do projetista ou, no caso desse projeto, valores de referéncia encontrados em li-
teratura e/ou aeronaves similares. As Tabelas 21 e 22 mostram os valores recomendados por
Sadraey (2012) e os valores encontrados em projetos ja consolidados de aeronaves agricolas

respectivamente.

As dimensdes finais escolhidas para as superficies de comando podem ser vistas no



Tabela 21: Valores tipicos para a geometria das superficies de comando.

(SADRAEY, 2012)
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Aileron Profundor

Leme

Razao entre areas

Razdo entre envergaduras
Razao entre cordas
Deflexdo negativa mdxima
Deflexdo positiva mdxima

~25°(1)
+20°(1)

~25°(1)
+20°(1)

Sp/S=003-0,12 S;/S,=0,15-040 Sg/Sy =0,15-0,35
ba/b=020-0,40 bg/by=0,80—1,00 bg/by =0,70 - 1,00
Cy/C=0,15-030 Cg/C,=020-040 Cg/Cy=0,15-0,40

—30°(—)
+30°(+)

Tabela 22: Geometria das superficies de comando de diferentes avides agricolas.

Aileron Profundor Leme

— Ipanema -
Razio entre dreas Sa/S=0,040 Sg/S,=0,500 Sg/Sy =0,500
Razdo entre envergaduras by /b =0,215 bg/b, =1,000 bg/by = 1,000
Razdo entre cordas Ca/C=0,185 Cg/C,=0,500 Cg/Cy =0,500

— Airtractor AT-402 —
Razao entre areas Sa/S=0,057 Sg/S,=0470 Sg/Sy =0,530
Razdo entre envergaduras by /b =0,190 bg/b, =1,000 bg/by = 1,000
Razdo entre cordas C4/C=0,300 Cg/C,=0470 Cgr/Cy =0,530
- Airtractor AT-802 -

Razdo entre dreas Sa/S=0,100 Sg/S,=0,600 Sg/Sy =0,610
Razdo entre envergaduras by /b= 0,275 bg/b, =1,000 bg/by = 1,000
Razdo entre cordas C4/C=0,360 Cg/C,=0,600 Cgr/Cy=0,610
Deflexdo negativa maxima —17°(1) —20°(1) —24°(—)
Deflexdo positiva médxima +13°(4) +15°(4) +24°(«+)

— Curiango -
Razdo entre dreas Sa/S=0,060 Sg/S,=0475 Sg/Sy =0,500
Razdo entre envergaduras by /b = 0,230 bg/b, = 1,000 br/by = 1,000
Razio entre cordas Cy/C=0,260 Cg/C,=0475 Cgr/Cy =0,500
Deflexdo negativa maxima —20°(1) —23°(1) —25°(—)
Deflexdo positiva maxima +12°(4) +23°(J) +25°(+)

Apéndice 1.

4.9 REFINAMENTO DO VOLUME DE CAUDA E DETERMINACAO OTIMA DE CG

Embora o tamanho minimo da empenagem seja algo que depende de fatores nao deter-

minados até esta etapa, o projeto preliminar pode estimar um valor 6timo baseado nos limites

aerodinamicos conhecidos para a aeronave. A metodologia usada para essa otimizagao pode ser

vista com mais detalhamento em Torenbeek (2013).

Considerando apenas o eixo longitudinal da aeronave e determinando sua origem no

bordo de ataque da asa escreve todas as for¢as e momentos relativos a estabilidade longitudinal



168

atuantes na aeronave (Fig. 4.34).
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Figura 4.34: Desenho esquemadtico da estabilidade longitudinal da aeronave em condi¢des de
trimagem.

A Figura 4.34 ainda mostra que um distirbio da causa um incremento de sustentacao
tanto na asa quando na empenagem horizontal de dLy e dL; respectivamente, que por sua vez
podem ser transpostos para um ponto conveniente no qual ndo havera acdo de momento, este

ponto chama-se ponto neutro (NP).

Torenbeek (2013) considera dois limites aerodinamicos para o processo de balancea-

mento da aeronave em combina¢do com o projeto 6timo da empenagem:

1. Equilibrio estatico em voo nivelado pode ser determinado pela equagao:

IS
Chpe +CL(h— ho) —CLII%% ~0 (4.9.1)

, no qual ¢,/q € a queda de pressdo dindmica na cauda devido ao distirbio da corrente

livre causada pelo avido e foi anteriormente definida como a eficiéncia da empenagem
M-

Para um voo nivelado a situa¢do mais critica é quando a aeronave encontras-se com 0S
dispositivos de alta sustentacdo defletidos totalmente pois tais dispositivos usam a defle-
xa0 do escoamento para baixo para produzir o acréscimo de sustentagdo, o que neces-
sariamente gera significativo momento negativo (Cy,.). O que por sua vez requer que a
empenagem gere significativa sustentagcdo negativa (L;, < 0) para neutralizar o momento

gerado pelo flap. Além disso, qualquer variacdo do CG para frente ird gerar momento
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negativo adicional portanto, essa em geral é a condicdo dominante para o limite dianteiro
do CG.

2. Posi¢do do ponto neutro:

Se a aeronave sofrer um distirbio em seu angulo de ataque a forga resultante dLy +
dL; atuard no ponto neutro (NP). Para haver a estabilidade o ponto neutro deve estar
posterior ao CG para o momento gerado pelos distirbios em relacao ao CG ser restaurador
(negativo) o que leva que: hpp —h > Ahgy; na qual Ahgy, € uma margem de estabilidade

longitudinal arbitraria.

Levando em consideragdo efeitos de angulo de ataque induzido (downwash) a equacao

do equilibrio para essa um dado angulo de ataque & pode ser escrita como:

thh qr
Cr, (1~ dey/ da) =2 4 = Cla, (h— ho + hen) (4.9.2)

No qual Cr,, ¢© dey,/ da sdo os gradientes da sustentagdo e do downwash em relagdo ao
angulo de ataque respectivamente. Segundo Torenbeek (2013) esse é, em geral, o limite

aerodinamico para a posicao posterior do CG.

Escrevendo ambos os requisitos em fun¢do do volume de cauda e substituindo os va-

lores conhecidos tem-se que:

_ Cupe + CL(h — h())

v 493

H Ce ( )
—0,9251 +2,6894(h —0,176)

_ 494

" 0,9-(—1,5) 4.9.4)

CL, h—ho+h
Vi = e sm) (4.9.5)
CL% (1 — dé‘h/dOC)

1,10-0,0766(h — 0,232 40,05

Vy =22 (h—0,232+0,05) (4.9.6)

0,0714- (1—0,368)-0,9

Considerando-se que, em um voo trimado, 0 maximo que o avido estaria desnivelado
em relagdo ao solo € £20° a equipe utilizou o CAD preliminar para estimar quais a posi¢des
limites o centro de gravidade ocuparia na direcao longitudinal (passeio do CG). O valor obtido

de passeio mdximo encontrado € de 125mm (Fig. 4.35).
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145 (min.)
20°

270 (max.) 200

Figura 4.35: Posi¢des maximas para a carga paga em um voo trimado.

O resultado final obtido foi plotado em um tnico grafico que determina a posi¢ao 6tima

do CG. O ponto neutro da aeronave e novo volume minimo de cauda € 0,423 Figura 4.36

0,6 .
Range |
— Operacional .
0.4 B Vhopt |
=
02 |
0 | |
0 0,1 0,6

Figura 4.36: Volume minimo de cauda versus passeio do CG.

Para obter a simetria no passeio do CG, desloca-se a longarina ligeiramente para traz,
em relacdo ao valor inicialmente adotado, posicionando-a em 29% da corda média aerodina-

mica.
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S PROJETO DETALHADO

5.1 DETERMINACAO DAS CARGAS ESTRUTURAIS

Os carregamentos que uma aeronave deve suportar durante o voo sdo na maioria das
vezes dinamicos, resultado das manobras executadas pelo piloto e/ou condi¢des externas como
rajadas de vento e turbuléncias. Com objetivo de simplificar o projeto de estruturas, introduz-
se o conceito de fator de carga n esse fator simplifica as relacdes de carregamento dinamicos
simplesmente multiplicando-os por um fator n, ou seja: n = F4 /W na qual F4 € a forga aerodi-

namica atuante e W o peso da aeronave.

5.1.1 VELOCIDADES DE PROJETO

Para determinagdo das cargas aerodinamicas precisa-se primeiro definir as velocidades
relevantes as diferentes condi¢des basicas de voo. Todas as velocidades se referem a velocidades

relativas do ar e sdo definidas pela norma ASTM (F2245-11).

Velocidade de estol
Vs = 20m/s; Velocidade definida em etapa de projeto preliminar dada por:

W
Vo= [+— (5.1.1)
EPCLmaxS

V4 = Vg /n1 = 20-v/4 = 40m/s na qual: n; é o limite de fator de carga positivo usado

Velocidade de manobra

em projeto e segundo recomendacdo da ASTM ndo deve ser menor do que 4.

Velocidade maxima com flaps acionados
Vi > 2,0V = 40m/s

Velocidade de cruzeiro

Ve = 40m/s; Velocidade de aplicag@o dos produtos, definida em projeto preliminar.
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Velocidade de mergulho
Vp=14Ve=1,4-40=56

5.1.2 FATORES DE CARGA N

Segundo a norma ASTM (F2245-11), os fatores de carga sdo definidos como:

1. O limite positivo para o fator de carga de manobra n| nao deve ser menor do

que 4.0.

2. O limite negativo para o fator de carga de manobra n, nao deve ser maior do

que -2.0.

3. Para uma velocidade de até Vg, cargas aerodindmicas com os flaps em qual-
quer grau de deflexdo devem ser projetados para fator de carga n; = 2,0 e

n, =0.

4. Cargas com superficies de freio aerodinamico defletidas devem ser dimensio-

nadas para fator n = 3,0.

5.1.3 DIAGRAMAYV —-N

O diagrama V — n relaciona as velocidades de operacdo da aeronave com os esforcos
atuantes nessas condigdes. Diferentes velocidades e manobras tipicas sdo empregadas durante
uma missao. Ao calcular para todas elas os parametros de for¢a, plota-se um grafico de fronteira
que “envelopa” as possiveis condi¢des de voo. A partir desse diagrama, € dimensionado a

estrutura dos componentes criticos do avido, como fuselagem, asas, empenagem, etc.

Segundo Sadraey (2012) os carregamentos no diagrama V —n devem ser normalizados,
dividindo as forgas atuantes pelo peso total da aeronave. A carga estrutural pode ser relacionada

com a velocidade da aeronave por:

2-nW _ V?pSCryax

—=n 5.1.2
PSCrm oW 12

Nenhum avido consegue voar continuamente abaixo da velocidade de estol pois ndo
ha sustentacdo suficiente para manté-lo em voo, sendo assim, o projeto estrutural ndo precisa
preocupar-se com regides acima dessa curva. Observando a Equacdo 5.1.2 o fator de carga

aumenta com o quadrado da velocidade, porém certamente até um limite estrutural definido,
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nenhuma estrutura pode ou deve resistir indefinidamente. Para isso, usa-se os fatores de carga

maximos definidos pela ASTM (F2245-11) e que foram expostos anteriormente.

Plotando os resultados obtidos obtém-se o diagrama V — n da aeronave proposta (Fig.

5.1).
n
4 AFeC E
3 1
2 1
L /
Vs) Va, Vi e V) V,
7\—1\ ( : } 1( bt 1( ( [)1) V(m/s)
10 20 30 40 50 60
11 T~ _
\\
—2 ¢ o D

Figura 5.1: Diagrama V — n previsto para o VANT.

O diagrama V —n € uma ferramenta importantissima para a operacdo segura da ae-
ronave, deve constar no manual da aeronave e o piloto deve ter pleno conhecimento. A drea

interna do grafico define a regido na qual a aeronave pode operar de maneira segura.

5.1.4 CARGAS NO TREM DE POUSO PRINCIPAL.

Para o trem de pouso principal, deve-se considerar a intensidade do impacto sofrido
durante a manobra de aterrissagem. De maneira simplificada, o trem deve suportar uma carga
estédtica do peso da aeronave multiplicada por um fator de carga n; que € definido por:

h+4 2
— - 1.
n= gt (5.1.3)

na qual 2 =1,32,/W /S sendo W /S dado em N/m2 e h em cm; d = dijre + dspock € representa a
distancia total deslocada pelo sistema de absor¢do de impacto; e f € a eficiéncia de absorvimento
de impacto; e ef -d = 0,5 - d para pneus de borracha com trem de mola rigida ou ef -d =

0,5 - dire + 0,65 - dshock para trem de pouso com amortecimento hidrdulico (ASTM, F2245-11).

Para o caso deste projeto, h = 30,645cm, e estimando uma deflexdo maxima d = 10

cm. Leva a um fator de cargan =17.5.
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A ASTM (F2245-11) ainda fornece uma tabela que determina a distribui¢do de forcas

em cada roda do trem de pouso para duas diferentes condi¢des de aterrissagem (Tab. 23)

Tabela 23: Carregamentos nos trens de pouso para configuracdes bdsicas de aterrissagem.

Condicao: Nivelada Desnivelada
Forga vertical atuante no CG 7,5-1962 7,5-1962
Forca lateral atuante na dire¢cdo do CG 0 0
Deflexao do amortecedor (borracha ou mola ri- 100% 100%

gida),

Deflexdo do pneu estdtica estdtica

Trem principal (n—=2/3)W (n—2/3)W(B,/B)
Trem secunddrio 0 (n—2/3)W,(Bn/B)
Resultado para Trem principal 13407 12133
Resultado para Trem secundério 0 1274

5.1.5 FATORES DE CARGA EM COMPONENTES CRITICOS.

De acordo com a norma ASTM (F2245-11) deve-se utilizar fatores de carga especiais

em componentes criticos como:

* Componentes fundidos: 2,0;

Parafusos de unido: 1,2;

Rolamentos em juntas pinadas sujeitas apenas a rotacdo: 2,0;

Ligacgdes de superficies de controle: 4,45;

Sistemas de transmissao por cabos: 1,33.

5.1.6 CARGA AERODINAMICA NO FLAPEIRON.

As cargas aerodinamicas atuantes no flapeiron podem ser simplificadas pela Figura
5.2.

Realizando o somatério de momentos em relagio ao pivd, pode-se escrever:
M =0=My.+Mps+Mp+Mp (5.1.4)

na qual: M. é o momento aerodindmico em relacdo ao Ac, que independe do angulo de ataque;
MFrs é o momento gerado pela forca do servo; My € o momento gerado pela sustentacdo do
flapeiron atuante no centro de pressdo aerodindmico; Mp é o momento gerado pelo arrasto e

atua também no centro de pressao aerodinamico.
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Figura 5.2: Forcas atuantes no flapeiron.

Devido ao quase alinhamento do pivo com o centro de pressdo aerodindmico, o0 mo-
mento gerado pela forca de sustentagao pode ser desconsiderado. O momento gerado pelo ar-
rasto também pode ser desconsiderado devido a pequena magnitude da forca de arrasto. Assim,

a equacdo € reescrita como:
1 —
Mps = _nFEPVIECMaCSHLDCHLD = 9,31Nm (5.1.5)

na qual: Sgrp e CHrp sdo a drea de referéncia e a corda média aerodindmica do dispositivo de
alta sustentacdo; Vg e np sdo a velocidade e o fator de carga associados a essa etapa de voo e

valem 40 m/s e +4 respectivamente.

5.2 PREVISAO DAS PROPRIEDADES MECANICAS DE MATERIAIS COMPOSTOS LA-
MINARES

As propriedades mecanicas dos materiais utilizados sdo estimadas usando a regra das
misturas com fator de eficiéncia. Este trabalho, limitou-se apenas ao uso das equagdes propostas
e as dedugdes das equacdes podem ser vistas em Harris et al. (1986) tal como a metodologia

empregada para o desenvolvimento.

Inicialmente, define-se a fracdo volumétrica do reforgo, € a razdo entre a fase de refor¢o
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e a matriz do composto:
A
V= Pr (5.2.1)
Wr W

_+_
Or Pm

na qual: W representa a fracdo em massa; p o peso especifico; V a fracdo volumétrica; os

subindices , e ,, representam a fase refor¢co e matriz respectivamente.

Para estimar as propriedades no sentido longitudinal do material compdsito pode-se

usar a regra das misturas dada pela equagdo:
Ec, =NoEfVi+EnVm =NoEfVi+En(1—Vy) (5.2.2)

na qual: £ é o mdédulo de elasticidade do material; 1ng € a eficiéncia estrutural do reforgco
orientado na dire¢do 6 em relacdo a longitudinal e pode ser calculado pela equacdo 5.2.3; e o

subindice ¢ se refere as propriedades avaliadas no composto como um todo.

N
No =Y ancos6,*,_, (5.2.3)

sendo a, a fragdo de refor¢o na direcio 6,.

Para o sentido transversal (8 4+90°) o médulo de elasticidade € dado por:

L Ve Vo Ve 12
ECT Er Em Er Em

(5.2.4)

As propriedades das fibras unidirecionais foram extraidas de uma biblioteca online de
materiais (MATWEB, 2014) e podem ser vistas na Tabela 24. Ja as propriedades dos laminados,
calculadas usando as formulas mostradas anteriormente, podem ser vistas na Tabela 25.

Tabela 24: Propriedades mecanicas estimadas para os materiais compostos laminares utiliza-
dos.

Fibra E G \ P

Vidro [0] 72,5 30 0,20 2580
Carbono [0] 230 52 0,3 1780
Aramida [0] 131 41 0,36 1440

(MATWEB, 2014)
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Tabela 25: Propriedades mecanicas estimadas para os materiais compostos laminares utiliza-
dos.

Composto Ein Ex»n Gpp Vi2 p

Vidro + Epoxy (50%wt) [0/90] 153 153 59 0,268 1647
Carbono + Epoxy (50%wt) [0/90] 53,5 53,5 15,8 0,300 1441
Aramida + Epoxy (50%wt) [0/90] 35,0 35,0 10,7 0,327 1315

5.3 CARGAS E ESTRUTURAS

As simulacdes realizadas e descritas por essa se¢do foram desenvolvidas com o uso

dos softwares: Ansys Mechanical; Ansys Composite Prepost; e Ansys APDL.

O modulo de pré-processamento do Composite Prepost permite que o projetista de-
fina de maneira simples e intuitiva todas as propriedades do material composto que é passado
automaticamente para o sovler do Ansys Mechanical. O desafio da modelagem de materiais
compostos estd no fato deles possuirem varias camadas de materiais com orientacdes, espessu-

ras e propriedades diferentes, em geral, em arranjos complexos.

Apesar da grande importancia da determinacdo das tensdes nos componentes tal como
localizag@o de pontos criticos e calculo de coeficientes de seguranga essas andlises ndo foram
abordados por este trabalho. Devido complexidade da anélise de falha de materiais compostos
e principalmente a andlise de falha a nivel de sistema com diversos componentes interagindo
entre si optou-se por realizar apenas andlise de deflexdo dos sistemas principais da aeronave
como: asa; cauda; e trem de pouso. A Figura 5.3 ilustra 8 diferentes modos no qual um painel

estrutural de material composto pode falhar.

5.3.1 PROJETO ESTRUTURAL DA ASA

A técnica construtiva usada para a asa baseia-se em grande parte na usada pela aero-
nave agricola Curiango. Consiste em uma casca estrutural de material composto, auxiliada por

uma longarina central que realiza a unido com a fuselagem em dois pontos.

A casca estrutural de material composto para este projeto € um laminado com nicleo
de PET e duas camadas de fibra de carbono de cada lado. A espessura de cada camada, tal como

as propriedades mecanicas polares resultantes podem ser vistas na Figura 5.4

O carregamento usado durante a simulagdo € referente as condi¢des de voo em +4g e

—2g e os resultados podem ser vistos na Figura 5.5

O resultado esperado para a pega pode ser visto na Figura 5.6
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falha do longeron
descolamento da

casca-longeron

flambagem
entre rebites

flambagem do painel
como um todo longeron
crippling

flambagem da caca
entre longerons

Figura 5.3: Modos de falha de um painel de material composto refor¢ado por longerons
(KASSAPOGLOU, 2011)
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Figura 5.4: Configuracdo do laminado estrutural usado na asa.

5.3.2 PROJETO ESTRUTURAL DO TREM DE POUSO

O carregamento aplicado no trem principal, como calculado anteriormente, € de 13407

N distribuido igualmente entre as duas rodas.

Inicialmente, simulou-se uma geometria simplificada do trem de pouso (Fig. 5.7-a) e
avaliou-se a tensdao normal no sentido das fibras reforcando nas regides mais criticas. O processo

foi repetido duas vezes até ter sido obtida a geometria final (Fig. 5.7-b).

O valor da deflexdo maxima encontrada para o trem principal encontra-se de acordo

com méaximo definido anteriormente e vale 14,6 mm (Fig. 5.8).

O laminado resultante, de cima para baixo e na maior se¢ao, € composto por fibras de:
carbono [0] 200g/m? (15 camadas); vidro [0/90] 200g/m? (15 camadas); aramida [0/90]200g/m?
(25 camadas); e carbono [0] 200g/m2 (20 camadas)
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0,0038566 Min

Figura 5.5: Resultado para deslocamento absoluto da asa com carregamento maximo. a) +4g;
b) —2g.

Figura 5.6: Aspecto do laminado estrutural usado na asa.
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Figura 5.7: Tensoes normais a dire¢do de alinhamento principal do trem de pouso (eixo X). a)
conceito inicial; b) conceito iterado; ¢) conceito final.

5.3.3 PROJETO ESTRUTURAL DA FUSELAGEM

A concepgdo da fuselagem foi baseada nos avides agricolas, um corpo trelicado por um
conjunto de tubos de aco. O material escolhido foi o0 ago AISI 4130, ago extensamente utilizado
na industria aerondutica, combina a soldabilidade moderada com a facilidade de fabricacdo e a

temperabilidade. A Tabela 26 apresenta as propriedades mecéanicas do material.
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Figura 5.8: Deflexao maxima do trem de pouso principal para fator de carga n = 7.5.
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Tabela 26: Propriedades mecanicas dos tubos temperados de 4130 utilizados no projeto.

Material E G 1% p oy Of

[GPa] [GPa] [-] [kg/m®] [MPa] [MPa]
Aco AISI 4130 (temp. a 855°C e 205 80 0,29 7850 1100 951
rev. a 480°C)

(MATWESB, 2014)

A configuracdo da fuselagem, disposi¢do dos tubos para as trelicas assim como 0s

locais de reforco, levou em conta os seguintes pontos:

Par de tanques de produto;

* Trem de pouso;

Montante da asa;

Montates do motor;

Montante das empenagens.

Para o dimensionamento dos tubos e a simulagdo do arranjo da fuselagem de acordo
com as cargas que serdo solicitadas em voo foi utilizado o software ANSYS Mechanical APDL
14.5. A Figura 5.9 mostra o carregamento aplicado na simulacdo da fuselagem, cada vetor
aplicado na base do avido vale 130N e no total somam 8000 N (equivalente ao peso total da
aeronave multiplicado pelo fator de carga n = 4,0). além disso foi aplicado forgas referen-
tes a tracdo maxima estimada dos motores (200N cada) com objetivo de avaliar a integridade

estrutural do montante.
Os resultados obtidos para a estrutura proposta podem ser vistos na Figura 5.10.

Nota-se que os valores de tensdo normal obtidos nas barras proximas ao carregamento
ultrapassam cerca de quatro vezes o limite de escoamento do material selecionado. Dessa ma-

neira, € revisto a disposi¢do das trelicas e acrescenta-se oito novas barras reforcando o corpo
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Figura 5.10: Resultados obtidos para a simulacdo estrutural da fuselagem: a) deslocamento em
Y b) tensdo normal

central da fuselagem. Os novos resultados obtidos podem ser vistos na Figura 5.11.

A tensdo maxima para nova concepgdo € de 645 MPa o que fornece um coeficiente de

seguranca de 1,47 aceitdvel para a aplicagdo aerondutica.
5.4 DIMENSIONAMENTO DOS SERVOS DO FLAPEIRON

Dada a carga aerodinamica calculada para o momento do flapeiron com deflexdo total
calcula-se o torque necessario para o mecanismo de acionamento funcionar usando a Figura
5.12

Da Figura 5.12 pode escrever-se o torque na engrenagem acionadora por:

2Mg MFs
T2 Fo=—22 5.4.1
a) 5=, (5.4.1)

Para um didmetro primitivo de 20,5 mm (41 dentes com mddulo 0,5), tem-se que o torque de
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Figura 5.11: Tensdo normal nos tubos da fuselagem final adotada.

Figura 5.12: Desenho esquematico do mecanismo de acionamento dos flapeirons.

acionamento do servo motor (Ms) deve ser de pelo menos 1,9 Nm. A tabela 27 mostra os
modelos de servos do fabricante XQ-Power que se enquadrariam na especificagdo do projeto.

Por questdes de redundancia optou-se pelo uso de dois servos.

Escolheu-se um par de servos XQ-S4230D que em conjunto fornecem coeficiente de
seguranca 3,18 e independentemente fornece coeficiente de segurangca maior do que 1,5 minimo

recomendado para componentes aeronauticos.



Tabela 27: Caracteristicas principais dos servos da marca XQ Power.

Modelo Torque [Nm| Peso[g] C.S.
XQ-S4013D 1,2549 56 1,32
XQ-S4116F 1,4705 56 155
XQ-S4120D 2,0588 56 2,05
XQ-S4230D 3,0196 56 3,18
XQ-S5650D 5,8823 1776 6,19

5.5 ESPECIFICACOES DE DESEMPENHO
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Nesta se¢do sdo apresentados alguns resultados da andlise de desempenho da aeronave

ao nivel do mar, como curvas de poténcia, curva de razdo de subida, curva de razdo de des-

cida, comprimento de decolagem e comprimento de pouso em duas situagdes, a primeira com a

aeronave com tanque de combustivel cheio e a segunda vazio.

Para se determinar as curvas de poténcia da aeronave, utiliza-se a Equacdo 5.5.1 (AN-

DERSON, 1999) para se determinar a tracdo requerida pela aeronave. Uma vez que Cr, varia

com a velocidade, plota-se o gréfico apresentado na Figura 5.13, que apresenta as curvas de

tracdo requerida e disponivel, sendo a curva de tracdo disponivel obtida do software PropCalc,

que € um software open-source desenvolvido por Helmut Schenk. E como P =T -v, onde P é a

poténcia, T € a tracdo e v € a velocidade, obtém-se as curvas de poténcia apresentadas na Figura

5.14.
T

600 | Ty
g 400 -
~

T,
200 |
0 | | | | | |
10 20 30 40 50 60
V(m/s)

Figura 5.13: Curvas de tracdo requerida e disponivel.

w

T=——.
Cr/Cp

(5.5.1)
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onde 7} € a tragdo requerida e W € o peso da aeronave.

20,000

15,000 | .
— Py
Z 10,000 | |
.9

5,000 | P .

O | | | | | |
10 20 30 40 50 60

V(m/s)

Figura 5.14: Curvas de poténcia requerida e disponivel.

Considera-se a massa total da aeronave sendo de 200kg, assim tem-se que O peso
total € W = 1962N. A razdo de subida (ROC) é, entdo, determinada através da Equagdo 5.5.2
(ANDERSON, 1999), que € definida como a poténcia excedente sobre o peso total da aeronave.
Ou seja, € a velocidade vertical que a aeronave consegue obter com o excesso de poténcia do

motor.

P;—P,
W )
onde P, € a poténcia disponivel e P € a poténcia requerida pela aeronave. O grafico da razao de

ROC = (5.5.2)

subida é apresentado na Figura 5.15.

Além da subida, também € realizado um estudo da descida, ou voo de planeio, da
aeronave a fim de se obter uma aterrissagem suave e em velocidade segura. Para esta etapa do
voo, considera-se a tracdo do motor nula, pois para este procedimento, 0 motor encontra-se em
marcha lenta. A Equacdo 5.5.3 apresentada por Anderson (1999) representa a razdo de descida

em funcdo do angulo de planeio, definido pela Equacdo 5.5.4.

Ry =v-sen(y), (5.5.3)

onde 7y é o dngulo de planeio e v € a velocidade da aeronave relativa ao vento.

Y = arctg (#) (5.5.4)
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Figura 5.16: Graifico de razao de descida.

Para a determinacdo da distancia de decolagem, utilizou-se a Equacdo 5.5.5 apresen-
tada por Rodrigues (2010).

B 1,44-W?
8PS Cly - (T —(D+u-(W—=L)))ov,

onde g € a aceleracdo da gravidade, u € o coeficiente de atrito entre as rodas € o solo e v;, €

SLo

(5.5.5)

a velocidade de decolagem definida, segundo a FAR-Part23, sendo 20% superior a velocidade
de estol. O subindice 0,7v;, significa que, os parametros 7, D e L sao calculados para uma

velocidade de 0,7 - vy,.

A distancia de pista necessdria para a aterrissagem € calculada através da Equacgao
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5.5.6, apresentada por Rodrigues (2010):

W2
B g p 'S'CLmax ' (D+[.L ’ (W _L)))Oﬂestol’
onde o subindice 0,7estol significa que os pardmetros D e L sdo avaliados a 70% da velocidade

St (5.5.6)

de estol.

A Tabela 28 apresenta os resultados obtidos com a aplicacdo das Equagdes apresenta-

das nesta se¢do.

Tabela 28: Resultados da andlise de desempenho a nivel do mar.

Parametro Valor
Razdo de subida maxima 4,9 m/s
Comprimento de decolagem com carga total 419,96 m

Comprimento de aterrissagem com tanque cheio 56,8 m
Comprimento de aterrissagem com tanque vazio 45,3 m

5.6 CUSTOS



Tabela 29: Custo estimado de produgdo do primeiro protétipo.

Item Qtd. Uni. Custou. (R$) Custot. (R$)
Sistema motopropulsor
Motor DLE 170cc 2 [Un] 2400,00 4800,00
Hélice Xoar 30x10 2 [Un] 70,00 140,00
Tanque de combustivel 2 [Un] 70,00 140,00
Escapamento em aluminio 2 [Un] 120,00 240,00
Controle e comunicagdo
Servomotores Flapeirons 8 [Un] 300,00 2400,00
Servomotores Profundor 2 [Un] 200,00 400,00
Servomotores Leme 2 [Un] 200,00 400,00
Telemetria e Comunicagéo - [=1 - 600,00
Sistema de Visido - [-1 - 200,00
Cabos de forca - [-1] - 50,00
Cabos de dados - [-] - 30,00
Bateria 12v LiPo 4000mAh 4 [Un] 90,00 360,00
Materiais para laminagdo
Tecidos de Carbono 300g/m> 20 [m?] 80,00 1200,00
Tecidos de Vidro 180g/m? 30 [m?] 15,00 450,00
Tecidos de Aramida 300g/m? 5 [m2] 55,00 275,00
Tecidos mistos 30 [m?] 45,00 1350,00
Resina epoxy 10 [kg] 45,00 450,00
Catalizador 2 [ke] 10,00 20,00
Espuma de PET expandido 10 [m?] 60,00 600,00
Chapas metalicas
Chapa de aluminio 2024-T3 0.5mm 2 [m?] 40,00 80,00
Chapa de aluminio 2024-T3 0.7mm 1 [mz] 43,00 43,00
Chapa de aluminio 2024-T3 20,0mm 0,5 [m?] 300 150,00
Servicos de soldagem
Solda TIG 700  [mm?] 2,00 1400,00
Servicos de usinagem
Usinagem de moldes em madeira 30 [h] 30,00 900,00
Usinagem de pecas em aluminio 15 [h] 45,00 675,00
Servicos de laminagdo
Laminacdo da asa 20 [h] 30,00 600,00
Laminacdo da fuselagem 10 [h] 30,00 300,00
Laminagdo da empenagem 10 [h] 30,00 300,00
Servicos de montagem
Montagem do conjunto da asa 30 [h] 20,00 600,00
Montagem do conjunto da fuselagem 10 [h] 20,00 200,00
Montagem do conjunto da trem de pouso 10 [h] 20,00 200,00
Montagem do conjunto da empenagem 20 [h] 20,00 400,00
Montagem do sistema embarcado 90 [h] 20,00 1800,00
Elementos de Fixacao
Rebites pop 300 [Un] 0,05 15,00
Rebites martelaveis 100 [Un] 0,25 25,00
Parafusos 100 [Un] 0,20 20,00
Porcas com incerto de nylon 100 [Un] 0,10 10,00
Custos diversos ndo previstos - [-1] - +30%
Total 29600,00

188
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6 CONCLUSAO

Neste trabalho desenvolveu-se o projeto de uma aeronave agricola nao tripulada. O

trabalho teve como objetivo conceber e projetar uma aeronave de baixo custo que atendesse

a necessidade dos clientes seguindo uma metodologia consolidada para projetos do tipo (SA-

DRAEY, 2012). Ao final do projeto, pode-se enumerar as seguintes conclusoes:

Os dados coletados mostram que hd uma grande lacuna no mercado de pulverizagdo que
pode ser preenchida pelo uso de um VANT, este projeto contempla principalmente a ne-

cessidade da aplica¢do em periodo noturno;

Os materiais compostos apresentaram-se vidveis para os objetivos do projeto, uma vez
que possuem uma massa inferior aos materiais metdlicos com propriedades mecanicas

similares ou até mesmo superiores;

A técnica de fabricagdo em materiais compostos, apesar de nova, mostrou-se bastante

confidvel e de custo competitivo;

A literatura disponivel para o desenvolvimento de uma aeronave € extensa, porém, € ne-
cessdrio a realizacdo de testes para validacdo de, principalmente, propriedades mecanicas

de materiais compostos e a tracdo gerada pelo grupo motopropulsor.

A aeronave em sua versao final mostrou-se dentro das especificacdes necessdrias para a

missdo proposta atingindo os requisitos velocidade e carga.

Pela experiéncia adquirida durante o projeto, estima-se que seria necessdrio pelo menos
mais um ano de trabalho para o projeto estar detalhado o suficiente para a construcdo de

um protétipo.

Além disso, estima-se que o tempo entre a finalizacdo do projeto e o primeiro voo do

protétipo levaria cerca de seis meses (tempo de construcdo do primeiro prot6tipo)

O custo da confecdo do primeiro protétio € estimado em R$ 29600,00.
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SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

O projeto aerondutico € de grande complexidade e altamente iterativo, uma concep¢ao

nunca € perfeita e sempre hd o que ser melhorado. Recomenda-se que, referente ao que foi

desenvolvido por este projeto, se deva dar continuidade nos seguintes aspectos:

Iteracao do projeto conceitual

Conhecendo-se melhor a missdo proposta e as limitagdes da concepcao escolhida, tal
como aceitacdo do cliente e investidos, é possivel o desenvolvimento de um conceito
melhorado, é possivel que o tamanho da aeronave seja aumentado em projetos futuros
para atender propriedades de maior porte. Uma aeronave com MTOW de 600 kg teria a
mesma dificuldade burocratica de certificacdo, pois ainda se enquadraria na categoria de
LSA.

Iteracao do projeto preliminar

Dados mais exatos para valores de coeficientes de arrasto e sustentacdo geram um projeto
preliminar mais preciso e confidvel, o que por sua vez resultaria em uma aeronave mais
otimizada, com maior carga util transportada e menores riscos durante a etapa de projeto

detalhado.

Calculos estruturais e otimizacao

Para este projeto, foram realizados apenas simulacdes estruturais preliminares a nivel de
sistemas principais. Ainda deve-se realizar o dimensionamento de todos os componentes
independentemente. Além disso, a estrutura deve passar por otimizagdo com objetivo de

aumentar a seguranga e reduzir peso.

Ensaios em corpos de prova com os materiais compdasitos selecionados

Todos os materiais compostos utilizados na estrutura precisam passar por ensaios de re-
sisténcia para determinacao da dispersao das propriedades mecanicas. Os valores usados
para simulagdes neste trabalho provém de literatura especifica da drea e catdlogos de for-

necedores. Porém, por se tratar de um material que sofre grande variacao de propriedades
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para pequenas variagOes de processamento, deve-se sempre considerar os valores de re-
sisténcia obtidos em ensaios com o material fabricado sob as condi¢des idénticas a de
producdo do produto final. Além disso, qualquer variacdo no processo de fabricacdo deve

ser sempre re-testada.

Ensaios em componentes e montagens que usem materiais compostos
Devido as interacdes dos carregamentos em geometrias complexas deve-se sempre re-
alizar ensaios mecanicos nos componentes e sistemas para a validagdo do projeto, di-
ferentemente dos materiais metalicos, a simulacdes numéricas sdo necessdrias mas nao
suficientes para a certificacdo da aeronave junto aos 6rgaos responsaveis como a agéncia

nacional de aviagao civil (ANAC).

Anadlises de estabilidade estatica e dinamica
O escopo desse texto ndo tratou das questdes de estabilidade estdtica nem dindmica pois
nao havia dados suficientes para determinar, de maneira precisa, os momentos de inércia

de massa da estrutura (falta de CAD detalhado preciso).

Detalhamento dos sistemas, mecanismos e componentes
Os componentes, unides e sistemas de comando nao foram detalhados de maneira ade-
quada por este projeto, pois acredita-se que tal nivel de detalhamento esteja fora do am-
bito de um projeto de conclusdo de curso. Para um projeto de uma aeronave que deseja-se
obter certificacdo, os itens citados anteriormente devem ser projetados com mais detalha-
mento. Além disso, os desenhos de fabricacdao gerados por este trabalho tem como obje-
tivo maior ilustrar o processo de projeto aerondutico tal como mostrar ao leitor o nivel de

complexidade que um projeto de uma aeronave desse porte exige.

Projeto de winglet
A minimizagdo dos vortices de ponta da asa € de grande importincia para a reducao da
deriva dos produtos aplicados. Para obter maior eficiéncia e precisdo de aplicacdo deve-se
realizar um projeto cauteloso do winglet da asa (AGROTEC, 2004) e (SANTOS, 2006).
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APENDICE A - QUESTIONARIO - SOMA

ENTREVISTADO
Nome:
Email:
Cargo:

MANUTENCAO

*Principal causa de parada (servigo mais realizado):
*Tempo médio de manutencao:

*Custo médio de manutengao:

*Causa mais severa (Tempo):

*Causa mais severa (Custo):
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APENDICE B - QUESTIONARIO - CLIENTES POTENCIAIS

ENTREVISTADO
Nome:
E-mail:

PROPRIEDADE:

eTamanho:

*Cultivo:

JAN | FEV | MAR | ABR | MAI | JUN | JUL | AGO | SET | oUT | Nov | DEZ |

*Produtividade média por safra:
*Custo médio com pulverizacao de defensivos por safra:
*Quantidade de horas usada do servico de pulverizacdo por safra:

*Possui pista propria?

SIM( ) NAO ( )
*Caso sim, qual é o comprimento?

*Ha4 linhas de energia cruzando a propriedade?

SIM( ) NAO ()
*Caso sim, como € realizada a pulverizacao?

*Qual a forma de pulverizag¢do de defensivos € usada?

Aérea ( ) Terrestre ()
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*Caso seja ambos, em que ocasido utiliza um ou outro?

*Qual a estimativa do uso de diferentes modos de aplicacdo de defensivos para a agricultura

como um todo:

Aérea( ) Terrestre ()
PULVERIZACAO:

*Em qual etapa da producao é aplicado os defensivos:
*Quantas horas por dia sdo usados para a aplicacio:

*Quais sdo as condi¢des minimas necessdarias para aplicagdo eficiente do defensivo:

DEFENSIVO:

Nome do defensivo Quantidade | Custo

Soja

Milho

Algodao

OPINIAO SOBRE O PROJETO

*Consideraria o uso de pulverizac¢do nao tripulada?

SIM( ) NAO( )

*Consideraria a constru¢do de uma pista de decolagem?

SIM( ) NAO( )
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*Dos pardmetros abaixo, qual € o seu nivel de importancia pontuando de 1 a 5?

—Tempo de aplicagdo:
—Custo de aplicagdo:

—Eficiéncia da aplicagao;



APENDICE C - CARGA ALAR E POTENCIA

C.1

PARAMETROS DE ENTRADA

Nome: Simbolo Valor Unid.
Carga Paga Wpr 1434 [kg]
Tripulagdo We 0 [kg]
Combustivel Wr 6,6 [kg]
Vazio Wg 50 [kg]
Maxima MTOW 200 [kg]

Nome: Simbolo Valor Unid.
Eficiéncia em decolagem Npe 0.50 [AD]
Eficiéncia em subida Npe 0.70 [AD]
Eficiéncia em cruzeiro Npg 0.65 [AD]

Tabela 30: Carga prevista para a aeronave durante etapa de projeto preliminar.

Tabela 31: Eficiéncia da hélice estimada durante etapa de projeto preliminar.

Tabela 32: Coeficientes aerodinamicos estimados durante etapa de projeto preliminar.

Nome: Simbolo  Valor Unid.
Coeficiente de arrasto do trem de pouso Cp,; 0.001 [AD]
Coeficiente de arrasto dos flaps Cpuip 0.008 [AD]
Coeficiente de arrasto a sustentagcdo nula Cp, 0.070 [AD]
Razdo sustentagdo arrasto maxima (L/D)max 10 [AD]

Tabela 33: Requisitos de performance estimados durante etapa de projeto preliminar.

Nome: Simbolo Valor Unid.
Velocidade de estol Vs 72 [km/h]
Velocidade maxima Vinax 160 [km/h]
Razio de subida ROC % 5 [m/s]
Comprimento de decolagem Sto 400 [m]
Teto de voo he 6000 [m]
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APENDICE D - CARACTERISTICAS DO PERFIL AERODINAMICO DA ASA

D.1

ESPECIFICACOES GERAIS

Perfil aerodinamico selecionado: 63,-615

Tabela 34: Coordenadas do Contorno do Aerofdlio da Asa

X(+) Y(+) X(-) Y(-)

1,00000 0,00000 0,00795 —0,01017
0,95042 0,01245 0,01082 —0,01214
0,00089 0,02398 0,01634 —0,01517
0,85127 0,03555 0,02950 —0,02013
0,80153 0,04693 0,05508 —0,02664
0,75163 0,05800 0,08027 —0,03123
0,70159 0,06847 0,10527 —0,03476
0,65139 0,07809 0,15496 —0,03972
0,60105 0,08665 0,20442 —0,04290
0,55058 0,09393 0,25375 —0,04460
0,50000 0,09974 0,30300 —0,04499
0,44932 0,10384 0,35222 —0,04407
0,39857 0,10598 0,40143 —0,04172
0,34778 0,10587 0,45068 —0,03814
0,29700 0,10331 0,50000 —0,03356
0,24625 0,09830 0,54942 —0,02823
0,19558 0,09066 0,59895 —0,02239
0,14504 0,08010 0,64861 —0,01629
0,09473 0,06578 0,69841 —0,01015
0,06973 0,05667 0,74837 —0,00430
0,04492 0,04560 0,79847  0,00083
0,02050 0,03129 0,84873  0,00483
0,00866 0,02159 0,89911  0,00704
0,00418 0,01634 0,94958  0,00651
0,00205 0,01317 1,00000  0,00000
0,00000 0,00000
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Tabela 35: Coeficientes aerodinamicos para uma velocidade de corrente livre de 140km/h — Re:
1,286¢%

a Cr Cp CD[, Cn

0,000 04613 001152 0,00276 —0,1053
2,000 0,6755 0,01217 0,00340 —0,1049
5,000 0,9585 0,01400 0,00528 —0,0974

D.2 CARACTERISTICAS DO PERFIL EM CRUZEIRO

D.3 GRAFICOS DOS COEFICIENTES AERODINAMICOS

Reynolds: 119125 — 238250 — 476500 — 953000 — 1000500 — 1048000 — 1167000 —
1286000 — 1500000 — 1715000 — 1815000.

1]6 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1,4
12
1,0
0,8
0,6
0,4

CL

0,2 1
0,0
_012_-
_014_-

-0,6

-0,8 1 L
T T T T T T T T T T T T T
-10 -5 0 5 10 15 20

alpha (°)

Figura D.1: Coeficiente de sustentagdo versus angulo de ataque para o perfil aerodinamico
63,-615.
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Figura D.2: Coeficiente de arrasto versus angulo de ataque para o perfil aerodinamico 63,-615.
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Figura D.3: Razao CL/CD versus angulo de ataque para o perfil aerodindmico 63,-615.
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Figura D.4: Coeficiente de momento versus angulo de ataque para o perfil aerodinamico 63,-

615.



204

APENDICE E - CARACTERISTICAS DO PERFIL AERODINAMICO DO FLAP

E.l ESPECIFICACOES GERAIS

Perfil aerodindmico selecionado: Flap da Aeronave Columbam Cri-Ceri.

E.2 CARACTERISTICAS DO PERFIL EM CRUZEIRO

Tabela 36: Coeficientes aerodinamicos para uma velocidade de corrente livre de 140km/h — Re:
1,286¢%

o Cr Ch CDp Cm

0,000 04613 001152 0,00276 —0,1053
2,000 0,6755 0,01217 0,00340 —0,1049
5,000 0,9585 0,01400 0,00528 —0,0974

E.3 GRAFICOS DOS COEFICIENTES AERODINAMICOS

Reynolds: 119125 — 238250 — 476500 — 953000 — 1000500 — 1048000 — 1167000 —
1286000 — 1500000 — 1715000 — 1815000.
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Figura E.1: Coeficiente de sustentacdo versus angulo de ataque para o perfil aerodinamico

63,-615.
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Figura E.2: Coeficiente de arrasto versus angulo de ataque para o perfil aerodindmico 63,-615.
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Figura E.3: Razdo CL/CD versus angulo de ataque para o perfil aerodinamico 63,-615.
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Figura E.4: Coeficiente de momento versus angulo de ataque para o perfil aerodinamico 63,-
615.
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APENDICE F - RESUMO DAS CARACTERISTICAS DA ASA

F.1 RESUMO DOS PARAMETROS GEOMETRICOS CALCULADOS PARA A ASA

Tabela 37: Resumo dos Parametros geométricos Calculados para a Asa.

Simbolo Pariametro Valor Unidade
by, Envergadura da asa 5300 [mm)]
(_?WO Corda média aerodinamica da asa sem flap 520 [mm)]
Cuaip Corda média aerodinamica do flap 190 [mm]
Swo Area de referéncia da asa sem flap 2,756 [m?2]
SHLD Area de referéncia do flap 1,007 [m?]
Cy Corda média aerodinamica efetiva da asa 700 [mm]
Sy Area de referéncia efetiva da asa 37 [m?]
AR Razdo de aspecto da asa 7,6 [AD]
Iy Angulo de incidéncia da asa 5 [°]
A Afilamento da asa 0 [AD]
A Enflechamento da asa 0 [AD]
o Angulo de torcdo da asa -2 [°]
r Angulo de diedro da asa 5 [°]

F2 RESUMO DAS CARACTERISTICAS AERODINAMICAS SIMULADAS PARA A ASA
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Tabela 38: Resumo das Caracteristicas Aerodinamicas Simuladas para a Asa.

Simbolo Parametro Valor Unidade

— Flap defletido de 0° —

Cr Coef. de sustentacdo da asa para angulo de ataque nulo 0,5600 [AD]
CL, Derivada do coef. de sustentacdo pelo angulo de ataque 0,0766 [AD]

Cp Coef. de arrasto da asa para angulo de ataque nulo 0,0134 [AD]
Cum,.  Coef. de momento da asa em relagdo a AC —0,0670  [AD]
hoC Posi¢do do centro aerodinamico 165 [mm]
& Angulo de Downwash da asa para angulo de ataque nulo 2,688 [°]
Eq Derivada do angulo de Downwash pelo angulo de ataque 0,368 [AD]

— Flap defletido de 10° -

Cr Coef. de sustentacdo da asa para angulo de ataque nulo 1,3788 [AD]
CL, Derivada do coef. de sustentagdo pelo angulo de ataque 0,1014 [AD]

Cp Coef. de arrasto da asa para angulo de ataque nulo 0,0587 [AD]
CMuc Coef. de momento da asa em relagdo a AC —0,3292 [AD]
hoC Posicdo do centro aerodinamico 155 [mm]
& Angulo de Downwash da asa para angulo de ataque nulo 6,618 [°]
Eq Derivada do angulo de Downwash pelo angulo de ataque 0,487 [AD]
— Flap defletido de 20° -

CL Coef. de sustentacdo da asa para angulo de ataque nulo 2,0163 [AD]
CL, Derivada do coef. de sustentagdo pelo angulo de ataque 0,0962 [AD]

Cp Coef. de arrasto da asa para angulo de ataque nulo 0,1262 [AD]
CMuc Coef. de momento da asa em relagdo a AC —0,6088 [AD]
hoC Posicdo do centro aerodinamico 140 [mm]
& Angulo de Downwash da asa para angulo de ataque nulo 9,678 [°]
Eq Derivada do angulo de Downwash pelo angulo de ataque 0,462 [AD]
— Flap defletido de 30° -

CL Coef. de sustentacdo da asa para angulo de ataque nulo 2,6894 [AD]
CL, Derivada do coef. de sustentacdo pelo angulo de ataque 0,089 [AD]
Cp Coef. de arrasto da asa para angulo de ataque nulo 0,2269 [AD]
CMipc Coef. de momento da asa em relagdo a AC —0,9251 [AD]
hoC Posi¢do do centro aerodinamico 125 [mm)]
& Angulo de Downwash da asa para angulo de ataque nulo 12,909 [°]

Ea Derivada do angulo de Downwash pelo angulo de ataque 0,427 [AD]




APENDICE G - RESUMO DAS CARACTERISTICAS DO ESTABILIZADOR

Perfil aerodinamico selecionado: NACA 0012.

Tabela 39: Resumo dos Parametros Calculados para a Cauda Horizontal.

Simbolo Parametro Valor Unidade
C), Corda média aerodinamica do estabilizador 343,5 [mm)]
G, Corda da raiz do estabilizador 400 [mm]
G, Corda da ponta do estabilizador 280 [mm]
Sy Area de referéncia do estabilizador 0,59 [m?]

b Envergadura do estabilizador 1720 [mm]
ARy, Razdo de aspecto do estabilizador 5,0 [AD]
iy Angulo de incidéncia do estabilizador - [°]

Ay Afilamento do estabilizador 0,7 [AD]
0y, Angulo de torcdo do estabilizador 0 [°]

I, Angulo de diedro do estabilizador - [°]

209



APENDICE H - RESUMO DAS CARACTERISTICAS DA DERIVA

Perfil aerodinamico selecionado: NACA 0012.

Tabela 40: Resumo dos Parametros Calculados para a Cauda Vertical.

Simbolo Parametro

Valor Unidade

C), Corda média aerodinamica do estabilizador

G, Corda da raiz do estabilizador

G, Corda da ponta do estabilizador

Sh Area de referéncia do estabilizador

b Envergadura do estabilizador
ARy, Razdo de aspecto do estabilizador

in Angulo de incidéncia do estabilizador
Ay Afilamento do estabilizador

0y, Angulo de tor¢do do estabilizador

I Angulo de diedro do estabilizador

500
650
325
0,30
600
1,2
0
0,5
0
0

[mm]
[mm]
[mm]
[m?]
[mm]
[AD]
[°]
[AD]
[°]
[°]

210
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APENDICE I - RESUMO DAS DIMENSOES DAS SUPERFICIES DE COMANDO.

Tabela 41: Resumo das Dimensdes das Superficies de Comando.

Flapeiron Flap Profundor Leme
Razdo entre areas Sp/S=0,060 Sp/S=0,120 Sg/S,=0,500 Sg/Sy = 0,500
Razdo entre envergaduras by /b =0,225 bp/b=0,450 bg/b,=1,000 bg/by = 1,000
Raz3o entre cordas C4/C=0270 Cr/C=0,270 Cg/C,=0,500 Cg/Cy =0,500
Deflexdo negativa maxima +15°(1) +15°(1) —25°(1) —25°(—)

Deflexdo positiva maxima -36°(4) -36°()) +25°(4) +25°(+)




APENDICE J - CODIGO FONTE USADO NA SIMULACAO DA FUSELAGEM

KEYW,PR_STRUC, 1

/prep?

ET,1,PIPE288 !Elemento do tipo tubo
MP,EX,1,2.1e6 !Mddulo de elasticidade do ago 2.1GPa
MP,PRXY,1,0.3 !Coeficiente de poisson 0.3

MP,DENS,1,8e-6 !Densidade

SECTYPE,1,PIPE,,,,!Define a segdo do primeiro conjunto de tubos
SECDATA,10,1,20,,,,,!Didmetro 10; parede 1 e 20 elementos
SECTYPE,2,PIPE,,,,!Define a sec¢do do segundo conjunto de tubos
SECDATA,25.4,3.17,20,,,,,!Didmetro 1’’parede 1/8’’ e 20 elementos
SECTYPE, 3,PIPE,,,,!Define a segdo do terceiro conjunto de tubos
SECDATA,6.35,0.5,20,,,,,!Didmetro 1/4’’; parede 0.5 e 20 elementos

!Definicao dos Keypoints (vértices) que definem a trelica

k,1,1100,0.00,150
k,2,750,0.00,210
k,3,500,0.00,105
k,4,0,0.00,105
k,5,0,39.85,105
k,6,-50,39.85,105
k,7,-70,0.00,105
k,8,-520,0.00,105
k,9,-750,0.00,210
k,10,-1094,69,175

k,11,-1644,179,120
k,12,-1850,220,100
k,13,-1850,270,100
k,14,-1438,270,141
k,15,-750,270,210
k,16,0,270,210
k,17,750,270,210
k,18,1100,220,150
k,19,1100,0.00,-150
k,20,750,0.00,-210

k,21,500,0.00,-105
k,22,0,0.00,-105
k,23,0,39.85,-105
k,24,-50,39.85,-105
k,25,-70,0.00,-105
k,26,-520,0.00,-105
k,27,-750,0.00,-210
k,28,-1418,134,-143
k,29,-1850,220,-100
k,30,-1850,270,-100
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k,31,-1615,270,-123 k,37,750,0,0
k,32,-1043,270,-181 k,38,0,39.85,0
k,33,-750,270,-210 k,39,-70,0,0
k,34,0,270,-210 k,40,-750,0,0
k,35,750,270,-210 k,41,0,270,0
k,36,1100,220,-150 k,42,1100,30.24,0

!Definicao das linhas que montam a trelica

1,3,4 1,9,10 1,1,17
1,4,7 1,10,11 1,2,17
1,7,8 1,11,12 1,4,5
1,25,26 1,12,13 1,5,6
1,22,25 1,13,14 1,6,7
1,21,22 1,14,15 1,4,6
1,4,22 1,15,10 1,23,34
1,43,42 1,10,14 1,19,20
1,45,44 1,14,11 1,20,21
1,44,42 1,11,13 1,22,23
1,47,46 1,13,31 1,5,16
1,46,42 1,31,14 1,33,34
1,44,46 1,14,32 1,34,35
1,7,25 1,32,15 1,35,36
1,32,33 1,27,10 1,19,35
1,32,31 1,10,28 1,20,35
1,31,30 1,28,11 1,18,36
1,30,29 1,11,29 1,1,19
1,29,28 1,9,15 1,2,20
1,28,27 1,15,33 1,3,21
1,27,32 1,33,27 1,6,24
1,32,28 1,27,9 1,8,26
1,28,31 1,1,2 1,23,24
1,31,29 1,2,3 1,22,24
1,29,30 1,15,16 1,3,37
1,29,12 1,16,17 1,21,37

1,30,13 1,17,18 1,4,38

k,43,1100,0,0
k,44,1100,119.73,155
k,45,1100,326,513
k,46,1100,119,-155
k,47,1100,326,-513

1,22,38
1,6,39
1,24,39
1,8,40
1,16,34
1,17,35
1,5,23
1,24,25
1,26,40
1,8,9
1,26,27
1,36,46
1,46,19
1,18,44
1,44,1
1,16,8
1,8,15
1,16,3
1,3,17
1,34,21
1,21,34
1,21,35
1,33,26
1,26,34
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LSEL,S,LINE,,1,14,1, !Seleciona as linhas de 1 a 14
LPLOT !Plota as linhas selecionadas

SECNUM,1 !Seleciona as propriedades 1 para os tubos
LESIZE,ALL,O,,10,,,,,!Determina o numero dos elementos 10

LMESH,ALL !Executa o mesher

LSEL,S,LINE,,15,44,1, !Seleciona as linhas de 15 a 44
LPLOT !'Plota as linhas selecionadas

SECNUM,2 !Seleciona as propriedades 2 para os tubos
LESIZE,6ALL,0,,10,,,,,!Determina o numero dos elementos 10

LMESH,ALL !'Executa o mesher

LSEL,S,LINE, ,45,95,, !Seleciona as linhas de 45 a 95
LPLOT !Plota as linhas selecionadas

SECNUM, 3 !Seleciona as propriedades 3 para os tubos
LESIZE,ALL,O,,10,,,,,!Determina o numero dos elementos 10

LMESH,ALL !Executa o mesher

LSEL,S,LINE,,96,106,, !Seleciona as linhas de 96 a 106
LPLOT !'Plota as linhas selecionadas

SECNUM,2 !Seleciona as propriedades 2 para os tubos
LESIZE,6ALL,0,,10,,,,,!Determina o numero dos elementos 10

LMESH,ALL !Executa o mesher

/VIEW,1,1,1,1 'Posiciona a cidmera em vista isométrica
/ANG, 1

/REP ,FAST

1sel, all 1Seleciona todas as linhas

/replot

!Inverte as cores do tema classico em (preto)
!para um tema de impressdo (branco)

/RGB, INDEX, 100,100,100, 0

/RGB, INDEX,80,80,80,13

/RGB, INDEX,60,60,60,14
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/RGB, INDEX,0,0,0,15
/REPLQT

/SOL

!1Seleciona as linhas 1,3,4 e 6

LSEL, S, LINE, , 1,,,

LSEL, A, LINE, , 3,,,

LSEL, A, LINE, , 4,,,

LSEL, A, LINE, , 6,,,

NSLL,S,1 !Seleciona os ndés das linhas 1,3,4 e 6
F,ALL,FY,-130 !Aplica forgas nos nds selecionados
! (130N por ndé num total de 4000N)

'Aplica as restrig¢des nos pontos de fixagdo da asa
DK,4,ALL,ALL

DK,5,ALL,ALL

DK,22,ALL,ALL

DK,23,ALL,ALL

DK,6,ALL,ALL

DK,7,ALL,ALL

DK,25,ALL,ALL

DK,24,ALL,ALL

'Aplica as forgas de tragdo dos motores no montante
FK,45,FX,200

FK,47,FX,200

SOLVE 'Resolve o modelo
FINISH

/P0OST1

PLNSOL, U,Y,1,1

allsel, all

/dscale, 1,1

/replot

ETABLE, ,LS, 1
PLETAB,LS1,NOAV
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APENDICE K - PLANTAS



INDICE REMISSIVO

Aerofodlio, 81
Afilamento, 95, 154
Aileron, 26
Alcance, 40
Analise Funcional
Asa, 24
Cauda horizontal, 24
Cauda vertical, 24
Fuselagem, 24
Motopropulsor, 24
Trem de pouso, 24
Arfagem, 86
Arrasto, 30, 82
Arrasto induzido, 94, 130
Autonomia, 40

Carga Paga, 36
Coeficiente de Seguranga
Combustivel, 127
Coeficiente de seguranga
Fuselagem, 182
Servo, 183
Colombam Cri-Cri, 126
Consumo especifico de combustivel, 117,
127

DiagramaV —n, 172
Distribuicao eliptica, 97, 142
Distancia de decolagem, 131

Eficiéncia
da empenagem, 148, 168
da hélice, 161
de absorvimento de impacto, 173
de Oswald, 130
do reforco, 176
estrutural, 128
volumétrica, 156
Estol, 85

Fator de carga, 172
Flap, 27

Leme, 27
Momento de arfagem, 28

Passeio do CG, 169
Peso médximo de decolagem, 126
Peso da carga paga, 126
Peso da tripulacdo, 126
Peso do combustivel, 126
Peso em vazio, 126
Profundor, 26
Projeto Conceitual, 23
Projeto Detalhado, 25
Projeto Preliminar, 24
Pulverizagao
Altura de voo, 59
Atomizador rotativo, 56
Deriva, 62
DGPS, 58
DMYV, 49
UBYV, 43
Vento, 61, 62
Vortices, 60

Razdo de aspecto, 92, 136, 154
Razdo de subida, 132

Spoiler, 27
Sustentacdo, 30, 82

Teto de voo, 133

Velocidade, 171
de cruzeiro, 171
de estol, 129, 171
de manobra, 171
de mergulho, 172
maxima, 130
Volume da cauda, 169
Volume de cauda, 148, 150

Angulo de arfagem, 28
Angulo de ataque, 28, 84
Critico, 28

217



218

Angulo de incidéncia, 28, 90 Angulo de torgio, 106
Angulo de subida, 28
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