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Resumo

Os Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANT’s) possuem uma variedade de aplicagdes,
seja monitoramento de incéndios florestais, linhas de energia, trafego, aglomeracdes humanas,
como também ser usado de alvo aéreo em aplicagdes militares. Mesmo que ainda seja um pouco
restrita a aplicagdo civil por falta de regulamentacao, tais veiculos estdo sendo desenvolvidos e
estudados em ambito académico. A particularidade deste trabalho € o desenvolvimento de um
Veiculo Aéreo Nao Tripulado para o uso em pulverizacdo aeroagricola visando reduzir os riscos
de operacdo de vdo tripulado agricola. Dessa maneira, € apresentada a metodologia usada para
desenvolver o projeto, descrevendo o procedimento utilizado para determinar a razdo peso-
poténcia e carga alar, e as caracteristicas geométricas do VANT. Os célculos da aerodinamica,
desempenho e da estabilidade longitudinal estitica do veiculo sao feitos analiticamente, sendo
que na etapa de projeto aerodinamico, € feita a otimizacao do aerofélio NACA 4415, e calculado
os parametros aerodinadmicos do veiculo completo. Além disso, por ser ndo tripulado, € feita a
selecdo do Sistema de Controle de Voo de forma a atender os requisitos da missdo. Nos célculos
do projeto s@o usadas as normas técnicas de homologacdo como a RBHA (Requisitos Brasileiros
de Homologacdo de Aeronaves) a qual remetem as principais normas internacionais: FAR
(Federal Aircraft Regulation), dos Estados Unidos da América, e a norma JAR (Joint
Airworthiness Regulation). Por ser utilizado na pulverizacdo de defensivos agricolas é
apresentada a tecnologia de aplicacdo dos mesmos utilizados em aeronaves tripuladas, e feito a

escolha do sistema de pulverizagdo para o veiculo.

Palavras chave: Veiculo Aéreo Nao Tripulado (VANT), Pulverizagao Aérea, Otimizacao

de Aerofdlio.
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Abstract

The Unmanned Aerial Vehicles (UAV’s) have a variety of applications, wether
monitoring of forest fires, power lines, traffic, crowds, but also can be used for aerial target
military applications. Even though it is still somewhat restrict to civil application because of lack
of regulation, such vehicles are being developed and studied in the academic sphere.The
particularity of this work is the development of an Unmanned Aerial Vehicle for use in aerial
spraying to reduce the risks of manned agricultural operation. Thus, It is presented the
methodology used to determine the thrust to weight ratio and wing loading, and geometric
characteristics of the UAV. Analytical calculus of aerodynamic and vehicle performance are
made, and in the step aerodynamic design is made the optimization of the airfoil NACA 4415 and
calculated the aerodynamic parameters of the whole vehicle. Moreover, being unmanned, it is
made the selection of the Flight Control System to attend mission requirements.Technical
standards for approval are used to design calculations as the RBHA (Brazilian Requirements for
Approval of Aircraft) wich refer to the main international standards: FAR ( Federal Aviation
Regulation) of United States of America, and JAR (Joint Airworthiness Regulation). Whereas is
used in the spraying of pesticides, it is presented the technology of application used in manned

aircraft, and the choice of the spray system for vehicle.

Key Words: Unmanned Aerial Vehicle (UAV), Agricultural Aerial Spraying, Airfoil

Optimization.
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Capitulo 1

1. INTRODUCAO

A agricultura de precisdo € vista como uma grande inovagdo tecnoldgica, podendo
revolucionar o modo de pensar e de gerenciar as propriedades rurais. Auxilia o produtor rural a
identificar as estratégias a serem adotadas para aumentar a eficiéncia na produgdo agricola,
maximizando a rentabilidade das colheitas, tornando o agronegdcio mais competitivo
(VALENTINI, 2004).

Tendo em vista a aplicagdo desse conceito, houve a necessidade de buscar alternativas
variadas para coletar dados mais precisos que possam contribuir com o controle das pragas nas
culturas, melhoria do monitoramento, dentre outros.

O desenvolvimento dos Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANT) surgiu como uma
importante op¢ao neste setor. Sua aplicagdo na drea agricola, em missdes de pulverizacdo e
monitoramento vem trazendo beneficios devido a redu¢do do custo, tamanho dos equipamentos e
necessidade de otimizacdo da producdo.

No caso da pulverizacdo, existem duas maneiras eficazes: por meio de pulverizadores e
atomizadores tratorizados e por meio de avides tripulados.

As atividades de pulverizacdo aérea sdo perigosas e necessitam uma substancial atividade
de pilotagem ao mesmo tempo em que 0s marcos terrestres representam riscos de colisdo, assim
como fios das redes elétricas, postes, torres, arvores e cercas de arame, pois voando junto ao solo
com velocidades proximas a velocidade de stall, pode ocorrer perda de sustentacdo durante as
curvas de retorno ou baldo (RASI, 2008).

Dessa forma, com a finalidade de minimizar significativamente os riscos de operacdo do
vOo agricola, reduzir os custos e aumentar a eficiéncia na plantagdo, a introdu¢do de uma

plataforma remotamente controlada ou autdonoma, como o VANT, é viavel tendo em vista que



suas caracteristicas permitem incorporar ao seu sistema, componentes capazes de prover tais

vantagens.

1.1. Objetivos

1.1.1. Objetivo Geral

O objetivo geral do presente trabalho € desenvolver um veiculo aéreo nao tripulado

(VANT) para aplicar defensivos agricolas.

1.1.2. Objetivos especificos

(1) Utilizar softwares numéricos e de simulacdo de escoamento de fluidos para
realizar os célculos aerodindmicos e de desempenho do VANT, conforme as normas aeronduticas
FAR e RBHA, seguindo os parametros da legislacao agricola;

(i1) Otimizagao do aerofélio a ser utilizado na aeronave;

(ii1) Identificar os sistemas de controle autdbnomo e de pulverizagao;

1.2. Organizacao da Dissertacao

A dissertacdo estd organizada em Capitulos, sendo que o Capitulo 2 apresenta o estado da
arte dos VANT’s e das aeronaves agricolas, abordando as formas de aplicacdes, regulamentacao,

mercado, tecnologia de aplicagcdo agricola, causas de acidentes aéreos em aeronaves agricolas e
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ndo tripuladas, e a metodologia de projeto aerondutico, sendo considerada neste trabalho:
aerodinamica, desempenho, estabilidade longitudinal estitica, diagrama V-n e a selecdo do
Sistema de Controle e Sistema agricola.

O Capitulo 3 descreve o Projeto Conceitual do VANT com aplicacio agricola, comparando
diversas aeronaves, adotando os requisitos de projeto, estimativas dos pesos da aeronave,
aerodinamica e desempenho. A partir disso, foram estipuladas algumas restricdes de operagdo e
definido a configuracdo do veiculo.

O Capitulo 4 inicia a fase de Projeto em que sao feitos a otimizagao do aerofdlio e cdlculos
aerodinamicos do veiculo. Os cdlculos de desempenho do mesmo ao realizar a missdo de
pulverizagdo aérea sdo descritos no Capitulo 5, a estabilidade estética longitudinal no Capitulo 6,
e o diagrama velocidade-fator de carga no Capitulo 7.

A selecao do Sistema de Controle de V6o e sua arquitetura sdo apresentados no Capitulo 8,
as conclusdes no Capitulo 9, e algumas sugestdes para trabalhos futuros sdo apresentados no

Capitulo 10.



Capitulo 2

2. REVISAO DA LITERATURA

2.1. Historia dos Veiculos Aéreos Nao Tripulados

Existem trés tipos de aeronaves capazes de voar sem pilotos, com excecdo dos misseis: 0s
VANT’s; os Veiculos Remotamente Pilotados (VRP) e os Drones. No geral, o termo "Veiculo
Aéreo Nao Tripulado"”, ou simplesmente "VANT", é empregado para representar esses trés tipos
de aeronaves. Para os mais puristas, o termo "Veiculos Remotamente Pilotados" refere-se,
apenas, as aeronaves que sao pilotadas, ou controladas, a partir de uma posi¢cdo remota (GOMES,
2008). Assim, um VRP ¢é sempre um VANT, mas um VANT, que pode realizar missoes
autdbnomas ou pré-programadas, ndo é necessariamente um VRP.

O primeiro uso registrado de um veiculo aéreo ndo tripulado com fins militares ocorreu em
22 de agosto de 1849, quando os austriacos atacaram a cidade italiana de Veneza com baldes nao
tripulados carregados com explosivos. Apesar de baldes em geral ndo atenderem a defini¢do de
hoje de um VANT, o conceito foi forte o suficiente para que uma vez aeronaves de asa fossem
inventadas, o esforco para levd-los para fins militares ndo tripulados ndo estava muito atrds.

A histéria dos VANT’s com fins civis, segundo Puscov apud Medeiros (2007), teve seu
inicio em 1883, a partir de experimentos feitos por Douglas Archibald para medir a velocidade
dos ventos em diferentes altitudes, conseguindo atingir alturas de até aproximadamente 3.600 m.

Na década de 1930, os avides sem piloto tiveram sucesso gerando o desenvolvimento de

aeronaves radio-controladas (RC) na Gra-Bretanha e nos Estados Unidos.
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Os VANT’s vém se desenvolvendo rapidamente ao longo dos anos, através de novas
tecnologias, alcancando velocidades, altitudes e distancias cada vez maiores e com
funcionalidades que permitem ampliar o emprego dessas aeronaves para diversas dreas, como
fotografias aéreas para sensoriamento remoto, agricultura de precisdo, monitoramento, controle
de queimadas, vigilancia policial de &4reas urbanas e de fronteira, inspecdes de linhas de
transmissdo de energia e operacdes militares.

Em 2002, durante a Guerra do Afeganistdo, empregou-se o primeiro VANT americano em
operacOes militares de combate real com lancamento de missil, denominado ‘“Predator”,
apresentado na Figura 2.1. Esse evento é considerado um marco histérico para o emprego de

VANT em operacOes militares.

Figura 2.1: VANT americano Predator

Para atividades agricolas, existe o helicoptero RMAX da Yamaha Company, apresentado
na Figura 2.2, que é equipado para realizar pulverizacdes em lavouras de arroz. Ele é capaz de
cobrir uma distancia de aproximadamente 10 km ou de autonomia de voo de 90 minutos, com
uma capacidade eficaz de carga de 30 kg. Sua capacidade de trabalho fica em torno de 30

hectares/dia, podendo pulverizar em média 8 hectares/hora.



Figura 2.2: Helicoptero Agricola RMAX

No Brasil, a partir da década de 80, foram realizados os primeiros estudos sobre aeronaves
nao tripuladas.

Os projetos nesse setor estdo sendo conduzidos por institutos de pesquisas, universidades e
algumas empresas privadas. Dentre eles hd o Centro Tecnoldgico Aeroespacial (CTA), o Centro
de Tecnologia de Informagdo (CTI), o Centro Tecnolégico do Exército (CTEx), o Instituto de
Pesquisa da Marinha (IPqM), a Universidade de Sdo Paulo (USP) e a Avibras.

O Centro de Tecnologia de Informagdao Renato Archer (CTI), de Campinas, iniciou em
1997, o projeto AURORA (Autonomous Unmanned Remote Monitoring Robotic Airship), um
mini-dirigivel adquirido na Inglaterra, apresentado na Figura 2.3.

Ele foi usado como plataforma para desenvolver atividades em dreas como sensoriamento
remoto, monitoramento ambiental e inspecdo aérea, tendo como objetivo criar uma tecnologia

para a operagdo autdonoma de veiculos aéreos ndo tripulados.



Figura 2.3: Dirigivel Nao Tripulado Aurora do Cenpra.

A Universidade de Sao Paulo (USP), em Sao Carlos, com o apoio da Embrapa, desenvolve
o projeto ARARA (Aeronaves de Reconhecimento Assistidas por Rddio e Autdnomas),

apresentado na Figura 2.4, que teve inicio no fim dos anos 90.

Figura 2.4: VANT ARARA da USP - Sao Carlos em parceria com a EMBRAPA

Durante quase duas décadas, os Orgdos de pesquisa nesse setor permaneceram pouco
aquecidos e muito pouco foi realizado. Em 2004, o interesse foi reavivado quando o CTA, o
IPgM e o CTEx se uniram a empresa Avibras Aeroespacial (Avibras, 2008), no desenvolvimento

do Projeto VANT, apresentado na Figura 2.5, que tinha o objetivo de servir de alvo para as bases
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de lancamento de misseis da Marinha. Esse projeto unia os principais interesses dos O6rgaos
envolvidos para criar VANT de baixo custo, alto desempenho de manobrabilidade, inteiramente

comercializdveis, e que pudessem ser utilizados em missodes de caréter civil.

Figura 2.5: VANT Acaua

O Centro Técnico Aeroespacial (CTA) desenvolve um VANT para missdes civis e militares
de reconhecimento aéreo, monitoramento de recursos naturais, redes elétricas e de dutos de
petréleo. Tal projeto faz parte das diretrizes politicas do Ministério da Defesa e conta com o

suporte financeiro da Finep.

2.1.1. Aplicacoes dos Veiculos Aéreos Nao Tripulados

As aplicacdes desse veiculo sdo muitas e, para o uso comercial, pode-se citar:
monitoramento e controle de incéndios florestais, de linhas de energia e dutos de gas, d6leo e
agua; controle de trifego e de aglomeracdes humanas; monitoramento do crescimento agricola e
pulverizacdo das culturas, inundagdes, terremotos, dentre outras. Além dessas aplicagdes, esse

tipo de veiculo também pode ser utilizado no combate ao terrorrismo fazendo o monitoramento



de aeroportos, estaleiros navais, pontes, centrais elétricas, reservatorios, portos de entrada;

deteccao e monitoramento de agentes quimicos, biolégicos e nucleares.

2.1.2. Mercado dos VANT’s

A tecnologia de VANT amadureceu a tal ponto o que possibilitou as organizagdes militares
obterem éxito na Europa. Por outro lado, o setor civil e comercial estd em fase inicial,
identificando uma gama de aplicagdes potenciais, em que a tecnologia disponivel oferece a
oportunidade de substituir as solugdes existentes (FROST; SULLIVAN, 2007).

O mercado de VANT’s no setor civil pode ser segmentado de vérias maneiras diferentes,
surgindo um consenso sobre a melhor forma dessa reparticdo em: Comunicagao e Radiodifusio;
Agricultura, Pescas e Florestas; Observacdo da Terra; Setor de Energia; Combate a Incéndios e
Governo. Espera-se que os segmentos nio crescam simultaneamente, mas conforme a sua
utilizagdo, sendo assim, € almejado em torno de 50 unidades de VANT para serem utilizados em
atividades do Governo até 2017, como ilustra o grafico da Figura 2.6 (FROST; SULLIVAN,
2007).

Comunicagao e
Radiodifusao

B Agricultura, Pescas e

- | e e —— R ——— { R——— - - - . Florestas
Unidades : . }
 mmmmssmsmsssssmssss=ss====== N - . - n S il - | Observagao da Terra
e ; N ... _ Setor de Energia

Combate a Incéndios

E - Governo

2008 2009 2010 2011 2012 2013 2014 2015 2016 2017 2018 2019 2020
Ano

$ 9 2 8
)
F o

©

Figura 2.6: Mercado europeu de VANT civil e comercial no periodo de 2008 a 2020
(FROST; SULLIVAN, 2007)



Em curto prazo, é provédvel que a maioria dos sistemas de VANT utilizados seja pequena
por apresentarem um quadro regulamentar de seguranca mais simples. Em longo prazo, desejam-
se aplicacdes mais ambiciosas como as comunicagdes e relés de radiodifusao.

7z

O Exército de Israel € pioneiro mundial no desenvolvimento de VANT’s, tendo
desenvolvido vérios tipos podendo citar o Bird Eye (Mini VANT) que é capaz de fornecer
imagens em tempo real com reconhecimento que cobre até 10 Km (LANDINI, 2006 et. al.), e
VANT usado para evacuagdo médica com a habilidade de operar em meios urbanos como o
AirMule, apresentado na Figura 2.7, o qual € um veiculo monomotor, e Sistema Aéreo Nao
Tripulado, de decolagens e pousos verticais (VTOL), sendo desenvolvido pela Urban Aeronautics
(URBAN, 2010)

Segundo Dickerson (2008), especialista em VANT’s, estd previsto que até 2014, o mercado
de VANT de Sistemas de Reconhecimento, incluindo veiculos aéreos, equipamentos de controle
de solo e cargas tteis, devera ser no valor de 13,6 bilhdes dolares nos Estados Unidos.

Os dois fabricantes que dominam o setor sdo Northrop Grumman e General Atomics
tendo como as aeronaves de maior produgio, o Global Hawk e Predator (DICKERSON, 2008).

A empresa Nothrop Grumman acredita que as vendas do Global Hawk, mostrado na Figura

2.8, podem exceder a 200 unidades.

Figura 2.7: AirMule
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Figura 2.8: Global Hawk

A empresa aerondutica Defense System de Israel, conhecida por ter quebrado o recorde de
18.000 pés de altitude com o seu Mini-VANT Orbiter, apresentado na Figura 2.9, tornou-se a
empresa de maior sucesso do mercado internacional nos dltimos anos, por ganhar contratos nesse

setor. Foi pioneira em modelos de negdcios através de contratos inovadores e tem o diferencial de

possuir vasta tecnologia de VANT.

Figura 2.9: Mini- Vant Orbiter de Israel

Nos ultimos anos, o Brasil estd investindo no desenvolvimento tecnolégico de veiculos
aéreos ndo tripulados. Os projetos de VANT no Brasil ganharam impulso tendo em vista um

mercado que movimenta cerca de US$ 8 bilhdes por ano (WRITERS, 2006).
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O desenvolvimento de VANT no Brasil estd sendo financiada pela Financiadora de Estudos
e Projetos (FINEP) que liberou R$ 80 milhdes para 31 projetos considerados estratégicos, através
do programa de subven¢do econdmica. Dentre esses projetos, seis propostas de VANT foram
selecionadas (SILVEIRA, 2009).

Recentemente, A Policia Federal adquiriu o VANT Heron de Israel, mostrado na Figura
2.10, com aplicacdo em reconhecimento e equipados com sensores de infravermelho e radar

capaz de identificar alvos em condicdes atmosféricas adversas.

Figura 2.10: VANT Heron de Israel
2.1.3. Regulamentacao da utilizacado de VANT’s no Brasil

Nos préximos anos é esperado um crescimento significativo de VANT no mercado civil,
devido ao custo operacional ser mais baixo comparado a aeronaves tripuladas. Porém, no Brasil e
na maioria dos paises do mundo, ainda falta uma regulamentacao especifica para o seu emprego
no setor civil.

O Departamento de Aviagdo Civil (DAC) apresentou uma proposta, em 2004, de um novo
Regulamento Brasileiro de Homologacdo Aerondutica para utilizagdao de VANT (RBHA-100). A
qual estabelece regras de operacdo para veiculos aéreos ndo tripulados operados por controle
remoto e ndo autoriza a operacdo de veiculos aéreos ndo tripulados autdnomos. Essa proposta ndo

atende as normas da ICAO (International Civil Aviation Organization), por isso foi retirada da

12



ANAC. Em 1995 foi publicada a RBHA 101, na qual sdo previstas algumas normas para
foguetes, baldes livres ndo tripulados, ndo havendo regulamentacdo nem classificacdo especifica
para veiculos aéreos nao tripulados.

Por iniciativa da Organizagdo Brasileira para o Desenvolvimento da Certificacao
Aerondutica (DCA-BR), em Junho de 2008, foi organizado um painel para debate sobre
regulamentacdo da utilizacdo de VANT. Os debatedores representavam segmentos
governamentais (ANAC, DECEA, CENIPA), as institui¢des de pesquisa e desenvolvimento
(universidades e 6rgaos governamentais) e setores da iniciativa privada envolvidos na produgdo
de VANT no Brasil. Como conseqiiéncia do painel, a DCA-BR propds a criagdo de Grupos de
Trabalho, com a participag¢do de 6rgaos do setor aerondutico e de organizagdes interessadas, para
a elaboragdo de propostas de regulamentos de uso do VANT no Brasil, que serdo posteriormente
submetidas as autoridades competentes. Os voos de VANT’s no Brasil, ainda sem regra, sdo
autorizados caso-a-caso sempre em espaco aéreo restrito.

Alguns paises, como os Estados Unidos, a Inglaterra e a Australia, estdo na dianteira da

regulamentacdo do uso de VANT.

2.2. Histoéria da Aviacao agricola

Em 1911 na cidade de Berlim, o agente florestal alemao Alfred Zimmermann registrou um
equipamento polvilhador adaptado em avides biplanos (Fokker), também utilizado no controle de
incéndios florestais (SILVEIRA, 2004).

Devido a contaminacdo das nascentes dos rios por causa da utilizacdo dos pds na
aplicacdo, no inicio dos anos 30 nos Estados Unidos, comecou a ser utilizada a aplicagdo por
formulagdes liquidas.

Segundo Monteiro (2006), a pesquisa por equipamentos e sistemas de aplicagdo por via
liquida, evoluiu no inicio da década de 40, com o financiamento de organismos governamentais,
destinados a resolver os problemas de controle de pragas florestais, de mosquitos transmissores

de epidemias, dentre outros.
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Figura 2.11: Avido agricola Piper Pawnee

Aeronaves para operacOes aeroagricolas foram projetadas a partir de 1959, como o Piper
Pawnee mostrado na Figura 2.11, Grumman Ag Cat e o Snow S-2.Este tltimo, projeto da Leland
Snow, deu origem ao Thrust Commander e a série Air Tractor, apresentado na Figura 2.12, o qual
domina o mercado americano desde a década de 80 devido ao tanque poder armazenar grande
quantidade de produto a ser aplicado e aos motores turbo-hélice possuirem baixo custo de

manuten¢do comparado ao convencional.

Figura 2.12: Aeronave Agricola Air Tractor
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No Brasil, em 19 de Agosto de 1947, na cidade de Pelotas do Rio Grande do Sul, foi
realizado o primeiro véo agricola pelo piloto Clévis Candiota para combater o ataque de
gafanhotos, utilizando a aeronave Muniz, modelo M-9, biplano com capacidade de carga de 100
kg de BHC, com o apoio técnico do Engenheiro Agronomo Leodncio Fontelles. A aeronave
atingia a velocidade de 160 km/h, com motor de 200hp e autonomia de voo de 4 horas (SILVA
et.al. 2009). Além dessa aeronave, foi utilizada a aeronave CAP-4 (Paulistinha) produzida pela
Companhia Aerondutica Paulista em Santo André.

Em 1954 na cidade do Rio de Janeiro, José Carlos de Barros Neiva criou a Sociedade
Aerondutica Neiva, com incentivo do governo brasileiro, que pouco tempo depois foi transferida
para Botucatu e negociou os direitos industriais do CAP-4 com o Ministério da Aerondautica.

Em Outubro de 1969 a aviacdo agricola foi regularizada através do Decreto-Lei n.° 917,
sendo assinado o primeiro convénio com o Ministério da Aerondutica para o projeto e construcao
do avido agricola brasileiro. O projeto foi realizado pela empresa Indudstria Aerondutico Neiva
Ltda, que passou a ser filial da EMBRAER, em Botucatu-SP.

Foi realizado o primeiro voo da aeronave PP-ZIP, em 1970, que deu origem ao EMB-200
Ipanema, apresentado na Figura 2.13, a qual possuia motor Lycoming de 260 hp e um tanque

com capacidade de 550kg de carga.

Figura 2.13: Aeronave EMB IPANEMA
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A aeronave Kraiiss Ka-01, mostrado na Figura 2.14, estd sendo projetada pela empresa
KRAUSS AERONAUTICA, com o intuito de reunir as melhores caracteristicas de uma aeronave

agricola, tornando a aeronave Kraiis uma das melhores aeronaves agricolas da atualidade.

Figura 2.14: Aeronave Agricola brasileira Kraiiss Ka-01

2.2.1. Mercado da Aviacao agricola

Segundo o Sindicato Nacional das Empresas da Aviacdo Agricola (Sindag), atualmente, o
Brasil possui o segundo maior mercado mundial de aviagdo, ficando atras apenas dos Estados
Unidos.

Segundo Belleza (2009), ha em torno de 45 milhdes de hectares cultivados no Brasil e
apenas sete e oito milhdes que estdo sendo empregados na aviacdo agricola, mostrando que a
atividade deve ser mais bem explorada. A frota de aeronaves agricolas no Brasil, a partir de
janeiro de 2010, teve de se adequar ao novo regulamento do Ministério da Agricultura e
Abastecimento (MAPA) para uso adequado de equipamentos de prote¢do e manipulacdo

adequada de produtos quimicos.
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Segundo o banco de dados do Registro Aerondutico Brasileiro, a frota de aeronaves
agricolas (nacionais e importadas) cresceu tem torno de 5% no ano de 2009 comparado ao ano

anterior, como mostra a Figura 2.15 (ANAC, 2010).
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Figura 2.15: Evolugdo da frota de aeronaves agricolas de Dezembro de 2008 a Dezembro

de 2009 (ANAC, 2010)

2.2.2. Regulamentacao Agricola

A legislacdo brasileira pode ser dividida em dois grupos principais, uma legislacdo bésica
constituida pelos decretos que instituiram e regulamentaram a atividade no Brasil e uma
legislagdo especifica constituida por portarias e despachos que regulamentam aspectos dessa
atividade ao longo de seu desenvolvimento (MONTEIRO, 2006).

Dentre as varias portarias e decretos, serdo relevantes para o presente trabalho:

. Decreto 86.765, de 22 de Dezembro de 1981, do capitulo trés que compreende das
atividades de aviacdo agricola, e artigo 11, o qual envolve os érgdos da Administracdo publica,

direta ou indireta, que possuam ou venham a possuir aeronaves agricolas, deverdo atuar
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exclusivamente na pesquisa, treinamento de pessoal e demonstracio, de equipamentos e técnicas,
visando a promogdo dessa tecnologia.

. O Regulamento 137.56, sobre condi¢Ges atmosféricas para operacdes agricolas,
estabelece que nio se pode conduzir operagdes aeroagricolas além de 30 minutos apds o por do
sol e antes de 30 minutos anteriores ao nascer do sol, quaisquer que sejam as condigdes
meteoroldgicas existentes. Além disso, ninguém pode conduzir operacdes aéreas agricolas em
espaco aéreo ndo controlado, quaisquer que sejam as condicdes atmosféricas reinantes, sem a

devida autorizagdo do controle de tradfego aéreo com jurisdi¢dao sobre a referida area.

2.2.3. Agricultura de Precisao

A agricultura de precisio tem o objetivo de aumentar a eficiéncia tratando
diferenciadamente as dreas na agricultura, além disso, ter habilidade de monitorar e acessar a
atividade agricola, precisamente em um nivel local, tanto que as técnicas de agricultura de
precisao devem ser compreendidas como uma forma de manejo sustentdvel, na qual as mudangas
ocorrem sem prejuizos para as reservas naturais, a0 mesmo tempo em que os danos ao meio
ambiente sdo minimizados. Engloba o uso de tecnologias atuais como o Sensoriamento Remoto,
o uso de Sistemas de Informacdes Geograficas (SIG) e o Sistema de Posicionamento Global
(GPS) para o manejo do solo, insumos e culturas de modo adequado para as variagdes espaciais e
temporais nos fatores que afetam a produtividade das mesmas (TSCHIEDEL et al., 2002).

Segundo Jorge (2005), essas tecnologias geram informagdes que direcionam as acdes no
campo durante o ciclo do cultivo ou datas posteriores a colheita, possibilitando localizar e
fornecer um diagndstico preciso da area de cultivo. As geoinformagdes mais importantes no
monitoramento agricola s@o as imagens aéreas georreferenciadas, as quais estdo aliadas ao
processo ripido e a transformacgdo da informacdo contida na imagem em mapas tematicos. Assim,
as imagens sdo fundamentais para extrair as informacdes que sdo necessdrias para o gerente da
propriedade, desse modo, reconhecendo o problema ou os possiveis beneficios e fazer

levantamento dos dados a serem utilizados.
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Diferentes sistemas de captura de imagens t€m sido testados, em especial os aeromodelos e
veiculos aéreos ndo tripulados, sendo que os meios tradicionais de monitoramento aéreo utilizam
aeronaves tripuladas ou satélites e o custo de operacao dessas aeronaves torna O seu UsO
proibitivo em pequenas e médias propriedades agricolas, principalmente quando sdo necessarias
imagens obtidas com uma periodicidade elevada ou em grande quantidade (JORGE, 2005).

No Brasil, ha o VANT ARARA I, do Instituto de Ciéncias Matematicas e de Computacdo
da Universidade de Sao Paulo (Campus: Sdo Carlos), para a utilizagdo no monitoramento
agricola e do meio ambiente. No Japao, o helicptero Yamaha RMAX, e na Coréia do Sul, o
helicoptero RemoH-C100, sdo utilizados para fazer a pulverizagdao localizada e vdrios outros
projetos além de aeronaves, helicépteros, também dirigiveis que sdo capazes de fazer inspecoes

diversas para a agricultura.

2.2.4. Tecnologia de Aplicacao de defensivos agricolas

A tecnologia de aplicacdo de agroquimicos (inseticidas, herbicidas, fungicidas, fertilizantes,
maturadores, fitorreguladores e dessecantes) na forma liquida, pé (soldvel ou ndo) ou granulados,
tem por finalidade minimizar a0 maximo os riscos de contamina¢d@o humana e do meio ambiente,
através de métodos econdmicos e eficientes na aplicacdo dos agroquimicos.

Os resultados ou efeitos adequados técnicos e econdmicos da aplicacdo dos defensivos
agricolas estdo apoiados basicamente por trés premissas: bom produto; bem aplicado; no

momento certo.

Os principais erros na aplicacao de defensivos (VARGAS; GLEBER, 2005) sdo:

. Uso do produto inadequado;
. Equipamento desregulado;
. Dose incorreta (sub e superdosagens);

. Momento de aplicagdo incorreto;
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. Aplicacdo com condic¢des climéticas inadequadas;

. Agua usada para mistura do agrotéxico no tanque de méd qualidade (excesso de particulas
em suspensao, pH incompativel com produtos, entre outros);

. Paradas com equipamento ligado;

. Escorrimento e gotejamento;

. Sobreposicado de aplicacdo.

Os principais produtos quimicos que sdo utilizados em Aviacdo agricola sdo: Acaricida;
Adjuvantes; Adubos Foliares e Soélidos; Fungicidas; Herbicidas; Inseticidas; Maturadores;
Nematicidas Granulados. Esses produtos sdo formulados de acordo com as necessidades do
mercado, partindo de um produto técnico que pode ser obtido originalmente nas formas solidas,
liquidas ou pastosas.

Quanto a classificagcao toxicoldgica dos defensivos agricolas, o Ministério da Agricultura
anunciou a Portaria N°7479, a partir de 1977, padronizando a rotulagem dos produtos quimicos
agricolas, mostrados na Tabela 2.1, com a finalidade de facilitar o uso seguro pelos agricultores e
proteger a saide publica. Devido ao fato dos defensivos serem comercializados livremente e em

alguns casos, serem extremamente venenosos.

Tabela 2.1: Classificacdo toxicoldgica dos defensivos agricolas

Classe Denominagao Cor da Faixa
I Extremamente toXico Faixa Vermelha
I Altamente t6xico Faixa Amarela
I Medianamente toxico Faixa Azul
v Pouco téxico Faixa Verde

Os defensivos agricolas podem determinar efeitos sobre a saide humana, dependendo da
forma e tempo de exposicao e do tipo de produto com sua toxicidade especifica, aqueles que mais
causam preocupacdo em termos de saude humana sdo os inseticidas organofosforados e
carbamatos, os piretrdides e os organoclorados, os fungicidas ditiocarbamatos e os herbicidas
fenoxiacéticos (2,4 D), glifosato e paraquat (TRAPE, 2010). Alguns dos agroquimicos mais
perigosos sdo sist€émicos, pois podem ser absorvidos e distribuidos pela seiva das plantas,

impregnando o interior dos frutos (SOARES, 2011).
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A intoxicagdo do ser humano pode ser através das vias: digestivas, cutanea, pulmonar e
ocular, e dependendo da dose e periculosidade pode levar a morte.

Os inseticidas organofosforados sao compostos organicos derivados do 4cido fosférico,
acido tiosfosférico ou do acido ditofosférico (ex.: Folidol, Azodrin, Malation, Diazinon, etc); os
carbamatos sdo os derivados do 4cido carbamico (ex.: Carbaril, Furadan, etc); os piretréides sao
compostos sintéticos com estruturas semelhantes a piretrina (ex.: aletrina, decametrina, etc); os
organoclorados s@o compostos a base de carbono, derivados do clorobenzeno, ciclo-hexano ou do
ciclodieno (ex.: Aldrin, Endossulfan, Heptacloro, Mirex, etc), foram muito utilizados na
agricultura, porém seu emprego tem sido restringido ou até mesmo proibido (SILVA, 2006).

Ha4 trés tipos de intoxicagdo: aguda, subcronica e cronica.

Na intoxicacdo aguda os sintomas aparecem algumas horas apds um curto periodo de
exposi¢ao aos produtos téxicos, podendo ocorrer de forma leve, moderada ou grave, dependendo
da quantidade de substancia absorvida e da sensibilidade do organismo. A intoxicacao subcronica
tem aparecimento mais lento e ocorre por exposicdo pequena ou moderada a produtos altamente
ou medianamente toxicos. Na intoxicagdo cronica os sintomas surgem apds meses ou anos,
devido a exposicao pequena ou moderada a um ou multiplos téxicos, gerando danos irreversiveis

como o cancer (SILVA, 2006).

2.3. Comparacio entre aplicacao terrestre e aérea

A utilizac@o de avides na aplicacdo de defensivos estd sendo vidvel comparado a aplicagdo
terreste, pois € realizada de forma rapida, ndo ocorre o amassamento das culturas pelos pneus das
madquinas tratorizadas, diminuindo as perdas e custos, além disso, em condicdes de chuvas
intensas ou solos encharcados a operacionalidade dos tratores torna-se critica ou até mesmo
invidvel, o que torna a operacdo aeroagricola vantajosa.

Segundo Santos (2005), um avido médio, tipo IPANEMA, operando com sua carga
operacional de 500 litros (carga mdxima operacional total de 700 litros) pulverizando um volume
de 15 litros/hectare (BVO) ou 50 litros/ha (citros), poderdo apresentar um rendimento
aproximado de 100 Ha e 50 Ha por hora respectivamente, tendo-se a pista de pouso e decolagem
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ha uma distancia maxima de 5 km do centro da édrea a ser pulverizada e a extensdo do “tiro”
(comprimento de cada passada) com um minimo de 500 metros. Um trator auto propelido de
barras pulverizando o volume de 100 litros em uma lavoura de soja ou um turbo pulverizador
pulverizando um volume de 500 litros de calda em uma lavoura de citros, apresentardo um
rendimento médio de 350 hectares/dia e de 25 hectares/dia em 10 horas de trabalho
respectivamente, em condi¢des normais de operagdo com as maquinas.

Conforme Schroder (2007), um estudo comparativo analisando os custos entre aplicacao
aérea e terrestre foi realizado, considerando os seguintes custos médios: da pulverizacdo aérea
22,00 R$/ha, terrestre 11,00 R$/ha, preco do saco de soja R$28,00, e a perda de 1,7 sc/ha
correspondeu a 47,60 R$ /ha devido ao amassamento. Entdo o custo total de aplicacdo terrestre
(pulverizacdo+amassamento) foi de R$ 58,60, enquanto que na aplicagdo aérea, por ndo ocorrer
as perdas por amassamento, foi apenas do custo de R$22,00 da pulverizacéo, tendo uma diferenga
de R$36,60, resultando no custo da aplicagdo terrestre 2,7 maior o que torna a aplicagdo aérea

mais vantajosa.

2.4. Equipamentos para aplicacio de defensivos

Para o bom uso da aeronave agricola, principalmente com relacdo a eficiéncia do produto
aplicado e da propria prote¢dao ambiental, hd a necessidade de se conhecer o comportamento do
equipamento de aplicagdo, e no caso de aplicac@o por via liquida, a maneira de como estao sendo
produzidas e depositadas as gotas do defensivo nas culturas.

Segundo Azevedo et. al (2006), a aplicacdo dos defensivos por via liquida pode ser feito
por: pulverizacdo, que consiste em produzir gotas através do bombeamento do liquido sob
pressdo para o bico; por atomizagdo gasosa, que consiste em injetar uma pequena quantidade de
calda com inseticida em uma corrente de ar; por atomizagao centrifuga, em que consiste em cair
uma pequena quantidade de liquido sobre um disco ou gaiola (cilindro) que gira a uma grande
velocidade fracionando o liquido em gotas de 60 a 70 um; por aplicacdo térmica (nebulizador),

no qual o fluido de arraste é um gis quente, proveniente da combustdao do 6leo diesel, sendo
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aplicada em florestas (seringais) e ambientes fechados (formigueiros); a aplicagdo também pode
ser feita de forma eletrodindmica, na qual a subdivisdo do liquido em gotas é feita através da
geragcdo de um campo elétrico entre o bico e o alvo.

Além das aplicagdes por via liquida, ha também aplicagdes por via sélida, as quais tém sido
muito empregadas para semeadura, adubacio utilizando granuladeiras, em que o escoamento dos
granulos € feito pela acdo gravidade, sendo que o controle da vazdo é feito por um dispositivo
que aumente ou diminui a passagem em um tipo de funil. Além disso, pode ser aplicado por
polvilhamento, na forma de pé seco, por meio de polvilhadeiras, na qual hda uma ventoinha que
gera uma corrente de ar, sobre a qual é langado o pé (40 um) proveniente de um depdsito,
munido de um regulador de vazdo, e € langado na direcao do alvo.

Ha a aplicacdo por fumigacdo, podendo ser utilizado um ramjet manual que utiliza o 6leo
como veiculo e assim fraciona as gotas do agroquimico através do fluxo de calor.

No presente trabalho, o termo de pulverizagdo serd utilizado de maneira geral para

aplicacdo de defensivos por via liquida.

2.4.1. Equipamentos para aplicacao de liquidos

Em uma aeronave, o equipamento de aplicacio de liquidos € constituido de vérios
elementos que necessitam de cuidados especiais de manutengdo para que possa desempenhar um
bom trabalho.

Segundo Christofoletti (2005), existem vdrios tipos de bicos de pulverizacdo utilizados nas
aplicacdes aéreas e que podem ser classificados em trés categorias, em funcdo do “padrio de
distribuicao”, isto é, de que forma o liquido € emitido para fora do bico: jato sélido, jato plano e
jato conico.

Nos bicos de pulverizagdo de jato solido, o liquido sai do bico na forma de um jato
cilindrico, através de um orificio circular ou por pequenos tubos cilindricos. Exemplos desse tipo
de bico € o Disco de Orificio TeeJet podendo ser de aco inoxidavel e ceramico, também os Bicos

de Pulverizacdo Wash Jet, Bicos M.L e Bicos ACCU-FLO. Os bicos de pulveriza¢do de jato
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conico (Figura 2.16 (a)) sao normalmente empregados para aplicacdo de inseticidas e fungicidas,
produzindo gotas menores que os bicos de jato sélido, como exemplo tem-se, o Conjunto “disco-
difusor” TeeJet podendo ser de metal ou ceramica e o Bico WhirlJet. Nos bicos de pulverizacdao
de jato plano, a lamina de liquido que € emitida pelo bico tem formato plano e se expande a
medida que se distancia do orificio de saida, dai o nome popular de “jato de leque” (Figura 2.16
(b)), alguns exemplos desse tipo de bico, como o Bico da série TP TeelJet, Bicos da série TK
FloodJet, Bico C. P, fabricados em polipropileno, e os Bicos Reglojet (CHRISTOFOLETT]I,
2005).

Além desses tipos de bicos, a aplicacdo por via liquida também pode ser feita através de
bicos rotativos, que sdo utilizados para aplicacdes em baixo volume e em ultra baixo volume, nas
quais sdo necessdrias gotas pequenas que permitam uma cobertura adequada, assim sendo

indicados os “atomizadores rotativos”.

(b)

Figura 2.16: (a) Ponta de jato conico; (b) Ponta de jato em leque.

Os atomizadores rotativos se dividlem em dois grupos: atomizadores rotativos de tela
(Figura 2.17) e atomizadores rotativos de disco (Figura 2.18).

H4 no mercado diferentes tipos de atomizadores rotativos de tela, como o Hi-Tek,
Beecomist, ASC-Advanced Spectrum Controller, Micronair. Dentre eles, o Micronair é o mais

difundido no mundo e usado vastamente na aviagao agricola brasileira (MONTEIRO, 2006).
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Figura 2.18: Atomizador Rotativo de Discos, Turboaero modelo TA-88C-5.

2.4.2. Sistemas de Aplicacao

No Brasil, em especial no Centro-Oeste, as aplicacdes aéreas de defensivos por via liquida
podem ser agrupadas em quatro sistemas bdsicos de tecnologia de aplicacio (MONTEIRO,
2006):

° Alto Volume (AV) — veiculada a 4gua com volumes de 20-40 litros/hectare;

. Baixo Volume (BV) - veiculada a 4gua com volumes de 10-20 litros/hectare;
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. Baixo Volume Oleoso (BVO) - veiculado a 6leo com volumes de 5-10
litros/hectare;

. Ultra Baixo Volume (UBV) — veiculada a 6leo com volumes de 1-5 litros/hectare.

A legislacao brasileira na area de tecnologia de aplicacdo exige que os produtos usados para
aplicacdes abaixo de 5 litros por hectare, em formulagdes oleosas, sejam registrados no
Ministério da Agricultura Pecudria e Abastecimento (MAPA), considerando apenas aplicacdo
UBYV. Para aplicac¢des acima de 5 litros por hectare nao ha regulamentacao.

Alguns fatores afetam a aplicacdo dos defensivos, por exemplo, o deslocamento das gotas,

a evaporacao e a estabilidade do ar.

Segundo Araujo (2007), em toda aplicagdo de produtos fitossanitdrios na forma liquida,
seja efetuada por pulverizadores terrestres ou aéreos, € imprescindivel poder avaliar a cobertura
da superficie tratada, sendo os parametros utilizados comumente: densidade de gota, volume de
aplicacdo, percentual de recuperagdo, didametro médio de gota e espectro de gotas, sendo os trés
ultimos pouco observados na prética, devido a dificuldade de observagdo, a campo. A densidade
de gotas € possivel de ser avaliada, e sdo comumente empregadas, utilizando tiras de papel
sensiveis a dgua, ou a Oleo, sobre as quais € aplicado o produto em uso, ficando destacados, em
coloracdo diversa da original, apenas os pontos que receberam gotas do produto, como
apresentado na Figura 2.19.

Esses pontos sdo contados com auxilio de lupa e escala graduada, definindo-se a densidade
de gotas, em gotas/cm?2. Utilizando em média 40-50 cartdes, medindo aproximadamente 3 X 7 cm,
sdo contadas as gotas em trés setores diferentes escolhido ao acaso, obtendo-se a média das trés

leituras.

Figura 2.19: Aspecto tipico de cartdao hidro-sensivel apds coleta de gotas
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2.4.3. Operacao aeroagricola

Nessa atividade, deve-se ter o conhecimento da pista de pouso e decolagem (no que diz
respeito ao tipo de solo, obstaculos de cabeceira, dire¢ao e vento dominante); das dreas a serem
pulverizadas, assinalando no mapa os obstdculos naturais, declividade, postes telefonicos ou
redes elétricas, dreas de criacao de animais, dentre outros.

H4 uma equipe de solo que fica posicionada num local da pista de operagdo com material e
equipamentos de combustivel e de produto do avido, além de material de primeiros socorros e
contra-incéndio no caso de alguma eventualidade.

Atualmente, as aeronaves contam com o sistema DGPS (Sistemas Diferenciais de
Posicionamento por Satélites), para indicar ao piloto a posicdo exata da aeronave (quando em
vdo) e assim, dispensar os antigos "bandeirinhas" que ficavam no solo para indicar ao piloto a
direcdo exata que deveria seguir para aplicar na faixa correta o agrotéxico, como mostra a Figura
2.20. Porém, o “bandeiramento” inadequado causa uma aplica¢do incorreta do produto, como
mostra as Figuras 2.21 (a) e (b), podendo ocorrer superdosagem do mesmo em algumas faixas e
em outras ndo hd aplicacdo, a drea tratada é diferente da édrea real, e pode ocasionar danos a

cultura e custo elevado.

-——~=_ (Caminhamento dos "bandeirinhas”

Figura 2.20: Esquema de um “bandeiramento’ alinhado e paralelo (SANTOS, 1992)
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Figura 2.21: (a) Esquema de um “bandeiramento” desalinhado e ndo paralelo; (b) Esquema
de um “bandeiramento” alinhado e ndo paralelo (SANTOS, 1992)

Na maior parte do tempo, a aeronave executa voos a baixa altitude, no momento que aplica
os defensivos agricolas e as condi¢cdes de carregamento de peso varia constantemente ao decorrer

da aplicacdo, fazendo com que haja necessidade de retrimagem constante dos comandos da
superficie de controle para manter a estabilidade e controle da aeronave agricola.

Existem alguns padrdes de voo apds o tiro de pulverizagdo, como apresentado na Figura
2.22, quando a aeronave deve fazer a curva de retorno (baldo).
fechado (MONTEIRO, 2006)

Ha dois tipos de curvas de
retorno. O primeiro tipo € a curva cléssica, o “Back-to-Back™ e o segundo tipo é “Racetrack” ou

7z

-

T=

(a)

(b)
Figura 2.22: (a) Curva cléssica / baldo; (b) Racetrack

28



A altura de vdo depende do tipo de defensivo aplicado nas culturas, e estd relacionada com
o tamanho da faixa de aplicagdo. Para aplicacao de herbicidas, a altura de voo varia de 2 a 4 m;

para Fungicidas de 2 a 4 m, e inseticidas de 4 a 5 m (OZEKI; KUNZ, 1994).

2.5. Acidentes com aeronaves agricolas e VANT’s

2.5.1. Acidentes nas operacoes aeroagricolas e o fator humano

A atividade aeroagricola vem crescendo nos ultimos anos em funcdo do aumento da
producdo agricola tendo sido registrados elevados nimeros de acidentes nesse segmento de
aviacdo, segundo os dados fornecidos pelo Centro de Investigacdo e Prevencdo de Acidentes
Aeronduticos. Em decorréncia disso, hd a necessidade de intensificar agdes preventivas com o
intuito de evitar o aumento de acidentes decorrentes ao aumento da produgdo agricola.

Sdo utilizados alguns termos para diferenciar alguns segmentos da aviagdo civil brasileira
com o intuito de permitir uma analise mais criteriosa das ocorréncias de acidentes. Portanto, os
seguintes termos serdo utilizados: Aviacdo Geral — operadores de aeronaves registradas como
Servigos Aéreos Privados; Aviacdo Agricola — operadores de aeronaves de fomento ou prote¢ao
da agricultura em geral registradas como Servico Aéreo Especializado; Seguranca Publica/Defesa
Civil — operadores que realizam missdes policiais ou de defesa civil; Aviacdo Regular
caracterizada por operagdes de cardter periddico das aeronaves pertencentes aos transportadores
aéreos, com o objetivo de explorar as linhas dreas que foram estabelecidas e aprovadas pelo
Departamento de Aviagao Civil.

Comparando com os outros segmentos de aviagdo no periodo de 2000 a 2009, da Figura
2.23, verifica-se 88,2% de acidentes na aviacdo civil brasileira. Desse percentual, os acidentes
estdo concentrados com 42,6% na operacao de aviacdo geral, 20,3% com taxi aéreo, 12,8% com

instrucao, e agricola com 12,5% (BRASIL 2010).

29



As regides Sul e Centro-Oeste sdo as que possuem maiores percentuais de acidentes
aeroagricolas como mostram os graficos das Figuras 2.24 e 2.25.

Conforme Simao (2010), o fator humano influencia nos acidentes aeroagricolas devido ao
alto volume de trabalho ao qual o piloto fica submetido, além das condi¢des precarias de
descanso, contato didrio com produtos t6xicos, dentre outros.

Em alguns modelos de aeronaves, o piloto ainda fica exposto a intoxica¢do quando realiza a
aplicacdo dos defensivos podendo apresentar os sintomas: irritagio ou nervosismo; ansiedade e
angustia; fala com frases desconexas; tremores no corpo; indisposicado, fraqueza e mal estar, dor
de cabeca, tonturas, vertigem, alteracdes visuais; salivacdo e sudorese aumentadas; nduseas,
vOmitos, cOlicas abdominais; respiracdo dificil, com dores no peito e falta de ar; queimaduras e
alteracdes da pele; dores pelo corpo inteiro, em especial nos bragos, nas pernas, peito; irritacdo de
nariz, garganta e olhos, provocando tosse e ldgrimas; urina alterada seja na quantidade ou cor;
convulsdes ou ataques; desmaios; perda de consciéncia at¢é o coma (COUTO, 2004). Em

aeronaves mais modernas sdo utilizadas cabine pressurizada que evita o contato do piloto com os

agroquimicos.
Percentual de Acidentes na Aviagdo Civil por Segmento
2000 a 2009
45,0 - 426
40,0 -
3426 - AVIAGAQ GERAL
350 | m20,3 - TAXI AEREQ
®12,8 - INSTRUGAO
30,0 12,5 - AVIAGAO AGRICOLA
_ @37 - REGULAR
5 250 1 @37 - OUTROS
§ 3,6 - SEG.PUBLICA / DEF. CIVIL
S
o

@0,7 - PUBLICIDADE
0@0,1-NAO REGULAR
@0,1 - AEROREPORTAGEM

07 0.1 0.1

0,0

Percentual

Figura 2.23: Percentual de Acidentes na Aviagdo Civil por segmento (BRASIL 2010)
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Acidentes na Regido Sul (por segmento)

2000a 2009

50 - B Aviacdo Agricola

45 - 43 B Aviagdo Geral

40 - H Instrucéo

35 - H Taxi Aéreo
- B Outres
T 30 - i o
2 W Sep . Plblica/Def Civil
g 25 B Regular
o -
o 20 m Publicidade

15
10

Segmento de Operagdo

Figura 2.24: Acidentes na Regido Sul por segmento (BRASIL 2010)

Acidentes na Regido Centro-Oeste (por segmento)
20003 2009
90 + -
20 | 77 B Aviagao Gera
B Aviacdo Agricola
70 -
B Instrugdo
— 60 -
s W Seg.publica/Def.Civil
£ 50 1
v B Taxi Aéreo
2 40 -
B Cutros
* 30 -
20 = Regular
10 4
0 |
Segmentode Operagdo

Figura 2.25: Acidentes na Regido Centro-Oeste por segmento (BRASIL 2010)

Além da intoxicacdo, os ruidos e as vibracdes estdo presentes durante todo o periodo em
que o avido se encontra com os motores ligados. Os ruidos sdo originados seja das turbinas, e os

ruidos aerodindmicos que ocorrem quando a aeronave estd em movimento, como também o ruido
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do pouso e da decolagem. As vibragdes sdo geradas por varios movimentos, que provém da
velocidade da aeronave e dos motores em funcionamento. S3o muitas as alteracdes que a
exposicdo prolongada ao ruido pode causar no organismo humano, destacando-se a perda
auditiva e a aparicdo de sintomas relativos ao comprometimento do sistema neuropsicoldgico,
como insonia, irritabilidade e estresse (DIESAT, 1995 apud LOTERIO, 1999). A vibracdo da
aeronave pode gerar alguns danos fisicos no piloto, como artroses, lesdo dssea, formigamento dos
dedos, problemas circulatdrios, alteracdo da sensibilidade e alteracdes neuroldgicas (SIVIERI,
1995 apud LOTERIO, 1999).

Assim, com o piloto submetido a esses sintomas que causam estresse e desatencio, os quais
alteram a capacidade de pilotar com seguranca aumentando o risco de acidentes, como por

exemplo, a perda de controle da aeronave em voo apresentado no gréfico da Figura 2.26.

Fatores Contribuintes na Aviagao Agricola -Perda de Controle em Voo
2000a 2009
B 89,2 - Julgamento
80,0 - B61,5 - Supervisdo
W 53,8 - Aspecto psicolégico
70,0 - 69,2 B 53,8 - Indisciplina de voo
B 46,2 - Aplicagdo de comandos
60,0 4 B 462 - Plansjamento
_ m 23,1 - Pouca experiénciade voo naanv
S 50,0 =
2 0154 - Instrucéo
c
5 } . .
8 40,0 A B 154 - Inf. Meio ambiente
2 @154 - Outros Asp. Operacionais
30,0 07,7 - Fabricagé@o
20,0 -
10,0 A
0,0 -
Fatores Contribuintes

Figura 2.26: Fatores Contribuintes na Aviacdo Agricola — Perda de Controle em V6o

(BRASIL 2010)
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Figura 2.27: PT-GXD apds perda de controle em vdo

O acidente mostrado na Figura 2.27 foi causado devido ao piloto sofrer de hipertensdo e
obesidade, provocando sua intolerancia a Forca “g” (SIMAO 2010)

Outros tipos de acidentes aeroagricolas podem ser verificados no grafico da Figura 2.28,
sendo a colisdo em v6o com obsticulo € aquele de maior ocorréncia, devido ao desconhecimento

da regido e condi¢des atmosféricas pelo piloto e ao inadequado preparo do voo.

Percentual de Contribuigdo por Tipo de Ocorréncia
2000 a 2009

M Colisdo em voo com obstaculo
W Perda de Controle em vdo
® Falhas do motor em voo
W Outros tipos
m Colisdo com obstaculo no Solo
W Perda de Controle no Solo
M Pouso em local ndo previsto
= Colisdo com pédssaro

Colisao de aeronave em voo
m Pouso Brusco

Percentual

1,1 1,1 11

Tipos de Ocorréncia

Figura 2.28: Percentual de Contribuicao por Tipo de Ocorréncia (BRASIL, 2010)
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Dada as andlises do fator humano envolvido em acidentes aeroagricolas e os tipos de
ocorréncia, sendo que a perda de controle em vb6o e a colisdo em vOo com obsticulo
correspondem a mais de 60% do total de acidentes nesse segmento, da origem a uma liberdade de
projeto de aeronaves menores, mais eficientes, mais leves e sem piloto. Entdo o uso de VANT’s
que executem missdes de aplicacdo de defensivos diminui os riscos de mortes em acidentes e 0s

riscos de intoxicagdo, preservando assim a vida humana.

2.5.2. Falhas em Veiculos Aéreos Nao-Tripulados

Paises desenvolvidos vém dedicando crescentes esforcos em utilizar os VANT’s para fins
civis, tendo de ser mantidos os niveis de seguranga atualmente praticados pela aviacdo civil
mundial.

As operacdes de um VANT com peso e tamanho equivalentes de uma aeronave tripulada
no Brasil, segundo a politica da ANAC, € autorizada se atenderem aos mesmos principios de
seguranca aplicdveis as operacdes de aeronaves tripuladas, ou seja: Esta operacdo ndo pode ser,
ou criar, riscos para pessoas ou propriedades no ar ou na superficie maiores do que os riscos que
podem ser atribuidos as operagdes de aeronave tripulada de classe ou categoria equivalente.

Um principio bdsico de seguranca a ser considerado € que a probabilidade (calculada
estatisticamente analisando cada componente do VANT) de uma falha simples do sistema aéreo
ndo tripulado ser catastréfica deve ser da ordem de10~° falhas por ano, o que equivale a 10~°
falhas por hora de voo (COHEN, 1998). A perda dos VANT’s devido aos erros de operacdo e
planejamento é um dos maiores problemas associados a este tipo de veiculo (JONES,1997).

Apresenta-se na Tabela 2.2, as causas dominantes para falhas e incidentes com VANT.

Segundo o estudo realizado por Corréa et.al. (2008), foram avaliados os riscos de colisao
entre um VANT e uma aeronave tripulada em rota de cruzamento, com o intuito de avaliar a
capacidade de decis@o e de reagdo do veiculo, ao serem simuladas falhas dos tipos: falha dos
atuadores e falha dos sensores. Os resultados desse estudo estdo apresentados nas Tabelas 2.3 e

2.4.
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Tabela 2.2: Percentual das causas de falhas e incidentes com VANT (USDOD,2004)

Causas de Falhas Percentual [ %]
Sistema de for¢a e propulsao 37
Sistema de controle de voo 25
Erros Humanos 17
Comunicagdes 11
Outros 10

Tabela 2.3: Falha dos atuadores (CORREA; JUNIOR, 2008)

Horas de Vio Numero de Cruzamentos| Probabilidade de Colisio | Namero de Colisies
1000 637 107% 0
2000 2531 107 0
3000 5136 1078 0
4000 8577 107* 1
5000 11375 1073 2

Tabela 2.4: Falha dos sensores (CORREA; JUNIOR, 2008)

Horas de Voo | Namero de Cruzamentos | Probabilidade de Colisio | Namero de Colisoes
1000 637 107* 1
2000 2531 1073 6
3000 5136 1073 15
4000 8577 1073 47
5000 11375 1072 212

De acordo com Corréa et.al. (2008), a primeira simulag@o verificou a capacidade de reacio
do veiculo mediante falhas operacionais em seus atuadores, sendo que tais falhas ndo impedem
totalmente o VANT de manobrar, mas diminui sua confiabilidade. Considerou-se a taxa de falha
de 0,5% nos sensores e 10 % nos atuadores.

Na segunda simulacido foi observado que as 403 colisdes se deram por incapacidade do
VANT em detectar a aeronave em condi¢do de conflito, isso estd relacionado com a
confiabilidade e a disponibilidade dos sensores e sua redundancia. Nesta andlise, considerou-se a

taxa de falha de 10% nos sensores e 0,5 % nos atuadores.
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As complexidades do software, da automacdo e da arquitetura de comunicagdes desses
veiculos podem ser de baixa confiabilidade operacional para algumas missdes. Um bom
planejamento, identificacdo e corre¢do de falhas podem economizar recursos, proporcionar um

material melhor e reduzir acidentes.

2.6. Metodologia de Desenvolvimento de Projeto Aeronautico

Diversos fabricantes, como institutos de pesquisas que desenvolvem aeronaves, procuraram
criar metodologias de trabalho, procurando usar técnicas de gerenciamento modernas, almejando
0 maximo aproveitamento de recursos tanto matérias como humanos, a fim de obter o melhor
possivel do projeto em menos tempo com o minimo de investimentos, assim, otimizando a
concepc¢do do projeto (BARROS 2001).

Genericamente, sete fases compdem a metodologia de construcio e projeto:

. Levantamento das especificagcdes e requisitos para atender a uma nova necessidade ou de
uma nova concepgao;

o Estudos preliminares em atendimento a nova necessidade;

. Elaboracgdo de anteprojeto onde a nova idéia é trabalhada;

o Desenvolvimento do projeto propriamente dito, o qual definird o novo produto;

. Construcao do protétipo;

° Ensaios no solo;

o Ensaios em voo.

Segundo Barros (2001), consagrados autores de projetos de aeronaves como Torenbeek
(1982), Roskan (1985) e Raymer (1989), concordam em aspectos gerais da metodologia, pouco
divergindo nos trechos menos essenciais, como mostra a Tabela 2.5, sendo Torenbeek e Roskan

voltados para o desenvolvimento de aeronaves de médio e grande porte.

Tabela 2.5: Principais metodologias de desenvolvimento de projeto de aeronaves (BARROS,
2001)
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Raymer (1989) Torenbeek (1982) Roskan (1985)
.. Requisitos providos de ..
Requisitos . . Requisitos
pesquisa de marketing

Projeto Conceitual Projeto Conceitual Projeto Conceitual

Projeto Preliminar Projeto Preliminar Projeto Prelimmar

Projeto Detalhado Projeto Detalhado Projeto Detalhado
Fabricacao Fabricacdo Fabricacao

A diferenca entre a metodologia de Torenbeek e a de Roskan é que Roskan parte do
principio de que uma especificagdo de missdo da aeronave em pauta deve estar disponivel antes
de se iniciar o projeto propriamente dito. Se, a partir de estudos preliminares, uma necessidade
especifica for encontrada, poder-se-d4 dar prosseguimento aos estudos com o desenvolvimento

pleno da aeronave (BARROS, 2001).

Na metodologia de Raymer ocorrem interacdes entre requisitos, projeto conceitual,
calculos preliminares e dimensdes bésicas e viabilidade econdmica, sendo que um afeta o outro,

dentro do que ele chama de “A Roda do Projeto”, como mostrado na Figura 2.29.

Dimensdes basica e
Viabilidade econdmica,

Calculos
Preliminares

Requisitos

Projeto Conceitual

Figura 2.29: A Roda do Projeto, segundo Raymer (1989)

A metodologia proposta por Barros (2001), para o projeto de aeronaves leves e subsonicas,

¢ dividida nas etapas: especificacdo e requisitos; estudos Preliminares; anteprojeto; projeto;
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fabricacdo; ensaios no solo e ensaios em vOo. A etapa de Especificacio e Requisitos €
subdividida em cinco subetapas, como mostrado na Figura 2.30.

—

Finalidade da aeronave

Desempenho almejado
Especificacdes e Requisitos

¥

Missides Tipicas

Caracteristicas Pretendidas

Requisitos

Figura 2.30: Apresentacao esquemadtica da etapa de Especificagdo e Requisitos (BARROS,
2001)

A etapa Estudos Preliminares € constituida pelas trés subdivisdes, como mostra a Figura 2.3

—|

Métodos
—

Fichas Técnicas
Comparativos

— |

Tabela Comparativa

—%]

Estudos

Comparagio via vistas e planta
Preliminares

Lista de
Prioridades

—> l Escolha da Configuragao Externa | —> Estimativa de
peso
—b | Estudo da Configuragao Interna | = =
Estimativa da
—— = = area alar,
—> Estimativa dos paranetros basicos — BII\‘N!I gmlilr ae
preliminares (“sizing” preliminar) comprimento
— | Delimitagio do —— — dafuselagem
Prototiitpo — [ Escolha da propulsao |
— — Estimativa de
F— | Materiais e processos | poténcia
— | Equipamentos e instalagdes |

Figura 2.31: Apresentacdo esquemadtica da etapa Estudos Preliminares (BARROS, 2001)

A etapa Anteprojeto constitui-se das onze subdivisdes, como mostra a Figura 2.32.
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Esbogo inicial

Forma em planta da asa e caracteristicas de estol

Estimativa de peso (refinamento do sizing)

Estudo de proporgoes externas

Anteprojeto }—

Estimativas prévias de estabilidade e controle

Passeio do centro de gravidade

Alinhamento do motor

Modelo em escala natural de cabine

Modelagem de fuselagem

HEEEEEREEE

| Escolha dos perfis das asas e das empenagens |

Retrabalho da configuragio externa

Figura 2.32: Apresentacdo esquemadtica da etapa Anteprojeto (BARROS, 2001)

A etapa Projeto é composta das sete subdivisdes apresentadas na Figura 2.33.

Projeto

— |

Calculos aercdindmicos de desempenho |

Calcules aerodinimicos de estabilidade longitudinal

Calculos aerodindmicos de estabilidade direcional |

Verificagao de parafuso e rolamento

T Geral, conjuntos, sub-

- coniuntos e pecas
Calculos de cargas

- : : — | Sistemas:elétrico, hidraulico,
Dimensionamentos estruturais e combustival

Desenhos detalhados

v

Mecanismos: de comando e

de comtrole do motor

— De orientacao da fabricacao

Figura 2.33: Apresentacdo esquemdtica da etapa Projeto (BARROS, 2001)
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Capitulo 3

3. METODOLOGIA DO PROJETO VANT

A metodologia para o desenvolvimento do VANT agricola toma como base as

metodologias de Raymer, Roskan e Barros, e serd arquitetada como mostra a Figura 3.1.

Finalidade, desempenho e missao.

EspecificacBes e / Pesquisa de mercado, tabelas comparativas das
Requisitos /

caracteristicas das aeronaves.

Estudos Preliminares

Escolha das configuragdes externas e internas,

Y

escolha da propulsio, dos equipamentos agricolas e

dos sistemas de controle.

Estimativa de peso, escolha dos perfis e da geometria

r

Anteprojeto da asa e empenagens, estudo das proporgtes
Jr \ externas, estudo do passeio do C.G, estudo das
Projeto normas técnicas de homologacio, layout da

aeronave.

Y

Calculos aerodindmicos, desempenho, estabilidade,
Construgdo de prototipos

controle, estrutural. Desenho detalhado.

Ensaios estruturais, aerodindmicos, implementagzo

¥

Fabricagdo do controle auténomo

Figura 3.1: Metodologia adotada para o desenvolvimento do VANT agricola
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Inicialmente sdo coletados os requisitos impostos pelo usudrio, neste caso, a agricultura, e
dada a finalidade da aeronave (aplicacdo de defensivos agricolas), onde ela ird atuar, altitude de
operacdo, qual a fun¢ao (se de transporte de cargas, inspecdo, dentre outros), quanto de pista para
decolagem e pouso pode precisar, autonomia, velocidade de cruzeiro, dentre outros. De posse
desses dados, pode-se fazer um estudo preliminar visando comparar as caracteristicas de
aeronaves no mercado com as pretendidas, e assim, relacionando dados geométricos,
motorizagdo, pesos, equipamentos, ¢ possivel especificar tais caracteristicas para o novo projeto,
e fazer uma estimativa inicial do layout da aeronave. A partir dessas especificacdes, sdo
realizados calculos preliminares que devem obedecer a normas técnicas de homologacdo. No
caso de aeronaves desenvolvidas no Brasil, existe a RBHA (Requisitos Brasileiros de
Homologacao de Aeronaves) a qual remetem as principais normas internacionais: FAR (Federal
Aircraft Regulation), dos Estados Unidos da América, ¢ a norma JAR (Joint Airworthiness
Regulation), de procedéncia européia. Quando nao hé concordancia dos resultados obtidos nessa
etapa de cdlculos preliminares com os resultados esperados, sdo feitas novas especificagdes e os
calculos sdo refeitos. Determinado o layout da aeronave, pode-se seguir com a etapa de projeto,
no qual sdo feitos cdlculos aerodinamicos, de desempenho, estabilidade, estrutural e de controle
com um detalhamento maior, assim como fazer um desenho mais refinado da aeronave. Em

seguida, sdo realizados ensaios em solo visando a constru¢do da mesma.

3.1. Especificacoes e Requisitos de Projeto

O VANT agricola devera obedecer as seguintes especificacdes de desempenho:

. Velocidade pulverizacio de 93,20 mi/h (150 km/h);
° Velocidade de stall de 54,6 mi/h (88 km/h);
. Autonomia de 90 minutos para executar a missdo de 0 a 9 apresentada na

Secdo 3.3, com a carga de 150 kg de defensivos;

41



. Distancia de decolagem com obstaculo de 50 pés de altura: 820 pés (250
m) com flaps estendidos.

Deve possuir também os seguintes equipamentos:

° Piloto automatico;

° Sistema de Controle de terra;

° Sensores de velocidade, giroscépio, altimetro;

o Camera;

o Servos;

. Hopper;

. Sistema de pulverizacdo (bombas, vdlvulas e conexoes).

Além disso, deverd apresentar as caracteristicas:

. Pulverizar defensivos liquidos;

° Manobrabilidade e controlabilidade;

o Autonomia

. Facilidade em acessar os equipamentos agricolas, de controle auténomo e

de fazer manutencao;

. Disponibilidade de atuar em pista irregular.

3.2. Métodos Comparativos

z

Para estabelecer os parametros bdsicos deste projeto, € feito o levantamento das
caracteristicas de varios VANT’s e de aeronaves agricolas, de maneira a comparar dimensdes,
carregamento alar, pesos, parametros de desempenho, dentre outros, e assim proceder ao
desenvolvimento da nova aeronave a partir de concepgdes ja existentes. As informagdes que
inteiram os métodos comparativos estdo apresentadas nas Tabelas 3.1 e 3.2, separadas por

aeronaves tripuladas e VANT’s.
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Tabela 3.1: Ficha técnica das aeronaves agricolas (JANES, 2004)

Pais Russia Brasil Holanda Estados Unidos
R ' >
9 = N o) =
v 2 83 a E S ©d | S <
Aeronave agricola Q o &= = c gz g g
= 3] = =5 e s = £ o g o
< £ 2z | 22 (8829 22 |52 |52
Z 3 ol NE |85 RE |=2% 2z <
Caracteristicas
Envergadura [m] 12,5 11,53 11,69 15 7,66 17,7 15,57
Comprimento [m] 8,5 8,1 7,43 10,34 5,25 9,47 8,23 9,32
Corda [m] 1,71 2,16 0,75 2,29 1,83
AR 6,9 7,1 8,5 7.8 8,5
W/P maximo
[kg/kW1] 6,92 6,39 797 7,7
W/S méximo
[kg/m?] 71,7 1104 83,7 1254 137,2
Peso maximo de
decolagem [kg] 2200 1200 1550 3500 575 4200 3565 3175
Carga ttil [kg] 1000 750 1500 2200 2440
Velocidade de
operagdo [knmv/h] 120-160 150-180 230 160-180 140 200 193-225 209-233
Velocidade de
Estol [knvh] 76 103 108 108 118 118
Continuagdo da Tabela 3.1.
Pais Estados Unidos Australia
. = = < = = 3 é E
S| s | s2 | 2 e = So | 2E
. s O s © s @ == ~ = &) = = g
Aeronave agricola e v E = e a ] | ~ g o &
=2 | =2 | =< | £ g <) g @ X
< < < e = g T 59
Caracteristicas
Envergadura [m] 15,85 17,07 18,06 14,48 16,46 82 11,84 11,98
Comprimento [m] 10,11 10,41 10,95 10,06 10,89 6,38 8,38 748
Corda [m] 1,829 1,83 2,07 2,29 2,29 1,771 1,6
AR 8,7 9,3 8,8 6,4 72 59 6,68 73
W/P maximo [kg/kW ] 5,37 11,9 721 73 7 8,91
W/S maximo [kg/m?] 151,8 181,6 194,8 1144 172,7 103,86 101,8
Peso maximo de
decolagem [kg] 4399 5670 7257 2721 5670 500 2177 1995
Carga util [kg] 2450 3130 237 544
Velocidade de
operagdo [km/h] 193-233 241 256 185-282 215
Velocidade de Estol
[knvh] 132 160 147 113 108

43



Tabela 3.2: Ficha técnica dos VANT’s (JANES, 2004)

Pais China Franca Grécia India Israel
95}
© o~ O o . @ - —_ o sd g
5§ =& | 2% |gEs|l as EZay 52 g
LAY sz | 52 | 8% |22 22 K529 <=2 2
2 2| z& |22z "2 E2¥4 == | =
Caracteristicas
Envergadura [m] 6 9,3 6,3 5,1 6,64 5,11 8,84 16,6
Comprimento [m] 38 6 4 3,95 4,63 4,26 7,01 572
Alcance [km] 150 160 185 >1000
Autonomia [h] >6 08/dez 4h30min | 5-6h30min 12 50
P aximo d 270 205 726
©50 Ao € 22 480 190 375 1100
decolagem [kg]
Carga util [kg] 50 58 51-92 60 113 250
Velocidade miximaf ) 180 250 220 185-282 185 204 231
nivelada [knvh] i
Velocidade de 75
Estol [knv/h]
Continuacdo da Tabela 3.2
Coréia do
Pais Israel Ttalia Sul Africa do Sul Estados Unidos
2 . = 1.
5 2 I = [=Jre < Q
2 8T lssd8o ¢ o & 7 S 5 Y S8 8
AV =t [f2EEzEq 22 | 24 =% | 22 |z%2
3 2 95 -l s = =] 35 3 = A
%] ﬁ T 5 E M é © 2
Caracteristicas
Envergadura [m] 8,55 6 18 7,2 6,2 7 5,05 4,57
Comprimento [m] 5,85 347 94 5,25 4.8 4,44 4,34 2,95
Alcance [km] 250 150 >150 200 185
Autonomia [h] 15 >10 26 ago/14 6 12 dez/14 >2
Peso maximo de
decolagem [kg] 426 195 1650 320 300 240 265 81,6
Carga til [kg] 100 40 300 >70 45 50 30 32,2
Velocidade maxima
nivelada [km/h] 194 194 240 144 185 222 185 185

3.3. Perfil da Missao
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O VANT Agricola tem como missdo pulverizar culturas agricolas, e por se tratar de um
veiculo ndo tripulado, considera-se que aeronave parta da propriedade agricola sem precisar
percorrer longas distancias antes de se iniciar a pulverizacdo propriamente dita.

Dessa forma, os segmentos numerados de 0 a 9 nomeados como: (0-1) aquecimento dos
motores e decolagem, (1-2) subida, (2-3) cruzeiro+trimagem, (3-4) descida para pulverizacdo, (4-
5) pulverizagdo, (5-6) subida, (6-7) cruzeiro, (7-8) descida para pouso e (9-10) pouso, como
apresentados na Figura 3.2.

Durante cada segmento da missdo, a aeronave perde peso queimando combustivel. O peso
da aeronave no final de cada segmento dividido pelo seu peso no inicio do segmento é chamado
de “fracdo de peso do segmento” da missdo. Estas fracdes de peso para todos segmentos de uma
dada missdo sdo a base para se estimar a fracdo de combustivel requerida no dimensionamento

inicial da aeronave.

Alturaem
relacdo ao chdo
[m]

v

tempo [h]

Figura 3.2: Perfil da Missao

3.4. Estimativa Inicial do Peso da Aeronave

3.4.1. Estimativa do peso da Carga Paga
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A carga paga € considerada como sendo o peso do defensivo e do combustivel, sendo
adotado 150 kg de defensivos agricolas, e o peso de combustivel € estimado seguindo o item 1

de “a” a “g”.

1) Estimativa do Peso de Combustivel

Primeiramente, as fracdes de combustiveis gastos em cada etapa da missao de pulverizacio
agricola foram estimadas baseadas em dados histéricos. Segundo Ismail (2009), a fracdo de
combustivel gasto no pouso varia de 0,990 a 0,995; no taxiamento, de 0,992 a 0,997; na
decolagem, de 0,970 a 0,990. Na etapa de subida, Raymer (1989) estima essa fracdao em 0,985.
Assim, para este projeto foram adotadas as fracdes de combustivel mostradas nos itens de “a” até
“h”.

Considerando um perfil de missdo para o voo de pulverizacao aérea, tem-se:

a) Dados histéricos mostram que a fracdo de combustivel gasto no segmento de 0 a 1
(W, /W,) é pequeno. Dessa forma, por estimativa, W, /W, = 0,970;

b) Para subida (segmento 1-2), tem-se, por estimativa W, /W; = 0,980;

c) Para o cruzeiro (segmento 2-3), esta sendo considerado um tempo e distancia
curtos apenas para a aeronave poder se estabilizar (trimagem dos comandos), da mesma forma foi
considerado para o segmento(6-7). Assim, W5 /W, = W, /W, = 1,

d) Para o cdlculo da fracdo de combustivel na etapa de pulverizagdo, utilizou-se a
formula de Breguet de autonomia. Dessa forma, foi preciso estimar o tempo gasto em todo o
percurso (4-5). Considerando o tipo de aplicagdo, apresentado na Tabela 3.3, como sendo Ultra
Baixo Volume (UBV) na vazao de 1,0 I/hectare, e o volume do Hopper de 150 litros, e estimando

que se pulverize 100 hectares/hora, tem-se:

. 150 1 ~
101/, 100 has
’ ha h

1,5h

Aplicando a pulverizagdo UBV com a vazdo de 1,0 l/hectare, € obtida uma édrea de

aplicacdo de 150 hectares.
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Tabela 3.3: Volume de aplicag@o de acordo com a vazao

Aplicacdo Litros/hectare
Alto Volume > 50
Médio Volume 30a50
Baixo Volume 5a30
Ultra Baixo Volume <5
° Estimativa da razdo de planeio

Para estimar a maxima autonomia do veiculo, deve-se conhecer a razdo de planeio (L/D), a

qual pode ser calculada através das Equacgdes (3.1), (3.2) e (3.3).

3.1
CD = CDO + K CE ( )
Dividindo a Equacao (3.1) por C e derivando, tem-se:
Cp _ Cpo dCp
—=—4+K(C,= —=0
. C. L7 dc,
C (3.2)
CL = ~Dbo
K
Onde,
_ 1 (3.3)
"~ mARe

AR: razdo de aspecto;
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Cpo: coeficiente de arrasto parasita;

S: area da asa.

Para o calculo do Cp, em voo de regime subsdnico foi utilizado o método descrito por
Roskan (1985) no qual € calculada a area parasita equivalente (f), através das Equacgdes de (3.4) a

(3.6) abaixo.

_f (3.4)

Cpo = 5
10810 Swer = ¢ +d logyo Wy, (3.5)
(3.6)

logiof = a+ b logio Syet

Os coeficientes a e b sdo fungdes do coeficiente de atrito equivalente (Cr), o qual €
estimado através do grafico, mostrado na Figura 3.3, que apresenta alguns valores tipicos
relacionados com o tipo de aeronave que estd sendo projetada. Entdo, Roskan (1985) criou a
Tabela 3.4 de correlacdo entre f e d&rea molhada.

As constantes ¢ e d sdo coeficientes de regressdo linear que foram obtidos pela correlagdo
da drea molhada e o peso maximo de decolagem de 230 aeronaves, a Tabela 3.5 lista estes
valores para 12 tipos.

Foi adotado o valor de 3500 N (~ 350 kg) como o peso total de decolagem, considerando
inicialmente que o peso vazio da aeronave seja aproximadamente 55% do peso total, tendo uma
carga de 150 kg de defensivos, de maneira a acoplar o hopper na fuselagem sem que a aeronave
fique muito robusta, e um valor relativamente alto para Cr por carregar equipamentos agricolas.

Utilizando as Tabelas 3.1 e 3.2, visando comparar as razdes de aspecto das aeronaves
agricolas, foi adotado um valor de 8,1 parao VANT.

O valor do fator de Osvald foi escolhido dentro da faixa descrito por Raymer (1989).
Assim, da Equacdo (3.4), foi obtido o valor de Cp, e através das Equagdes (3.1) e (3.2) o valor

estimado da razdo L/D, em que os valores estimados e calculados sdo mostrados na Tabela 3.6.
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Figura 3.3: Valores tipicos do coeficiente de atrito equivalente de algumas aeronaves
(ROSKAN, 1985)

Tabela 3.4: Correlacdo dos coeficientes de drea parasita versus drea molhada (ROSKAN,

1985)
Coeficiente de atrito de a b
pele equivalente <¢
0,0090 -2,0458 1.0000
0.0080 -2.0969 1.0000
0.0070 -2,1549 1.0000
0,0060 -2,2218 1.0000
0.0050 -2.3010 1.0000
0.0040 -2.3979 1.0000
0.0030 -2,5229 1.0000
0,0020 -2,6990 1,0000
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Tabela 3.5: Coeficientes de regressao linear do peso de decolagem versus drea molhada

(ROSKAN, 1985)

Tipos de aeronaves c d
Experimentais 1,2362 0,4319
Monomotor 1,0892 0,5147
Bimotor 0,8635 0,5632
Agricola 1,0447 0,5326
Jatos Executivos 0,2263 0,6977
Turboélices regionais -0,0866 | 0,8099
Jatos de transportes 0,0199 0,7531
Treinamento militar 0,8565 0,5423
Cagas -0,1289 | 0,7506
Patrulha, bombardeiro e
. 0,1628 0,7316
transporte militar
Hidroavides e anfibios 0,6295 0,6708
Aeronaves de cruzeiro
. -1,1868 | 0,9609
supersonico

Tabela 3.6: Valores utilizados para o célculo da estimativa da razdo (L/D)

a -2,046 AR 8,1

b 1 Weo 786,0 Ibf (356,0 kg)
c 1,236 Cpo 0,0641

d 0,432 S 43,0 ft2 (4,0 m?)
Cr 0,009 (L/D) 9,0

e 0,8

De posse da razdo (L/D), pode-se utilizar a Equacdo (3.7) de Breguet de autonomia para

calcular a fracdo de combustivel consumida na etapa de pulverizagao.

w, t
ln( L ) P (3.7)

Onde,
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W; = peso inicial;

W; 1 = peso final;

L/D= razdo entre a forca de sustentagdo e a de arrasto;
n, = eficiéncia da hélice;

¢p = consumo especifico de combustivel [1bs/ HP hr];
V = velocidade na pulverizacdo [mph]

t, = tempo da pulverizagdo em horas.

A Tabela 3.7 mostra os resultados desta etapa.

Tabela 3.7: Resultados da etapa de pulverizacdo

Tipo de aplicacao (UBV) [litros/ha] 1
Volume do tanque (hopper) [litros] 150
Velocidade de pulverizacdo [m/s] 42
Tempo de pulverizacao [h] 1,5
Eficiéncia do propulsor (17,)) 0,8
Consumo especifico de combustivel (c,) 0,4
L/D 10,5
e) A etapa de descida (3-4), para o inicio do tiro de pulverizacdo, foi

considerada W, /W5 = 0,992;

) Para a descida de pouso, etapa (7-8), adotou-se Wg /W, = 0,990;
g) Para o pouso, etapa (8-9), adotou-se Wo/Wg = 0,992;
h) A fracdo de combustivel total da missdao € calculada pela Equagdo (3.8)

(ROSKAN, 1984).

n
Wo Wit T Wi (3.8)

wo Wol 1w,

Mgp =

Os tanques no final da missdo ndo devem estar totalmente vazios. Assim, foi feita uma

avaliacdo de automomia e alcance considerando 5% e 8% de combustivel reserva. Obtendo para
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ambos os casos, alcance de 4000 m e 7000 m, e autonomia de 1,0 minuto e 2,0 minutos,
respectivamente. Considerando que a aeronave deva fazer manobras de retorno ou de espera até
chegar ao posto de reabastecimento, como medida de seguranca, foi adotado uma reserva de

combustivel de 8%.

Wcomb

Wo

Wy
=1,08 (1 — —) = 0,077
Wo

Entdo, W_,mp = 27 kg = 265 N, incluso 8% de combustivel reserva.
ApdOs a estimativa do consumo de combustivel em cada etapa da missdo, pode-se

determinar o peso bruto da aeronave como serd apresentado na Secdo 3.4.2.
3.4.2. Calculo do Peso Bruto (W)

Segundo Raymer (1989), o peso bruto pode ser calculado pela Equacao (3.9).
W, = Wtrip + ch + Weomp + Wy 3.9

Como a aeronave nao ¢é tripulada, serd substituido o peso da tripulagdo pelo peso do sistema

de controle, obtendo a Equacdo (3.10).

Wcomb WV ch + WSC
Wy= W, +Wee + ——— Wy +—W; > W, = 3.10
0 P S¢ Wo 0 Wo 0 0 1- (Wcomb/WO) - (WV/WO) ( )

A fracdo do peso vazio varia de 0,3 a 0,7 (RAYMER, 1989). A partir de dados estatisticos,
a fracdo peso vazio/peso bruto foi adotada como sendo W,/W, = 0,44; e o peso sistema de
controle (W) sendo de 3,0 kg.

Assim, a Tabela 3.8 resume os valores dos pesos estimados.
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Tabela 3.8: Valores adotados e calculados para as fragdes de combustivel para cada etapa

Fragoes de combustivel em cada etapa

W1/W0 [ 0,970 |W6/W5 0,985
W2/W1 [ 0,980 |W7/W6 1,000
W3/W2 1,000 [W8/W7 0,990

w4/w3 0,992 |w9/ws 0,992
W5/W4 1,000 Mff 0,912

Pesos [kg]
wWo 345,00 | Wcomb 27,00
Wsc 3,00 | Wvazio 155,00

3.4.3. Obtencao da Area Alar e Poténcia Motriz

O método apresentado por Roskan (1985) implica em definir uma faixa de valores de W/P
e W/S que possam atender os requisitos de desempenho.

Sdo construidas varias curvas para cada requisito de desempenho em um udnico gréifico. As
quais levam em conta o coeficiente de sustentacdo aceitdvel para aeronave naquela condi¢do de
voo.

Escolhe-se um ponto onde se deseja que a aeronave se encontre, apresentando coeficiente
de sustentacdo compativel com as condi¢cdes de voo e que atenda os requisitos necessarios da
aeronave e das normas de homologacdo. Apds a definicio do ponto, € possivel definir qual a
carga alar e a relacdo peso poténcia da aeronave e, consequentemente, a melhor selecdo do
sistema propulsor.

As caracteristicas das curvas de desempenho sdao determinadas pela velocidade de stall,
distancia de pouso e decolagem, razdo de subida e velocidade de cruzeiro (velocidade de
pulverizagdo).

o Velocidade de stall
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Segundo a norma FAR-Part 23, aeronaves agricolas ndo devem ter velocidades de stall
acima de 61 knots (31,4 m/s) com o peso miaximo de decolagem.

Dessa forma, a velocidade de stall foi definida como sendo 46,6 knots (24,0 m/s) um pouco
abaixo da permitida pela norma e uma densidade de 0,00237 slug/ft3 (1,23 kg/m?3).

Considerou-se a deflexdo nula dos flaps para atender este requisito.

Os coeficientes de sustentacdo mdximos para aeronaves agricolas estdo na faixa entre 1,3 e
1,9, de acordo com Roskan (1985).

Com o intuito de determinar a carga alar, usa-se a Equacdo (3.11) da velocidade de stall

2W 2
v, = /S:K=M (3.11)
pCLméx S 2

Os valores da carga alar para cada coeficiente de sustentacdo méximo encontra-se na Figura

como mostrado a seguir.

3.4.

Velocidade de Stall

50 A ] ] [ L r a— CL max=1,5
45
40 —m— L max=1.6
= 35 —=—CLmax=1,7
£ a0
a8 25 ==L max=1,8
a8 0 —a—CL max=1.9
"'g'* 15
10 —_—CL max=2.0
5
0 i @ [ ] Y - L
11,00 12,00 13,00 14,00 15,00 16,00
W/S [ psf]

Figura 3.4: Gréfico da Velocidade de stall para a faixa de C adotados.
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° Distancia de decolagem

O projeto VANT tem como um dos requisitos decolar em uma distancia de 820,0 pés
(250,0 m), em pistas irregulares, no caso pista de terra ou asfalto. A estimativa da distancia total
de decolagem (Sto), € composta pela distancia de corrida de decolagem (Stog), em que os pneus
rolam na pista; e a distancia de transicdo em que a aeronave se descola do solo e comega a subir
até conseguir ultrapassar um obstaculo de 50,0 pés (15,0 m), segundo a norma FAR-Part 23. A

Figura 3.5 mostra estas distancias de decolagem.

50 pés

v

SToG >|
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Figura 3.5: Distancia de decolagem

Inicialmente, determina-se os parametros Sto € Stog através das Equacdes (3.12) a (3.14)

(ROSKAN, 1985).

Sto= 1,66 Stoc (3.12)

StoG = 4,9 TOP,5 + 0,09 TOPA (3.13)

()0 P

TOP,, =
23 0 CrmaxTo

(3.14)

Onde, 0 = p/py.
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Para aeronaves com o propulsor a hélice, a velocidade de decolagem deve ser 10% maior
que a velocidade de stall na decolagem, segundo a norma FAR-Part 25, assim, a relacdo entre os

coeficientes de sustentacdo maximo sdo apresentados pela Equagao (3.15).

Cimaxto = 1,21 Cpro (3.15)

Assim, para o VANT agricola tem-se os valores adotados e calculados apresentados na
Tabela 3.9 e a razdo W /P por W /S para cada coeficiente de sustentacdo maximo adotado,

apresentado na Figura 3.6.

Tabela 3.9: Valores dos coeficientes para estimar a distancia de decolagem

816,93 pés
Sto Calculado
(250,0 m)
492,13 pés
Stroc Adotado
(150,0 m)
c 1 Adotado
86,65 1bf?/ft?
TOP,, Calculado
(18450 N?/m?2)
Distancia de decolagem
20
18 —=m—CLmaxto 1,6
1? —o— CLmaxto 1,8
E 12 —— CL maxto 2,0
é 10
o 8
2 5
4
2
0
5,00 10,00 15,00 20,00 25,00
W/S [psf]

Figura 3.6: Gréfico da distancia de decolagem para a faixa de Cp, adotado.
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° Razdo de Subida

A razao de subida (R/C) é a razdo entre a velocidade vertical em que a aeronave estd se
deslocando para cima em funcdo do tempo, como apresentado na Equacgdo (3.16). Esta razao nao
deve menor que 300 pés/min, segundo a FAR-Part 23.

Assim, adotou-se um valor de 300 pés/min (1,52 m/s) para a aeronave em questao.

dh
R/C = P 33000 Ry (3.16)

Utilizou as Equacgdes (3.17) e (3.18) para obter os valores de W/ pe W/ S-

w
Np /s
R. = -
cp W/ 3/2 (3.17)
2 C 1
19| =)o 72
D

3/ 3
C,*\ _ 1345 (4Re) /a

1

(3.18)

Com a estimativa do arrasto na Se¢do 3.3.2 e com os valores adotados para a razdo de

subida, tem-se os resultados apresentados na Tabela 3.10, e na Figura 3.7, a razao W /P por W /S

D

oz
para o parAmetro é_ )
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Tabela 3.10: Valores adotados e calculados para a estimativa da razao de subida

R/C 300 Adotado
R¢p 0,009 Calculado
¢.”2/c, 1083 | Calculado
Np 0,80 Estimado

o 1 Estimado
AR 8,10 Adotado

€ 0,80 Adotado
Cpo 0,0446 Calculado

Razao de subida

40,00
35,00
30,00
25,00
20,00
15,00
10,00

5,00

0,00

W/P [Ibs/hp]

0 10 20 30 40 50 60

W/S [psf]

Figura 3.7: Grafico da Razao de Subida

Distancia de Pouso
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A distancia de pouso (S;), apresentada na Figura 3.8, é a soma da distancia em que a
aeronave se aproxima de um obstiaculo de 50,0 pés (15,0 m)com a distancia de rolagem (S;;),

segundo a norma FAR-Part 23.

Va

S

50 pés

| SI. [
SI.

Fy

vy

Figura 3.8: Distancia de pouso

Para se calcular as distancias citadas acima se utilizam algumas relagdes como apresentadas

nas Equacoes de (3.19) a (3.21).

SL = 1,938 SLG [péS] (319)
SLG = 0,265 VSLZ [péS] (320)
VA = 1,3 VSL [néS] (321)

Onde,
V4 = Velocidade de aproximacgao;

Vs, = Velocidade de stall no pouso.

Assim, para obter a relagdo W/S para cada coeficiente de sustentagdo, utilizou-se a Equacdo
(3.11). Dessa maneira, sao obtidos os seguintes resultados mostrados na Tabelas 3.11 e na Figura
3.9.
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Tabela 3.11: Valores adotados e calculados para a estimativa da distancia de pouso

393,7 pés
Sic Adotado
(120,0 m)
763 pés
Y Calculado
(232,5 m)
65,05 pés/s
Vs Calculado
(19,8 m/s)
84,5 pés/s
V4 Calculado
(25,7 m/s)
Distancia de Pouso
5C,00 4 n [ ] [ ] *
45,00
40,00 —a— CLpousa=1,6
—_ 35,00 —m— CLpousa=1,7
:F: 3288 —e— (CLpousc=1,8
=2 000 —m— CLpousa=1,9
L 1500 —e—CL pousa = 2,0
= 10,00
5,00
0,00 ] n
13,00 15,00 17,00
W/S [psf]

Figura 3.9: Gréfico da Distancia de Pouso para a faixa de C. adotado

¢ Velocidade de Cruzeiro/Pulverizacao

A aeronave ird passar a maior parte do tempo voando na velocidade de pulverizacao
desenvolvendo melhor desempenho.

Foi utilizada a Equacdo (3.22) para se obter as relacoes W/S e W/P (ROSKAN, 1985).
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Ver a1

1/3

p (3.22)

_ @)
|

- U(W/p)

Onde I, € o coeficiente de poténcia, cujo valor foi adotado como sendo 0,65, apresentado
na Figura 7A do ANEXO A, e a Vjy;, = 136,4 pés/s (= 41,5 m/s), assim obteve-se o resultado

mostrado na Figura 3.10.

Velocidade de Pulverizacao

200,00
180,00
160,00
140,00
120,00
100,00
80,00 —— 100%P. motor
60,00
40,00
20,00
0,00

W/P [Ibs/hp]

—m— 75%P. motor

0,00 10,00 20,00 30,00 40,00 50,00

W/S [psf]

Figura 3.10: Gréfico da Velocidade de Cruzeiro usando poténcia do motor a 100% e a 75%

¢ Determinacgdo da carga alar e da relacdo Peso — Poténcia

Construindo todas as curvas em um tunico grafico, a regiao que atende todos os parametros
de desempenho estd a esquerda das linhas da velocidade de stall e distancia de pouso, abaixo da

reta de velocidade de cruzeiro, razdo de subida e distancia de decolagem.
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Dessa forma, para obter uma aeronave leve e de baixo custo, foi escolhido um ponto que
tenha a maior carga alar e menor relagdo peso-poténcia e que atenda aos critérios como limite a
velocidade de stall e distancia de decolagem, pode-se entdo determinar a drea e a poténcia motriz.

O gréfico da Figura 3.11 mostra o ponto selecionado.

3.5. Resultados Finais

Ap6s ter determinado o ponto na Figura 3.11, o VANT terd as seguintes caracteristicas

como mostrado na Tabela 3.12.

Tabela 3.12: Parametros do ponto escolhido

w/Ss 15,2 psf 727,28 N/m?
w/P 9,5 Ibs/hp 42,27 N/hp
w 786,83 1bs 3500 N
Poténcia 82,8 hp
Crmax 1,85
Crdaecolagem 1,53
Sasa 51,12 pés 4,75 m?
Envergadura 20,34 pés 6,2 m
AR 8,1
Velocidade de
sulverizacio 136,7 pés/s 41,67 m/s
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Relagdo Peso/Poténcia vs Carga Alar

40 —+ .
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Figura 3.11: Gréfico da relagdo carga alar e peso-poténcia

3.6. Selecao do Aerofélio

Uma das principais etapas do projeto conceitual é o projeto da asa, e mais especificamente

a selecao e projeto do aerofélio. No caso do VANT agricola, primeiramente serd selecionado um

aerof6lio para otimiza-lo posteriormente, dessa forma, foi pesquisado os aerofélios utilizados em

algumas aeronaves agricolas, como mostrado na Tabela 3.13.
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Tabela 3.13: Levantamento dos aerofdlios da asa de algumas aeronaves agricolas

(LEDNICER, 2007)

Aerofolio
Aeronaves
corda da raiz | corda da ponta | Tipo estol
Air Tractor AT-401 NACA 4415 NACA 4415 suave
Air Tractor AT-402 NACA 4415 NACA 4415 suave
Air Tractor AT-502 NACA 4415 NACA 4415 suave
Air Tractor AT-802 NACA 4415 NACA 4415 suave
Air Tractor AT-603 NACA 4415 NACA 4415 suave
Weatherly 201C NACA 4215 NACA 4215 suave
Agrolot PZL-126P Mrowka | NASA GA(W)-1|{NASA GA(W)-1
PZL. 106 B KRUK NACA 2415 NACA 2415 suave
PZL Mielec M-18A Dromader| NACA 4415 NACA 4412 suave
EMBRAER 202 Ipanema NACA 23015 NACA 23015 abrupto
PIPER Pawnee Brave NACA 63-3-618| NACA 63-3-618| muito suave
PIPER Pawnee USA 35B USA 35B suave

Além disso, foi investigado em qual faixa de velocidades que as aeronaves em questao
fazem a pulverizacdo. Com o nimero de Reynolds dado pela Equacgdo (3.23), foram analisados
alguns dos aerofdlios citados na Tabela 3.17, através do software X-FOIL, o qual gerou
coeficientes aerodinamicos dos seguintes aerofdlios: NACA 2415, NACA 4415 e NASA
GA(W)-1, paraum Re = 3,0 10°, como mostrado nas Figuras de 3.12 a 3.14.

pVec
U

Re =

(3.23)

Para este projeto foi considerado que o veiculo decole e pouse em distancias relativamente
pequenas, o que necessitaria de aerofélio com um Cj,,;4, alto para baixas velocidades de pouso.
Porém, coeficientes de sustentacdo altos geram um aumento no coeficiente de arrasto o que

necessitard de um conjunto moto-propulsor mais potente.
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Figura 3.14: Curva da relagdo sustentagdo/arrasto

Dessa forma, optou-se o uso de flaps de modo a conciliar a alta sustentacao e baixo arrasto
para pousos e decolagens, assim poupando-se aquele inconveniente.

Levando em consideracao para a escolha do aerofélio os seguintes critérios:

. Stall suave (por questdo de seguranca) com Cj,,4, que forneca a sustentacdo
necessdria para a Velocidade de stall;
° Boa relacdo L/D com o intuito de aumentar a autonomia;

. Perfil com bom desempenho para a faixa de Reynolds médio de 3,0 10°.

Foi calculado qual o C; de pulverizagdo necessario para o peso maximo de decolagem

utilizando a Equacgdo (3.11).

1,8
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Entdo se necessita de um aerof6lio onde o C; = 1,8 tenha baixos valores de Cp para o

mesmo Reynolds.
Assim, foi escolhido o aerof6lio NACA 4415 para a missdo do VANT agricola que

apresenta a sua otimizagao no Capitulo 4.

3.7. Escolha do Motor

Nesta etapa, foi pesquizado variados tipos de motores, como Wankel, motores elétricos, de
combustdo, turboélice, etc, como apresentado na Tabela 3.14, com o intuito de atender aos
requisitos de desempenho, tendo uma relacio W/P igual a 9,5 lbs/hp, e peso maximo de

decolagem de 772 lbs , necessitando de uma poténcia de 83 hp.

Tabela 3.14: Modelos de VANT’s e motores (ORON, 2006)

Modelo de VANT | Tipo de Motor Modelo do Motor Poténcia do motor [hp]
Skylark Elétrico B40-19L 1
Neptune Pistdao 2x2 150D2 15
Aerostar Pistao 2x2 490I1A 38
Harpy Rotativo 731 38
Hermes 180 Rotativo 741 38
Shadow 200 Rotativo 741 38
Hermes 450 Rotativo 802 52
Searcher Rotativo 681 80
Predator Pistao 4x4 ROTAX 914 100
Heron Pistao 4x4 ROTAX 914 100
Heron 1 Turboélice PT6 600
Predator B Turboélice HONEYWELL TP331-10 950
UCAV Turbofan F404 22000 Ib

Motores elétricos sdo utilizados em pequenos VANT’s que necessitam de poténcia abaixo

de 1 hp, acima disso, utilizar tais motores pode ser invidvel devido ao peso das baterias.
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H4 motores do tipo Wankel utilizados em VANT’s como o AR682R - 95 BHP, mostrado
na Figura 3.15, o qual possui 90 hp e 7000 rpm, com peso de 56,5 kg e consumo de combustivel
de 0,55 Ib/bhp/hr. Este tipo de motor tem a desvantagem de possuir uma curva de poténcia nao
muito eldstica e os problemas em manter uma vedagdo ideal entre os cantos do rotor e as paredes
da camara de combustdo devido a dilatacdo térmica, o que causa algumas dificuldades devido ao
rigor das especificagdes do projeto e as tolerancias minimas na produgdo. Além disso, o
aquecimento é maior comparado aos motores a pistdes, devido as altas rotacdes, e também possui
alta taxa de emissdo de gases poluentes.

Motores turboélices e turbinas sdo utilizados quando se necessita de poténcias elevadas e
altas rotagdes, nao sendo o caso do VANT agricola.

Pela facilidade de manutencdo, foi escolhido um motor a pistio utilizado no mercado com

poténcia acima do necessario, como mostra a Tabela 3.15.

Figura 3.15: Motor rotativo AR682R
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Tabela 3.15: Levantamento de alguns motores usados no mercado

Rotacao
Modelo Poténcia [hp] Peso [kg] | maxima no eixo Consumo de combustivel
da hélice [rpm]
Continental C85 85 81 2575 5.4 US galhr
Jabiru 2200 cc 85 60 3300 4 US gal/hr
Franklin 42/35)' 199.(0- 90 86 2500 5,5 U.S galhr

O motor Jabiru 2200cc (Figura 3.17) foi escolhido por possuir um peso reduzido e baixo
consumo comparado aos outros, possuindo as caracteristicas apresentadas na Tabela 3.16 e as

curvas de poténcia e tracdo pela RPM na Figura 3.16.

Tabela 3.16: Caracteristicas do motor

Modelo JABIRU 2200A

Motor com 4 cilindros
Design horizontais opostos, 4
tempos, ignicdo eletronica

Dimensdo: comprimento x

562 x 585 x 470
largura x altura [mm] X X

D nho em alt
esetmpenio e ata 85 hp @ 3300 RPM
velocidade
AVGAS 100/130
Combustivel

MOGAS acima 950octano
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Figura 3.17: Motor JABIRU 2200A
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3.8. Escolha do Sistema Agricola

O sistema agricola € composto pelo Hopper (tanque de defensivos), sistema hidraulico ou
sistema edlico e atomizadores. Hopper, assim chamado como sendo o tanque dos produtos
agroquimicos € construido de fibra de vidro reforcada e resistente a corrosdo. Possui paredes
inclinadas para uniformizar o escoamento. O sistema hidrdulico € composto por bomba
centrifuga, motor hidraulico, reservatério de fluido hidraulico, vdlvula de comando, valvula de
alivio, radiador, filtro e mandmetro. A Figura 3.18, mostra o esquema do principio de
funcionamento deste sistema.

O fluido hidréaulico (6leo) € retirado do seu reservatério e injetado em um conjunto de
tubulagdes mediante o controle de valvulas, em direcdo ao motor hidrdulico, o qual gira em
funcdo da pressdo do fluido hidrdulico. Este motor é acoplado diretamente a bomba que ird
pressurizar o produto. O agroquimico passa pelo fluxometro que € ajustado com a vazao desejada
antes ser distribuido para os atomizadores. O fluido hidraulico depois de acionar o motor
hidraulico, passa pelo radiador para ser resfriado e por um filtro. O mandmetro conectado a
tubulacdo mostra ao piloto a pressdo do fluido, e a védlvula de comando permite que o fluido
retorne ao reservatorio sem acionar o motor hidriulico e a védlvula de alivio evita que a pressdao do
sistema ultrapasse o valor desejado.

O sistema edlico, mostrado pela Figura 3.19, € composto por bomba edlica, fluxdometro,
turbina do fluxometro, sendo este sistema mais simples que o sistema hidraulico. Seus
componentes sdo substituidos por uma hélice acoplada diretamente no eixo da bomba de

produtos.
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Figura 3.18: Percurso do agroquimico saindo do Hopper até os bicos pulverizadores através

de um sistema hidraulico (SANTOS, 1992)
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Figura 3.19: Percurso do agroquimico saindo do Hopper até os bicos pulverizadores através

de um sistema edlico (SANTOS,1992)

Este ultimo sistema serd utilizado no VANT por apresentar um peso menor comparado ao

sistema hidraulico.

3.8.1. Sistema de Dispercao de Liquidos

o Atomizador MICRONAIR

O sistema serd equipado com atomizadores MICRONAIR AU5000 sendo instalados no

intradorso da asa através de um suporte especial, como mostra a Figura 3.21.
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O atomizador Micronair AU5000, apresentado na Figura 3.20, usa um cilindro de tela
rotativo para fracionar as gotas em uma pulverizagdo. O atomizador é acionado pelo fluxo de ar
que incide sobre trés pas de hélice fixadas ao cilindro de tela. Essas pds sdo ajustdveis quanto ao
angulo de incidéncia, possibilitando que a velocidade de rotacdo do atomizador seja variada
conforme desejado. Como o tamanho das gotas € determinado pela velocidade de rotagdo, o
atomizador pode ser ajustado para produzir o didmetro de gota adequado para cada situagcdo por
um simples ajuste no angulo das pais.

O ndmero de atomizadores AUS5000 instalado em uma aeronave depende do tipo da
aeronave, da largura de faixa e do volume de aplica¢ao, mas normalmente sdo recomendadas de 6
a 12 unidades para assegurar uma faixa uniforme. A Tabela 3.18 apresenta a quantidade de
atomizadores usados em algumas aeronaves, e a Tabela 3.17 mostra as caracteristicas do

atomizador.

Figura 3.20: MICRONAIR AU 5000
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Figura 3.21: Atomizadores instalados na asa

Tabela 3.17: Especificagdo do atomizador

Caracteristicas

Atomizador

AU 5000

1,8kg completo com

Peso suportes para montagem
nas barras
Vazio 0 — 23 V/min por
Vedacao do produto Vilvula de diafragma
Velocidade de Operacao 90-200 mph
RP.M 2000 a 10000 rpm




Tabela 3.18: Numero de atomizadores em algumas aeronaves agricolas

Atomizadores por Avido

Piper PA-18, Citrabia 6a8
Pawnee PA-25, CesnaAgwagon 8all
Ipanema 8all

Airtractor 402 e 502, Dromader (TA-88T-8) | 14 a 16

Airtractor 802 (TA-88T-8) 16a18

Para cada tipo de aeronave, o modo de instalacdo dos atomizadores sdo dispostos de
maneiras diferentes, com a distancia entre eles podendo ser maiores ou menores e a quantidade
atomizadores muda dependendo da altura da aplicacdo e tipo de defensivo. No caso do VANT

agricola, sera disposto 2 atomizadores um em cada lado da asa.

3.9. Sistema de Controle de Voo

O Sistema de Controle de Voo de um VANT € composto por: Estacdo Solo e Sistema
Embarcado, sendo estes descritos com maiores detalhes no Capitulo 8, e escolhidos para

atenderem os requisitos:

. Alcance do radio compativel com o alcance, em profundidade, da missao;
. Piloto automatico capaz de executar decolagens e pousos autbnomos e também ser

remotamente pilotado e de ficil instalagdo;
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. A estacdo em terra deve ter opg¢des de suporte a uma ampla gama de radio

modems, interface para joystick, e capaz de poder corrigir rota durante o voo.

3.10. Configuraciao da aeronave

3.10.1. Configuracao da asa

De acordo com Anderson (1984), asas de geometria eliptica sdo mais caras de serem
produzidas, porém, possuem melhor distribui¢do de sustentacdo e menor resisténcia induzida.

Asas retangulares possuem esta resisténcia maior, mas € mais facil e barato de serem
fabricadas.

Quanto as caracteristicas de stall, é desejavel que as asas estolem da raiz para as pontas,
ocorrendo por ultimo na regidao dos ailerons, dessa maneira, a aeronave ndo perde o controle
lateral mesmo ap6s o stall.

Asas retas sdo mais adequadas a essas caracteristicas que as asas elipticas.

As caracteristicas de stall sdo satisfatorias para afilamento de 1 até 0,5 e tornam-se piores
quanto mais afiladas forem as asas. Estruturalmente, asas trapezoidais resistem melhor ao
momento tor¢or que a asa reta e esta possui mais material construtivo nas pontas do que o
necessario, devido a sua maior facilidade de fabricacdo acabam sendo superdimensionadas,
ocasionando um maior peso nas pontas, comparada a asa trapezoidal que podera ter sua estrutura
mais leve.

Foi escolhida uma asa reta trapezoidal com afilamento na metade da meia envergadura,

como apresentado na Figura 3.22, o afilamento pode ser calculado pela Equacao (3.24).

C
_p
A= < (3.24)
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Figura 3.22: Algumas caracteristicas que definem a geometria da asa

O célculo da corda média aerodinamica para uma asa trapezoidal, segundo Raymer (1989), é

feito utilizando a Equacdo (3.25).

2 1+ A+ A2
c= ol (3.25)

No caso da asa reta-trapezoidal, a corda média aerodindmica foi calculada usando média

ponderada conforme a Equagao (3.26).

(3.26)

Segundo Pazmany (1963), a geometria da asa influéncia nas condi¢des de stall, sendo que a
asa reta possui melhores caracteristicas de stall comparada a asa eliptica e trapezoidal. A Figura
3.23 mostra que o stall inicia na raiz da asa e progride em direc@o das pontas, no caso da asa reta,
a regido dos ailerons ficam parcialmente afetados mas ainda efetivos, enquanto que na asa
eliptica, a regido dos ailerons ja estio estolados deixando o comando ineficaz.

Com o afilamento da asa, o aspecto do stall comeca piorar como mostra na Figura 3.24 em

que asas com boas caracteristicas de stall possuem afilamento de 1,0 a 0,5 e pioram abaixo disso.
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Figura 3.23: Influéncia da geometria da asa nas condicdes de stall para alguns angulos de
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Figura 3.24: Variagdo do angulo de ataque efetivo ao longo da envergadura
(SCHLICHTING; TRUCKENBRODT, 1979)
Assim, para a asa do VANT, foi adotado A = 0,7 visando boas caracteristicas de stall,

tendo: AR=8,2;b=62m;c=0,78m;c, =083meS =475 m2

79



e Posicionamento da asa

Foi escolhida uma configuracdo de asa baixa para minimizar a deriva durante a
pulverizagao, facilitar o carregamento do Hopper e na verificagdo dos sistemas de controles.

A fixacdo da asa passa pelo interior da fuselagem provocando um arrasto menor € uma
redu¢do no peso.

Como o VANT ird voar préximo do solo e com os equipamentos colocados na parte do
intra-dorso da asa, é desejado um angulo de diedro para evitar que as pontas da asa e
equipamentos sofram qualquer acidente seja durante a pulverizagdo quanto no pouso e

decolagem.

3.10.2. Dimensao da Cauda Horizontal e Vertical

Serd adotada uma cauda convencional como apresentada na Figura 3.25, por possuir um
peso estrutural menor comparada as outras configuragdes e ter boa estabilidade e controle

(RAYMER, 1989).

Figura 3.25: Cauda convencional
Para obter a drea das empenagens horizontal e vertical, deve-se conhecer os seus volumes

de cauda que sdo apresentados pelas Equacgdes (3.24) e (3.25), os quais foram adotados partindo
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de dados histéricos de outras aeronaves, como apresentado na Tabela 3.20, assim como também
foram adotadas algumas relacdes de geometria utilizando a Tabela 3.19.
Com relacdo a drea dos comandos leme e profundor, RAYMER sugere valores entre 25 a

50% da corda da empenagem.

. Cauda horizontal:
Vyr = % (3.24)
. Cauda vertical:
T = % (3.25)

Vyr e Vyr: razdes de volume da cauda horizontal e vertical, respectivamente;

Lyr: distancia horizontal entre os centros aerodinamicos da asa e da empenagem
horizontal;

Lyr: distancia horizontal os centros aerodinamicos da asa e da empenagem vertical;

Syr: 4rea plana da cauda horizontal;

Syr: rea plana da cauda vertical.

Através das Tabelas comparativas 3.22 e 3.23, foi adotado os valores para Vy;r = 0,4 e
Vor =0,04; Lyr =25m e Ly =2,0m; byr =1,7m e Ayr = 0,60, gerando as seguintes
dimensdes: Syr = 0,594 m?; Syr = 0,576 m?; Ty = 0,35 m e Cyr = 0,70 m. O valor da corda
do leme e do profundor foi adotado como sendo de 50% da corda raiz de ambas as empenagens,

conforme Raymer (1989).
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Tabela 3.19: Caracteristicas geométricas de algumas aeronaves (BARROS,2001)

Aeronaves
Dimensdo RV-6 Glaser Lancair Falco Pulsar |Europa Pelr:ﬁno TI;ZO szjng l;/loeg—
l,/c 2,19 3,1 3,33 2,93 2,86 2,21 2,95 2,97 2,5 3,06
l,/b 0,46 0,44 0,42 0,44 0,42 0,36 0,46 0,45 0,47 10,54
lf/b 0,87 0,79 0,9 0,83 0,78 0,74 0,83 0,88 0,88 10,89
by /b 0,38 0,37 0,27 0,37 0,31 0,31 0,38 0,42 0,35 0,32
Cr/lf 0,24 0,2 0,18 0,25 0,23 0,25 0,25 0,23 0,26 0,27
Sprof/Sh 0,44 0,35 0,4 0,36 0,31 1 0,42 0,42 0,33 0,4
Sieme/Sy | 0,4 0,45 0,25 0,35 025 | 03 0,4 038 | 038 |043
Tabela 3.20: Coeficientes de volume de cauda horizontal e vertical de algumas aeronaves
(BARROS,2001)
Coef. de Aeronaves
dveoICL;r:dea RV-6 | Glaser | Lancair | Falco | Pulsar [ Europa Pef(;Zrlino TI;Z‘O Mziing ';/loef;
Vur 0,48 | 0,7 0,057 | 0,64 | 0,48 | 0,58 0,64 0,72 0,44 0,6
Vr 0,058] 0,051 | 0,055 |0,045| 0,044 | 0,056 0,051 0,083 0,046 |0,062

3.10.3. Posicionamento do Motor

O VANT terd configuragcdo tratora, a qual permite uma cauda menor para efetuar a

estabilidade e evita que a tomada de ar do motor fique comprometida com os produtos

agroquimicos durante a pulveriza¢do. Nessa configuragcao o fluxo efetivo do ar de refrigeracdo do

motor ¢ maior. Como desvantagem, o escoamento sobre a fuselagem e a raiz da asa devido a

esteira do propulsor fica prejudicado, além de aumentar a turbuléncia sobre a fuselagem.
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3.10.4. Configuracao da Fuselagem

Para o dimensionamento da fuselagem foram consideradas as dimensdes do motor e do
Hopper, sendo este localizado na fuselagem e ndo na asa, e o Sistema de Controle, localizado na
parte traseira da fuselagem, ambos com o intuito de facilitar o acesso ao abastecimento de

defensivos e manipulacdo do Piloto Automético e equipamentos de Controle.

3.11. Centro de gravidade e Passeio do C.G

O centro de gravidade do veiculo foi obtido utilizando como ferramenta de desenho o
SolidWorks, no qual foram arbitrados os valores dos pesos de cada componente e a distancia no
eixo longitudinal em relacdo ao bico (referéncia). Assim, foram calculados os momentos de cada

componente e através da Equacdo (3.26), sendo possivel obter o C.G do veiculo.

Xeg = 2 WKy (3.26)
2 W

O diagrama do passeio do C.G estipula os limites dianteiros e traseiros para o centro de

gravidade. Para esse projeto, foi considerada a variacdo do peso do combustivel e do hopper,

dessa maneira, foram analisadas as seguintes situacdes: hopper e tanque de combustivel cheios,

hopper vazio e tanque cheio, hopper médio e tanque vazio, hopper e tanque de combustivel

vazios, obtendo os resultados como mostra a Tabela 3.21.
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Tabela 3.21: Passeio do C.G para vdrias situagdes de pesos

Situacao Peso total [kg]| X (c.g) [ X (c.g)[ % c.m.a]
Hopper cheio
340 1807,15 50,5
Tanque cheio
Hopper vazio
230 1540,15 16,3
Tanque cheio
Hopper metade
225 1722,15 39,6
Tanque metade
Hopper vazio
160 1555,15 18,2
Tanque vazio

3.12. Configuraciao Geral do VANT

O desenho do VANT ¢ apresentado pelas Figuras 3.26 a 3.29, com cotas em milimetros e
as caracteristicas principais na Tabela 3.22.

Tabela 3.22: Caracteristicas geométricas da aeronave

Caracteristicas principais do VANT
ASA EMPENAGEM HORIZONTAL
Tipo Reta-trapezoidal Tipo Reta
Envergadura [m] 6,2 Envergadura [m] 1,7
Area[m?] 4,75 Area[m?] 0,6
Afilamento 0,7 Razdo de Aspecto 4,8
Cordaraiz [m] 0,83 Corda [m] 0,35
Corda ponta [m] 0,58 Perfil NACA 0012
Razdo de Aspecto 8,1
Angulo de diedro [°] 3 .
- CARACTERISTICAS GERAIS
Perfil N1PVA
EMPENAGEM VERTICAL Comprimento [m] 4.4
Area[m?] 0,57 Peso [N] 1570
Perfil NACAOQ0013 Motor JABIRU 2200
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Figura 3.26: Vista frontal

Figura 3.27: Vista lateral
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Figura 3.28: Vista superior

Figura 3.29: Desenho em perspectiva
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Capitulo 4

4. AERODINAMICA

4.1. Projeto Aerodinamico

O desenvolvimento dos célculos dos parametros aerodindmicos serd baseado no método
PARSEC de parametrizacio geométrica para o aerofélio e na metodologia da linha de

sustentacdo (Método de Prandtl) no caso da asa. Esta etapa do projeto tem como objetivo:

. Otimizar um aerofélio para a missdao do VANT agricola;
° Determinar a Curva polar do Veiculo;
. Andlise do Efeito Solo no vdo de pulverizagado agricola.

4.2. Otimizacao do aerofdlio

Técnicas de otimizacdo no projeto aerodindmico vem crescendo ao longo dos anos,
devido a disponibilidade de ferramentas computacionais que permitem especificar metas de
desempenho aerodindmico cada vez mais exigente conforme o nimero de restricdes que sao

consideradas.
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Devido a maior facilidade na imposicao de restricdes geométricas, menor dependéncia do
conhecimento prévio sobre as distribuicdes de pressdo ou de velocidade, a metodologia de
projeto direto vem sendo preferida em relagao ao método inverso (SOBIECZKY, 1998).

O método inverso requer experiéncia de especificar alguma quantidade aerodinamica que
satisfaca o projeto solicitado, pois o0 método tende obter a distribuicao prescrita da velocidade ou
da pressdo ao longo da superficie ou em todo o fluxo.

O método direto envolve a especificagdo da geometria da se¢do e do desempenho. A
geometria ¢ modificada de acordo com os parametros que a controlam. A geracao e modificacao
da geometria sdo executadas através de um esquema de parametrizagdo geométrica com o intuito
de reduzir o nimero de parametros que controlam a geometria (a serem manipuladas), sem
prejudicar a flexibilidade necessdria para a varredura do espaco de projeto definido como vidvel.

Com o intuito de reduzir o ndmero de varidveis utilizadas para se definir a forma
aerodinamica do aerof6lio, utilizam-se esquemas de parametrizacdo geométrica para facilitar a
manipulacdo e a modificacdo da mesma com flexibilidade e precisao.

H4 vérios tipos de métodos de parametrizacdo geométrica, metodologia NACA, curvas
Bézier, PARSEC, dentre outras.

Comparando os métodos Parsec e NACA, este ultimo possui reduzidos ndmeros de
parametros geométricos que poderdo desfavorecer a obtencdo de geometrias mais complexas de
aerofdlios, reduzindo o espaco de projeto e permitindo pouca flexibilidade geométrica.

Dessa forma, neste trabalho serd otimizado um aerofélio NACA de 4 digitos (NACA
4415) utilizando o método Parsec de parametrizacao.

Serdo utilizados como ferramentas, o Matlab para a construcdo de rotinas e tratamento

matematico dos dados e o X-Foil para andlise computacional fluido dindmica.

4.2.1. Aerofdlios e suas aplicacoes

O tipo de missdo que uma aeronave ird ter influencia na escolha do aerofélio, no desenho

e na forma da asa do aviao.
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Os aerofdlios sdo classificados em: aerofdlios de alta sustentacdo, aerofdlios laminares e
aerofélios com grande autonomia. Essa classificagdo vem do comportamento aerodindmico de
cada aerof6lio devido a influéncia dos seus parametros geométricos.

. Aerofdlios de Alta Sustentagdo: sdo aplicados a baixos nimeros de Reynolds (Re<
10°), grandes forgas de sustentacdio para angulos de ataque com baixa incidéncia. Geralmente sdo
aplicados em aeronaves de competi¢do, aeronaves em pequena escala, radio controladas. A
caracteristica de alta sustentacdo apresenta momento e arrasto maiores. O Selig e Eppler sdo

exemplos de aerofélios com alta sustentagao, ilustrados na Figura 4.1.

S1223
0.3 T T T

0.z

0.1

E423

0.3 T

-0

0.2 e e

0.3 !

Figura 4.1: Aerof6lio Selig 1223 e Eppler 423 (UIUC)
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. Aerofélios Laminares: sdo geralmente conhecidos da serie NACA de seis digitos.
Esse tipo de aerofdlio possui caracteristicas geométricas que deixam a camada limite laminar ao
longo de grande extensdo da superficie do aerofdlio (ABBOTT; DOENHOFF, 1959) Os
aerof6lios laminares exibem comportamento aerodindmico semelhante ao dos aerofdlios da Série
NACA quatro digitos quando nao se encontram dentro da faixa de baixo arrasto. Um exemplo

desse tipo de aerofdlio € mostrado na Figura 4.2.

NACA 64(2)-215
0.3 T T T T

0z , 1 :

01} : : : .

03 i i i 1 I i 1 i I
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 4.2: Aerof6lio NACA 64(2)-215 (UIUC)

. Aerofélios de grande autonomia: sdo aerofdlios subsOnicos com caracteristicas
geométricas proximas a dos aerofdlios laminares. Apresentam comportamento aerodindmico
parecido com o dos aerof6lios laminares, quando testados a baixas velocidades, gerando uma
sustentacdo e arrasto ligeiramente maiores. Esses aerof6lios sdo menos suscetiveis a
instabilidades no escoamento incidente, ou a pequenas rugosidades na regido do bordo de ataque,
causadas por imperfei¢cdes na fabricacdo ou incrustagdes. Esses aerofdlios sdo aplicados em
aeronaves que exigem grande autonomia, como os veiculos aéreos nao tripulados. A Figura 4.3
mostra alguns tipos dessa classe de aerofdlio.

O aerof6lio escolhido para a otimizagao é o NACA 4415, sendo os requisitos dessa escolha:
possuir um coeficiente de sustentagdo superior ao do perfil original, dessa forma permitindo a

aeronave possa carregar mais pesos em velocidades um pouco mais baixas que as aeronaves
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agricolas tripuladas; possuir uma condi¢do de stall suave, razdo de planeio igual ou superior para
que a aeronave possa ter bom alcance e autonomia. E obter um arrasto minimo para essas

condic¢des contribuindo para o aumento da efici€éncia durante a pulverizagao aérea.

NLF{1)-0115
0.3 T T T

0.2 b O OO OO OO UIOS SO FERU ORISR SO _

0.2 : : : : 4

0.3 i | I i I i | I i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 4.3: Aerof6lio NASA NFL(1)-0115 (UIUC)

4.2.2. Metodologia de Otimizaciao

. Metodologia NACA 4 digitos

A parametrizacdo geométrica mais conhecida sdo as desenvolvidas pela NACA (National
Advisory Committee for Aeronautics). A parametrizacio NACA 4 digitos foi a primeira a
fornecer uma representacdo sistemdtica de aerofdlios, separando os efeitos da distribuicdo de
arqueamento e de espessura (ABBOTT; DOENHOFF, 1959).

Os parametros que controlam a geometria dos aerof6lios nesta parametrizag¢ao sao:
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. Espessura maxima (t/c);
. Arqueamento méximo (h/c);

. Posi¢do do arqueamento maximo (h/c)pos.

Essa parametrizagcdo pode restringir a obtencdo de geometrias mais complexas de
aerofdlios.

o Método PARSEC

Originalmente desenvolvido por Sobieczky em 1998, Parsec ¢ um esquema de
parametriza¢do focado em representar aerofélios subsonicos e transdnicos, com a finalidade de
expressar a forma do aerofélio como uma combinagdo linear desconhecida de adequada funcao
base e selecionando 12 importantes caracteristicas geométricas do aerofélio como as varidveis de
controle, de tal forma que o aerofdlio possa ser determinado a partir dessas varidveis de controle,
através da resoluc@o de um sistema linear de equacdes (H"AJEK, 2007).

O método consiste em expressar o perfil utilizando duas séries descritas pelas Equacoes

4.1)e (4.2).

6
1
Yy = Z ay, x (»2) 4.1)
n=1

6
1
YL = z a,, x (n_i) 4.2)

Cada série possui seis constantes a,, que descreve o intradorso (sub-indice L) e oextradorso
(sub-indice U). Assim € possivel descrever um perfil qualquer com o ajuste das doze constantes
(ay, ea,).

O esquema criado por Sobieczky (1998) utiliza polindmios na geracdo das ordenadas do

contorno do aerofdlio, sendo necessdrios os seguintes parametros para definir a geometria:
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. Raio do bordo de ataque, 1

o Posi¢do do ponto méximo no extradorso,(xup, yup);
o Curvatura no ponto de mdximo no extradorso, Yy,up;
o Posi¢do do ponto minimo no intradorso, (x4, ¥10);

o Curvatura no ponto de minimo no intradorso, Vy,o;
L Direcdo do bordo de fuga, arg;

° Angulo do bordo de fuga, O¢;

° Ordenada do bordo de fuga, yr;

. Espessura do bordo de fuga, Ayrg.

A Figura 4.4 ilustra estes parametros na geometria do aerofélio.

yx!up

Yxxla

Figura 4.4: Representacao da parametrizacdo Parsec. Figura adaptada de

Sobieczky (1998).

As vantagens do método Parsec sdo: nenhuma forma de linha de base € necessaria, grande
variedade de aerofélios pode ser gerada, tipicas restricdes geométricas quanto a forma do
aerof6lio (por exemplo, espessura), podem ser expressas ou aproximadas por restri¢des lineares
ou limite de contorno . Além disso, o impacto de parametros de projeto individual Parsec sobre as

propriedades aerodinamicas do aerof6lio podem ser previstos com maior facilidade.
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A obtencao dos parametros geométricos a partir dos coeficientes a, foi realizada com as
correlagcOes expressas nas Equacoes (4.3) até (4.15). A operacdo de obtengdo dos coeficientes a, a
partir dos parametros geométricos foi feita através das operagdes inversas.

Os parametros geométricos foram variados livremente, com excecao da espessura do bordo

de fuga (Ayrg). Este valor foi mantido fixo por ser entendido como uma limitagao construtiva da

asa.
1 ay, 3 ar, 15 ay, 35 ay, 63 ay, 99 ay,
Mgy = — o — 2 e s
YU T4, T apt, A pte 4 ph 4 pth 4 plh (4.3)
1 ar, 3 ar, 15 ar, 35 ap, 63 ar 99 ar,
gL = — g b o S T T T
VLT TG 3 T ap 4 s A 4 4 ph “44)
I'egy + T'LEU
g = - 2 4.5)
1m . 9 . 7 .5 . 3 1
_aU6Xup + —aUqup + _aU4Xup + —angup + _aszup + _aleup =0 (46)
2 2 2 2 2 2
Yup = 3U1X111;/)2 + auzxﬁé2 + 3U3X151;/)2 + 3U4X171{)2 + 3U5X3{32 + aU6Xill]::l)/2 4.7)
11 . 9 .7 .05 .3 1
73L6Xlo + EaLSXlo + EaLz}Xlo + EaLBXlo + EaLZXIO + Ealelo =0 (4.8)
Ylo = alello/Z + aL2X?0/2 + aL3X150/2 + aL4_Xi70/2 + aL5X;}O/2 + aL6X1101/2 (49)
1 ay, 3 ay, 15 ay, 35 ay, 63 dy, 99 ay,
Yxup = T e (4.10)

4Xup3/2 4Xup1/2 4 Xupl/z 4 Xup3/2 4 Xups/z 4 Xup7/2
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1 ar, 3 ar, 15 ar, 35 ar, 63 ar. 99 ar,

Yxx1o = —— + - + — + — + — + — 4.11
° 4‘X103/2 4‘Xlol/2 4 Xlol/2 4 Xlo3/2 4 Xlos/2 4 Xlo7/2 ( ' )
YTE = ayi + dyz + dys + dys + dys + dye (412)
AYtg = 0.006 4.13)
1 3 5 7 9 11 1 3 5
arg = 5 ALy +§ agp + 5aL3 +53L4 + 5 aLs + > 3L6 ~ 5 Aul ~ 5 Auz ~ 5 aus
7 9 11 (4.14)

—5ay4 — 54yus — 5 dus
2 2 2

1 3 5 7 9 11 1 3
By = 7 AL t35a t5a3 t5a + 535 + 5 AL T 5 Aur T 5 Az
2
5 7 9 11 (4.15)
+§aU3 T 5aus t5ays + 5 aue
2
4.3. X-FOIL

O X-Foil, desenvolvido por Mark Drela em 1986, foi empregado como ferramenta para
realizar sucessivas iteracoes de célculo das caracteristicas aerodinamicas dos aerofélios. O uso
dessa ferramenta, apesar de consolidado, ainda é questiondvel, devido a falta de uma andlise
comparativa com resultados experimentais. Dessa forma adotou-se, para comparagao, o trabalho
de Vargas et.al. (2005) que trata do uso de modelos de procedimentos para o célculo das
caracteristicas aerodinamicas e faz a comparagdo com dados experimentais obtidos em tunel de

vento, ambos relatados na literatura.

95



Vargas et.al. (2005) compara os resultados, apresentados nas Figuras 4.5 e 4.6, dos modelos
propostos por Drela e Giles, Eppler e Somers, e Moran, utilizando perfis nas condi¢cdes de Re 3,0
x 10°,

Os resultados obtidos por Vargas et.al. (2005) mostram que os trés modelos possuem
resultados similares quando analisados na regido linear da curva de sustentacdo, contudo, na
regido ndo-linear, o modelo de Drela e Giles apresentou melhores resultados, provavelmente pela
interacdo entre os modelos viscoso e ndo viscoso. Com relagdo ao coeficiente de momento, todos
os modelos apresentaram resultados razodveis na drea linear, sendo que o modelo proposto por

Moran apresentou melhor acordo com os dados experimentais do coeficiente de arrasto.

- 05 - 0.018

2.5 4 —— Experimental N

g --{ -~ Moran = o4
204 "~ Drela e Giles = J 0016
- - Eppler e Somers
15 Opts 403
54 A
] i /;f \ J o014
& 402

10 4 %/ 3‘.\;;

05 4 01 0012
— 004 400 g 0
O | O H0010 O

-05 4 .01

] J 0.008

-1.0 1.0z )

15

103 ~._—‘_\'\_/' - 0.008
2.0 o WA
4 | B %

- 0.004

-25 4

T T T T T -0.5 T T T
-20 -10 0 10 20 -10 0 10
a(®) @ (%)

Figura 4.5: NACA 0012, Re 3x10° (VARGAS et al., 2005)
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Figura 4.6: NACA 4415, Re 3x10° (VARGAS et al., 2005)

Tendo em vista que um dos requisitos para a otimizacao do aerofélio neste trabalho € obter
melhor razdo de planeio na regido de voo de pulverizagdo, ou seja, angulo de ataque baixo caindo
dentro da regido linear e, além disso, obter um coeficiente de sustentagdo méaximo maior, caindo
na regido ndo-linear, o método de Drela e Giles foi que obteve melhor comportamento em ambas
as regides. Diante disso este modelo serd adotado neste trabalho.

O X-Foil emprega uma abordagem de interacdo viscosa ou ndo-viscosa implicita, utiliza
um método de painéis com distribui¢des lineares de vortices para parte ndo-viscosa, € um método
integral de camada limite para representar as camadas viscosas. O sistema de equagdes composto
pelas equacdes de camada limite, de transicdo e pelo escoamento potencial € resolvido pelo

método de Newton global (DRELA; YOUNGREN, 2001).

4.4. Centro aerodinamico do aerofolio
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O centro aerodindmico é a posicdo em torno do qual o momento € constante. Segundo
Mccormick (1995), o centro aerodindmico, que ndo € dependente de C;, pode ser determinado

pela Equacdo 4.16.

%, =04 025
@~ g ) (4.16)

AC
Onde, m, = —.

4.5. Determinacao dos parametros aerodinamicos do VANT

4.5.1. Aerodinamica da asa finita

O comportamento do escoamento aerodindmico da asa finita difere do aerofélio devido aos
efeitos associados as extremidades das superficies. O mecanismo fisico de gerar a sustentacdo na
asa € a existéncia de altas pressdes na parte inferior e baixas pressdes na parte superior. Esta
diferenca de pressdo entre o extradorso e o intradorso decresce para zero na dire¢do das pontas
causando circulacdes nas mesmas (ANDERSON, 1984), como pode ser visto nas Figuras 4.7 e
4.8.

A pressdo nas pontas da asa se equaliza e faz as linhas de corrente sofrerem uma deflexao
para dentro no extradorso e para fora no intradorso. As linhas de corrente que convergem atrds da
asa formam uma superficie de descontinuidade que tende a se enrolar a medida que se afasta da
asa, formando dois vértices opostos chamados de vértices livres que possuem circulacdo de

intensidade I' (ANDERSON, 1984), apresentado na Figura 4.9.
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no Extradorso
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1 Linhas de Corrente no Intradorso
|

Vista em
Plarta

Figura 4.7: Deflexao das linhas de corrente no extradorso e intradorso da asa

(ANDERSON, 1984)

Vista

Frontal -
Baixa Pressao

Alta Pressfo

Figura 4.8: Diferenca de pressdo entre o extradorso e intradorso causando circulacdo nas

pontas (ANDERSON, 1984)

Figura 4.9: Formacdo de vorticidades livres atrds da asa (ANDERSON, 1984)

Os vortices formados atrds da asa estdo diretamente relacionados com a forma de
distribuicao da sustentacdo ao longo da envergadura da asa, aos angulos de ataque induzidos e,
consequentemente, ao arrasto induzido.

Segundo Vargas (2006) no inicio do desenvolvimento de uma aeronave, € interessante

para o projetista somente as forcas aerodinamicas resultantes (sustentag@o, arrasto € momentos) €
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em etapas avancadas do projeto pode-se obter informacdes mais detalhadas sobre todo o campo
do escoamento. Dessa maneira, para atender as necessidades especificas de cada etapa, surgiram
diversos métodos de solugao utilizados em aerodindmica computacional, como o Método da
Linha Sustentadora (Método de Prandtl) o qual serd empregado nos célculos aerodindmicos deste

projeto.

4.5.2. Método da Linha Sustentadora

O primeiro método analitico para prever as propriedades aerodinamicas da asa finita foi
desenvolvida por Ludwig Prandtl e seus colegas da Gottinger, Alemanha, no periodo de 1911-

z

1918. Seu método, ainda utilizado largamente nos dias de hoje, € apropriado em calcular a
distribuicao da sustentagdo e o arrasto induzido em asas sem enflexamento (ANDERSON, 1984).
O escoamento potencial € resolvido distribuindo as singularidades do tipo vdrtice
ferradura, cada um com comprimento diferente e as vorticidades fixas estdo coincidentes ao
longo da linha de sustentacdo, como mostra a Figura 4.10. Sua solucdo € répida devido a poucas

equacdes para serem resolvidas sendo feita por expansio da série de Fourier.
Em um escoamento, um filamento de vortice fixo de intensidade I' esta submetido a

uma for¢ca L = p VT, segundo o teorema de Kutta-Joukowski. Os dois vértices de esteira

induzem velocidade descendente ao longo do vortice fixo de —b/2 a b/2.

dl"]+d1"2+dl"3 1
| 4 L |
f I ’ - 1 5 d]._
Wl ¥ o LANS .
'i M g oy ok
r ' Tated e
dr'1 1| L_C Sust:nt:u;aom d_:_l-_la___‘ =i
o L,G’“ C dr2
I ; ——— - o
1 % B dri
-5 e R .G.__._.--—-J- -

A
Figura 4.10: Distribuicdo dos vortices ferradura na envergadura da asa (ANDERSON,

1984)
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Distribuicdo da circulacao

Figura 4.11: Velocidade induzida pelo vortice de esteira (ANDERSON, 1984)

A velocidade dw no ponto y, induzida pelo vortice de esteira localizado em y, mostrada
na Figura 4.11, é dada pela Equacdo (4.17) e a velocidade total induzida € a somatdria de todos os

elementos de vortices dado pela Equacgdo (4.18).

(dl'/dy) dy
dw = ———— 27 7
T ) “17)
1 ("adr/dy) dy
w(yo) = T4 f_b/zm (4.18)

Em uma posicdo arbitrdria y, considere a secdo local do aerofélio da asa finita

apresentado na Figura 4.12, entdo o angulo de ataque induzido é dado pela Equacao (4.19).

1 W) ,sendow < Vi, = a;(yy) = ——22 W (¥o)

a;(yo) an 7 A

(4.19)

Substituindo a Equacdo (4.18) na (4.19) é obtida a Equacgdo (4.20).
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a;(yo) =

b
1 /2 (dT'/dy) d
f2( /dy) dy 4.20)

4nVe Job, (o — )

Di
[ 4L
| '-" ¢ : angulo de ataque geométrico
i : o : angulo de ataque induzido
...; O off : angulo de ataque efetivo

f Oeff =0 - 04

Figura 4.12: Angulos de ataque que atuam no aerofélio (ANDERSON, 1984)
O fluxo relativo local € inclinado para baixo com um angulo («;), provocando dois efeitos:

1) O angulo de ataque efetivo (a,f), apresentado na Figura 4.12, € o angulo de

ataque visto pela secdo do aerofdlio e varia conforme w varia ao longo da envergadura, dado

pela Equacdo (4.21).

Qefr = A — (4.21)

i) O vetor da sustentacdo local é perpendicular a velocidade relativa local, dessa

forma, cria-se um arrasto devido a presenca da velocidade de downwash.

Pela defini¢cdo do coeficiente de sustentac@o para a secao do aerofélio localizado em y=yy e

pelo teorema de Kutta-Joukowski, tem-se as Equacdes (4.22) e (4.23).
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C = aplacrr(yo) — ap=o] (4.22)

2T

1
L'(y)= pVTI(y) = = p V2 C C,=—
) = pVI(y) 5P c(yo)C = ( TN

(4.23)

Rearranjando as Equacgdes (4.21), (4.22) e (4.23), obtém-se a Equacdo fundamental da
teoria da linha de sustentacdo de Prandtl (4.24), na qual somente o valor da circulagdo I' é
desconhecida, sendo todos os outros parametros (¢, ¢, V,,, @;—) conhecidos para a asa finita com

um dado valor de velocidade de escoamento, dados o angulo de ataque e a geometria.

a(yo) =

(o) 1 fb/z (dr/dy) dy wo)

T Vo c(yy) 4mVy -b/, Yo —¥)

Para obtermos a circulagdo, serd considerada a transformacdo apresentada pela Equacdo
(4.25).

y = —scosf ,ondes = b/2 (4.25)

E a coordenada em direc@o da envergadura € dada por 8, com 0 < 0 < .
A distribuicao geral da circulac@o ao longo da asa € expressa através da série de Fourier dos

senos, dada pela Equacao (4.26).

n
[@)=4sV, Z Apsennf (4.26)
1

Integrando a forca de sustentacdo de cada segmento da asa, descrito na Equacao (4.23),
fazendo a mudancga de varidvel: y = —s cosf , e substituindo a Equacio (4.26) em (4.23), obtém-

se a forca de sustentacdo total dada pela Equacdo (4.27) e o coeficiente de sustentacdo pela

Equacao (4.28).
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; zj:An (sen(n —-1)6 B sen(n + 1)9)]:

T
— — 42,172
L—jostFseanH 4s°pV =1 D)

- sen(n — 1)0\1" 4
- —_—mmm =
|i(n_1{§1_)0 1 < (n _ 1) )]0 177: (4.27)
Assim,
1 1
L= EpVZSZAlTEZ CLEpVZS=>CL= m AR A, (4.28)

Sabendo que o arrasto induzido estd diretamente relacionado com a sustentacao, devido ao
vortice fixo gerar uma velocidade descendente e um angulo de ataque («;), ele é determinado

conforme as Equacgdes (4.29) e (4.30).

D =, (4.29)

Sendo a; um angulo pequeno.
Com a integracio da Equacdo (4.29), fazendo as substituicdes dos coeficientes e
transformando para coordenadas polares, obtém-se a Equacdo (4.30) e o coeficiente de arrasto

induzido (Equagdo (4.31)).

b b
/2 /2
pi= [, roamdy= [ pwrdy=
/s =/,
2 2 o 2 1 2
=4pV4(b/2)* (/2) Z(Zn + DAGn+1) = Coi5pV"S (4.30)
0

Assim,

CZ(1+6) (4.31)

n
Cpi =m AR Z(2n+ DAGnsyy = © ARAT(1+6) = —=

104



Onde, § € dada pela Equagao (4.32).

5 - 345+ 5A% 4+ ..+ (2m+ DAL + -
- e

(4.32)

Assim, o coeficiente de arrasto total da asa é determinado pela soma dos arrastos, como

apresenta a Equacdo (4.33).

1
CD = CDO + CDi = CDO +m Cf(]. + 6) (433)

Onde Cp € o coeficiente de arrasto do perfil, dado pela soma dos coeficientes de arrasto de

pressao e de atrito do mesmo.

4.5.3. Aerodinamica dos flaps

Segundo Anderson (1984), existe um grande incentivo de aumentar o coeficiente de
sustentacdo méaximo do aerofélio com o intuito do avido carregar maiores cargas mantendo a
mesma velocidade ou de diminuir a velocidade stall.

Para isso, sao utilizados dispositivos hiper-sustentadores (superficies de controle)
adaptados na asa, os quais, quando abaixados e/ou estendidos aumentam a sustentacdo e o arrasto
devido a mudancga da curvatura do aerofélio e do aumento de sua area, como apresenta a Figura
(4.13).

Os flapes podem servir para controlar a aeronave durante o pouso, evitando o stall devido
a reducdo da velocidade de aproximagdo. Permitindo que a aeronave obtenha melhor desempenho
de frenagem no solo. Também podem ser usados durante a decolagem fazendo com que a

aeronave percorra a menor distancia no solo antes de atingir a velocidade de descolagem.
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Figura 4.13: Tipos de Flapes

O flap posicionado na borda de fuga pode ser defletido com um angulo 75, como mostrado

na Figura 4.14.

L —
Eixo de Rotagio

Xf { "'\

Figura 4.14: Flap defletido com angulo ny (SCHLICHTING; TRUCKENBRODT, 1979)

Conforme Schlichting e Truckenbrodt (1979), para se determinar a distribuicdo de
sustentacao em uma asa com o flap defletido sdo acrescentados novos parametros geométricos
como a corda e a envergadura do flap, de maneira equivalente a uma asa com distribuicdo
adicional de angulo de ataque sobre a envergadura. Com o flap cobrindo apenas uma parte da
envergadura, esta distribui¢io acaba sendo descontinua.

A distribui¢cao de angulo de ataque que € equivalente a uma dada deflexao do flap é obtida

da teoria da asa com flap de envergadura infinita, conforme a Equacdo (4.34).

da
ar(n) = —@nf (4.34)

O cdlculo da distribui¢do da sustentacdo sobre asas com flaps baseia-se na teoria da linha

de sustentacdo que requer o conhecimento das distribui¢cdes de angulo de ataque causado pela
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deflexdo do flap sobre a linha de quarto-corda (§;), e sobre a borda de fuga (§,), como

apresentados nas Equacgdes (4.35) e (4.36).

da 4 (0C,

ar(&,m) = —@‘F; W uls (4.35)
da 2 (0C,

as (&, m) = “an, w\an, Ny (4.36)

As comparacdes apresentadas na Figura 4.15, entre a previsdo tedrica e as medidas
experimentais, mostraram que as medidas experimentais sd0 menores que os tedricos € as
diferencas sdo atribuidos aos efeitos de atrito. No caso da asa flap € recomendédvel multiplicar o

valor tedrico por um fator empirico pra corre¢do (x), como apresentam as Equagdes (4.37) e
(4.38).

Sendo, da /07 a efetividade local do flap e Af a razdo entre a corda do flap e a corda da

asa.

0% _ 4 K a“) + 2 l
- = = X -
ar’f f ar’f - f 4.37)

aCm <6Cm>
—_— x| —
a7 oy ) (4.38)

107



04

|
{

e _\‘Iz orico

I i .~ |

L N
et NN\

[}
I
¥
I
!
f

--=- Asa com secdo dupla
—-= Split -

|
!
| : | |
%1 OF @3 0+ 25 Wi &F 07 o7 i 05 as

cf cf

Figura 4.15: Comparacdo entre a previsdo tedrica e as medidas experimentais das
distribuicdes de angulo de ataque causado pela deflexdo do flap (SCHLICHTING;
TRUCKENBRODT, 1979)

4.5.4. Efeito Solo

Quando a asa se aproxima do solo ocorrem alteracdes nos fendmenos de sustentacdo e
arrasto, os quais sdo importantes nas condicdes de decolagem e pouso. Esses fendmenos podem
se referir ao efeito solo regidos pela envergadura ou corda, fazendo com que a resisténcia da asa

diminua e ocorra uma favoravel razao de sustentagdo-arrasto.
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Segundo Abramowski (2007), o efeito solo regido pela envergadura ou corda estd
relacionado com a razdo altura/envergadura e altura/corda, respectivamente, e a sua intensidade
depende do arrasto induzido.

Quando a aeronave voa a uma altura abaixo da envergadura da asa, o arrasto induzido
diminui devido aos vortices das pontas das asas que interagem com o solo, como apresentado na
Figura 4.16, ndo terem espaco suficiente para se desenvolverem, assim tende a achatarem e sdo
empurrados para fora pelo chao (JONES, 2005). Os vértices reduzem as velocidades induzidas, e
consequentemente, o angulo de ataque induzido, provocando a diminui¢ao do arrasto induzido e
do arrasto total da aeronave.

O efeito solo é modificado dependendo do tipo de terreno, se tem vegetacdo ou ndo, se €
asfalto, terra batida, e também em casos que existam lagos, rios, dentre outros. Sendo que quando
ha presenca de agua, por exemplo, no mar, a influéncia de contorno livre sobre a aeronave
provoca a aproximagdo da mesma na dgua, ao contrdrio do que € presenciado no solo. Para o caso
de um voo de pulverizacdo agricola, proximos da vegetacdo, partes do solo ficam cobertas pela
plantacdo e outras partes ficam descobertas, dessa forma, o comportamento do efeito solo €
intermedidrio, ou seja, ndo se comporta nem como se tivesse um contorno sélido (chdao) e nem
como se tivesse um contorno livre (4gua), entdo € obtida uma imagem que gera um efeito com
intensidade intermediaria. Neste trabalho, é considerada a influéncia de contorno sélido sobre a

acronave.

Vortices de ponta de asa (Wio
normal}

Lk

Waortices de ponta de asa sofrendo
interferéncia do chio

-
ke

Figura 4.16: Efeito Solo
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O arrasto induzido da aeronave atuando em efeito solo pode ser obtido ao se determinar a
velocidade de downwash. Para isso, considere-se que as circulagdes y para cada segmento da
envergadura da asa estejam distantes de uma altura h acima do solo. Esse exerce uma influéncia
sobre o sistema de escoamento como um sistema de imagem refletida no mesmo, podendo ser
substituida por uma aeronave voando invertida a uma distancia h abaixo do solo, como

apresentado na Figura 4.17.

" Y(IJ, o
= Y2 5
Y() |
¥ — p
s, T i (2 5. :
ﬁ g - .
E h AY -
z B Solo
5 R1™ a,
= h 2
n
= i) A
s
al / 4
L[6) Nl )]

Imagem dos vortices

Figura 4.17: Vértice ferradura e a imagem abaixo do solo (MCCORMICK, 1994)

Conforme Mccormick (1994), a velocidade induzida no ponto I ao longo do vortice
ferradura centrado no ponto J, no qual se localiza um vértice de esteira semi-infinto, pode ser

escrito pela lei de Biot-Savart dada pela Equacgdo (4.39).

Aw(l) = y4(7jr) [(m —1Y(1)> - (yz —1Y(I)>] (4.39)
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Em efeito solo, considerando o sistema de imagem de J, a Equacdo (4.39) € determinada

no plano vertical, ficando na forma da Equacao (4.40).

Awll) = = y4(7/r) [(Yl 1;1}2,(1)) B (Yz };212/(1))] (4.40)

A variacdo do arrasto induzido provocado pelo efeito solo € determinado seguindo as
Equacoes (4.41) a (4.43).
b /2 1
AD; = jb pAwT(y) dy = ACp; 5 pV*S 4.41)

/2

b
[3% p awT () dy

ACp; = T (4.42)
? pVZS
Entdo o coeficiente de arrasto induzido em efeito solo serd dado por:
Cpi soto = Cpi — ACp; (4.43)

Andloga a Equacdo (4.30), a variacdo do coeficiente de sustentacido é dada pela Equacgao

(4.44), e o coeficiente de sustentacdo total considerando o efeito solo pela Equacao (4.45).

T AR
ACL solo = (1 + 6) ACDL (4‘44)
Entao,
CLsoto = C, + ACy, (4.45)

4.5.5. Aerodinamica das empenagens e fuselagem
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De acordo com Ismail (2009), a dire¢ao do escoamento que atinge a cauda € influenciada

pela asa e fuselagem, como ilustra a Figura 4.18.

| §-
Diregao do escoamento incidente
sobre a cauda horizontal ’
\ 7 !
i Eh o — —— o — —
g ) 'i-.u'fr_l__;f_'_‘....u-‘-;:-Linha dacorda! | Ch o H‘ih 'r]. -
! da asa ...---"'""'F _~Jh
: oy - Now \
Veo S
distancia entre os c.a - —

Figura 4.18: Aerodinamica da cauda horizontal em voo reto (ISMAIL 2009)

Assim, o angulo de ataque da empenagem horizontal é dada pela Equacdo (4.46).

ap =a+ e, + q; (4.46)

Onde, g, € o angulo de fixacdo da empenagem horizontal em relacdo a corda da asa. De
maneira andloga as Equacoes do coeficiente de sustentacio para asa e deflexdo dos flapes, para a

empenagem horizontal, sdo adotadas as Equacdes de (4.47) a (4.49).

=g (4.47)
C. = dClh (a _ aah ) 4.48
lh _dah h _aﬁh Nh (4.48)

Onde, dC;,/day é a inclinagdo da curva de sustentacdo da empenagem horizontal e
day,/0n, a mudanga na dire¢do da mesma devido a deflexdo do profundor.
A contribui¢do da empenagem horizontal na sustentacdo da aeronave como um todo é

definida como mostra a Equagdo (4.49) (SCHLICHTING; TRUCKENBRODT, 1979).
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Ly CpSpqn _ dCip qn Sh

Crr = — = = A Lt
=5y S da, (a+€h+al)q S (4.49)

A fuselagem interfere na sustentacio da asa alterando o campo de pressao sobre a mesma, e

a sua contribuicdo da fuselagem para a sustentacdo € pequena, assim, neste projeto serd

considerada a interferéncia asa-fuselagem devido a diminui¢do da sustentagdo que é causada pela

fuselagem (PULLIN, 1976).

Considerando que a fuselagem seja equivalente a um corpo de revolu¢do em relacdo ao

eixo longitudinal, a sustentacdo da fuselagem pode ser dada pela Equagao (4.50).

(a — agfys) [KmD? tf

Cqus: S ) +nCdc(a_a0f) LO

d dxl (4.50)

Onde, fxlg d dx- area em planta da fuselagem atrds do ponto x0, o qual € o ponto em que

inicia a cauda, em que o escoamento passa de potencial para viscoso;

asa;

D- € o diametro médximo do corpo equivalente de revolugdo;
K — fator de massa aparente;

71- Relacdo entre o coeficiente de arrasto de um cilindro infinito e o de um finito.

O coeficiente de sustentagdao do conjunto asa-fuselagem € dado pela Equagdo (4.51).

Se

CL asa—fus — CL fus(a) + (wa - wa) Agsa (0( - aofus)? (4-51)

Onde,

Se: € a area efetiva da asa, ou seja, a drea da asa subtraida da 4rea da fuselagem que cobre a

Enfim, o coeficiente de sustentagdo total da aeronave € dado pela Equagdo (4.52).

Crtotal = CLasa—fus + Cip (4.52)
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4.5.6. Arrasto Parasita

. Empenagens e da barra de pulveriza¢ao

O arrasto parasita das empenagens e da barra de pulverizacdo pode ser estimado conforme

a Equacao (4.53) (RAYMER, 1989).

Swet

CDO = Cf S

(4.53)

Em que foi considerado o coeficiente de atrito de pele de um cilindro no caso da barra de

pulverizagao
. Trem de pouso

O coeficiente de arrasto do trem de pouso pode ser calculado através da Equacao (4.54),

considerando a quantidade de trem de pouso que possui a acronave (ROSKAN, 1985).

(Strem)i

S (4.54)

n
Cotrem = ) (Cotgy=0)i + P iC1)

=1

Onde, Cp;,=o € 0 coeficiente de arrasto para sustentagdo zero do trem de pouso e depende

do tipo de capota que o pneu possui e da sua estrutura. Esse coeficiente depende da drea (S¢yrem =
b:xD;), onde b, é a espessura do pneu e D; € o didametro do mesmo. O fator p considera o arrasto

do trem de pouso com a sustentacao, a Figura 4.19 mostra um método para determinar esse fator.
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p=insignificante p=-0.25 Cpe, o p=0,30Coe_, o

Figura 4.19: Fator de arrasto conforme o tipo de trem de pouso

. Arrasto da fuselagem

—3

p=-0,40 Cmﬁ =0

O arrasto parasita da fuselagem pode ser estimado pelo método descrito por Raymer

(1989), em que € calculado o coeficiente de arrasto de pele (Cr) e uma componente (FF) que

estima o arrasto de pressdo devido a separacdo viscosa. Os efeitos de interferéncia dos arrastos

por outros elementos (Q) sdo estimados e o arrasto total ¢ determinado pela soma do produto da

area molhada (Sy¢;), Cr, FF € Q de cada compontente (indicado pela sublegenda “c”), como

apresentado pelas Equacdes (4.55) a (4.58).

_ Y(Cre FF: Qc Syet )
CDOfus - S

0,455

C.. =
¢ (logyoRe)?58(1 + 0,144 M?2)065

FF = 1+60+ !
B 3 400
l

Onde, f = 2

(4.55)

(4.56)

(4.57)

O fator Q de interferéncia asa-fuselagem para uma asa baixa sem filete, estd entre 1,1 e 1,4,

segundo Raymer (1989).
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O coeficiente de arrasto da fuselagem devido a sustentacdo para cada angulo de ataque,

considerando a fuselagem como um cilindro, é dado pela Equacdo (4.58) (ROSKAN, 1985).

Spl_fus
S

Sbf
Cprrus = 2 a? Tus +1nCp. a?

(4.58)

Onde, Syf,s € a drea da cauda da fuselagem; n € a razdo dos arrastos de um cilindro finito e
um cilindro infinito, mostrado na Figura SA do ANEXO A. De acordo com Roskan (1985), Cp €
uma constante que depende do nimero de Mach e sendo obtido experimentalmente para um

cilindro circular submetido a fluxo cruzado; € Sy ¢ € a drea planiforme da fuselagem.

Assim, o coeficiente de arrasto total da fuselagem é dado pela soma dos seus coeficientes

de arrastos apresentados na Equacgdo (4.59).

CDfuselagem = CDOfus + CDqus (4.59)

. Arrastos de interferéncia entre as empenagens e a fuselagem

Os arrastos de interferéncia das empenagens horizontal e vertical com a fuselagem podem

ser calculados conforme a Equacao (4.60) (PULLIN, 1976).

N (0.8 t3 — 0.0005) cp, 2
Cpinter = S ‘ (4.60)

Na qual N € o nimero de cantos na juncao das empenagens e ¢ € a espessura relativa.

° Arrasto do coletor de ar
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N

O arrasto devido a coleta de ar para motorizagdo a hélices pode ser calculado pela
Equacdo (4.61) (PULLIN, 1976).

mV
Cpeotetor = q_S (4.61)

Onde, m = 0.0006 P ,poténcia em HP.

e Arrasto Total

Enfim, o arrasto total da aeronave é dado pela soma de todos os arrastos parasitas e

arrastos induzidos, conforme a Equacao (4.62).

Cptotar = CDparasita + Cpinduzido (4.62)

4.6. Procedimento de Calculo dos parametros aerodinamicos do VANT

O software X-FOIL foi utilizado como ferramenta para determinar os parametros
aerodinamicos do perfil, ¢ o MATLAB para fazer a rotina de cdlculos da otimizacdo
computacional do mesmo, além disso, este foi usado para obter o carregamento da asa com e

sem a deflexdo dos flapes, e a polar de arrasto do VANT, com e sem a influéncia do solo.

4.6.1. Procedimento de otimizacdo computacional do aerofélio
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As fungdes que compde o algoritmo computacional sdo descritas da seguinte maneira:

. gerainstruc(): Funcdo para geragdo do arquivo instruc.dat que contém o conjunto
de instrugdes para a execucao do programa X-Foil.

. coefin(): Funcdo que gera dois vetores, cada um com os seis coeficientes
ancorrespondentes ao intradorso e ao extradorso do perfil original.

. para2ai(para): Funcdo que recebe os onze parametros geométricos de um dado
perfil e calcula os doze coeficientes a,, correspondentes.

. geraxypts(aU,aL): Funcdo que recebe coeficientes a, e gera o arquivo xypts.dat.
Este arquivo € usado como entrada para o X-Foil e possui uma série de pontos (coordenadas x e
y) que discretizam o perfil aerodinamico.

. cfd(para,flagcount): Funcdo que chama o X-Foil utilizando os comandos gerados
pela fungdo gerainstruc() armazenados no arquivo instruc.dat e os pontos gerados pela fungdo
geraxypts() armazenados no arquivo xypts.dat.

. lesaida(): Funcdo que 1€ o arquivo de saida do X-Foil, calcula o parametro de
otimizacao e verifica as restri¢des.

. plotahist(hist): Funcdo que cria os grificos de convergéncia dos parametros
geométricos e do parametro de otimizacdo. Cria ainda o perfil original e o perfil utilizado na
iteracdo.

. ai2para(): Funcdo que recebe os doze coeficientes a, e retorna os onze

parametros geométricos correspondentes.

Primeiramente € descrito o intradorso e o extradorso do perfil em seus pontos (X;,Vi),
separando os respectivos conjuntos de pontos. A partir dai, utiliza-se uma funcdo de interpolagcdo
para encontrar os coeficientes da equagdo Parsec das curvas do intradorso e do extradorso e
adicionar seus valores na fungao coefin().

Com a equagdo Parsec definida, o préximo passo do programa é calcular os parametros
geométricos do perfil, através das Equacdes (4.3) a (4.15), utilizando o algoritmo ai2para(). Estes

parametros sao os dados de entrada para a funcdo cfd(), que chama o X-Foil utilizando os

118



comandos gerados pela funcio gerainstruc() armazenados no arquivo instruc.dat € 0s pontos
gerados pela funcdo geraxypts() armazenados no arquivo xypts.dat.

A funcdo CFD tem como resposta o valor da razdo Cp/Cp minima. A descri¢do do perfil
em pontos € parametro de entrada para o programa X-Foil, que calcula todos os coeficientes
aerodindmicos, retornando seus valores em um arquivo saida.dat. O programa faz isso
iterativamente para varios parametros geométricos, ou seja, varios perfis, respeitando restri¢des
impostas na funcao lesaida(). Isso cria um conjunto de perfis candidatos a ser o perfil otimizado.

Matematicamente, tem-se uma funcio f: R'! —R, onde R!! € o espaco de vetores reais,

cujos valores correspondem aos parimetros geométricos de um perfil X;, onde:

Xi = (rLEy,TLEL, Xyp, X0, Yup, Yi0, Yxxypr Yxx,00 Y BrE, ATE)i

O espago possui infinitos valores de X, os quais nem todos representam perfis, e nem todos
sao perfis candidatos a perfis 6timos. Sendo assim, delimita-se uma regidao do espago (perfis com
CL> 1,8 neste caso) e dentre estes, busquemos o minimo da funcio f(X), que é o valor da razdo

Cp/CL. Uma interpretacdo grafica desta descricao pode ser vista na Figura 4.20.

Figura 4.20: Interpretacdo grifica do espaco X de perfis de aerofélios
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De posse do menor valor de Cp/Cy, e do seu respectivo vetor X, os valores dos coeficientes
da equacdo Parsec € obtido pela fun¢do aiZ2para(), e através desta, obtem-se o conjunto de pontos
(x;,yi) que descreve, finalmente, o perfil otimizado. Chama-se a fun¢ao plotahist(hist) para plotar
os gréaficos de convergéncia dos pardmetros geométricos e do pardmetro de otimizagao.

Para cada iteracdo do Matlab, foram realizadas ajustes na faixa do bnd (dentro da fungdo
main.m) e nas condi¢des de restricdo do C; maximo e Cp minimo (dentro da funcdo lesaida.m),
fazendo comparagdo com os dados aerodindmicos do perfil original. A cada resultado obtido,
eram analisados graficamente os coeficientes de sustentacdo e arrasto para cada angulo de ataque

e foram separados os aerofdlios que obtiveram melhor desempenho.

4.6.2. Procedimento de calculo do carregamento da asa

A. Sem Flap e sem Efeito Solo

Para determinar o carregamento da asa, deve-se primeiramente conhecer os
coeficientes A,da Série de Fourier dos senos, dessa forma, foi rearranjada as Equacdes
(4.63) a (4.65) para obter a expressao apresentada pela Equacao (4.66), assumindo a asa

como uma superficie de sustentacdo isolada com vdo em regime e possuindo carregamento

simétrico.

Ci = aolers (Vo) — ar=o| = ala — a; — @] = Vji—((})]/)o) (4.63)
Assim,

@ —ay_ Vo — Vi,  n iz:;n né _ 2(4b VwC%]j)izsen no) .60
Adotando
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_ ¢ (¥)ao
‘u_ =

85 (4.65)

Entao,

n
B pn)
(o —ai=) = ) Apsennd |1+ _— (4.66)
1

A geometria da asa do projeto VANT foi determinada na Secdo 3.10 como sendo reta-
trapezoidal e sem enflexamento, mostrada na Figura 4.21.

Analisando a metade da asa sem deflexao de flap, a parte reta possui corda constante de
0,83m (corda raiz) e na parte trapezoidal ela varia conforme a Equacdo (4.67), com corda da

ponta de 0,58 m.

c(y) =[-0,16 * (y — 1,55) + 0,83] (4.67)

|
b >

|
i
1
1
|
1

\ 4

Figura 4.21: Geometria da asa do VANT

Sendo os parametros V e b conhecidos, o angulo de ataque a foi variado de -6° a 10° a cada
2°, o coeficiente a, foi determinado pela relacdo (dC;) / da do perfil otimizado, junto com o
coeficiente a;_g.

De posse da Equagao (4.66), para se determinar os coeficientes A, da série de Fourier, foi
feito uma rotina de célculos que variava os angulos 8 dew / 2n a m / (2) com passode m / 2n
para n igual a 20, com os respectivos valores de p para cada iteracdo. Sendo o parametro u

dependente de c(y) e este dependente de 8, como apresentado na Figura 4.22.
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Assim, resolvida a Equacdo (4.66), pode-se determinar a circulacdo, e consequentemente,
a distribuicdo do carregamento da asa, através da Equacgdo (4.63), e também o coeficiente de

sustentacdo da asa.
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..-'"r :""f /; .-""T _d,-:— 'dfu o
J/ I__,-"'T-- o : ____.:-—-";\K
Faes A _d_l-'-"-- R i |,
/ f’f;-;i:ii?'f. ] S
= i “x{ IR
R B e TS
Cly) ! - P!
Y6 5 4 3 2 1=n
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Figura 4.22: Asa segmentada em n particdes dependentes do angulo 6

B. Sem Flap e com Efeito Solo

O VANT passard o maior tempo da missdo voando em altitudes muito préximas ou até
mesmo abaixo do tamanho da sua envergadura, com isso, os parametros aerodinamicos sofrerdo
interferéncias do solo.

Através do método de imagem descrito na Secdo 4.5.4, foi determinado o valor da
circulagdo I'(y) como descrito na Se¢do 4.6.2.A.

Pela Equacdo (4.42), foi obtida a variacdo do coeficiente de arrasto induzido e pela
Equacgdo (4.43), o coeficiente de arrasto induzido com efeito solo, e das Equacdes (4.44) e (4.45),

o coeficiente de sustentacdo em efeito solo.
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C. Com a deflexa@o do Flap

O coeficiente de sustentacdo para a secdo do aerofdlio localizado em y=y, é dado pela
Equacao (4.63). O flap ird aumentar a curvatura do aerof6lio com a sua deflexdo e,
consequentemente, aumentar a sustenta¢do, assim, os coeficientes a, € a;—o nio serdo os
mesmos de antes. Dessa forma, foram rearranjadas as Equacdes (4.22), (4.23) e (4.35) para
chegar na expressdo apresentada pela Equacdo (4.68) e assim, seguindo de maneira andloga o
procedimento da Secdo 4.6.2.A, pode-se obter os coeficientes An, e consequentemente, a

distribuicao do carregamento da asa com Flap, através da Equacdo (4.69).

K(y) (4.68)

C =C;+C 5>—=q4la—a; —a,_o| +a Of — Qfy—
ltotal l Iflap Vc(y) 0[ i L—O] Of( f fL—O)

2(4VbY Ansend) Y.n An senf
Ve®) -

Assim,

P - 05L=0) + Qof (ozf - aszo)

(4.69)

8b agn
Z An sen@ (m + senH) =0agax — agA; -9 + Qor (af - afL=0)

Foi considerada a distribui¢cdo do dngulo de ataque causado pela deflexdo do flap sobre a
borda de fuga, como apresentado pela Equagdo (4.35). Os valores das derivadas desta Equacdo
foram obtidos a partir do grafico da Figura 11 A do ANEXO A e, conseqiientemente, o valor de
of em funcdo do angulo de deflexdo do flap (). O fator A¢ foi estimado através de dados
histéricos das relacdes de varias aeronaves como mostrado no grafico da Figura 4.23.

Sendo x=0,75 e A = 018.
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O valor de ay¢ € numericamente igual a inclinag¢do da curva C; x a do perfil com flap.

Ler

envergadura aleron/

envergadura asa
A F

(/] g g 5 g g 3 i i I T _?':.f""'
il A 4 18 U8 SZ1 14 A M 31 M

corda ailleron/corda asa

Figura 4.23: Dados historicos da relagdo entre corda e envergadura do aileron em relagdo a

asa, adaptado de Raymer (1989)

4.6.3. Procedimento de calculo para determinar o coeficiente de sustentacgio total

As superficies que geram sustentacdo no VANT sdo a asa, a empenagem horizontal e a
fuselagem. Esta dltima gera uma sustentacdo baixa, sendo entdo analisada a interferéncia que a
mesma provoca na asa acarretando na diminui¢do da sustentacao.

O coeficiente de sustentacdo da asa foi determinado pela Equacao (4.28), apds encontrar o
coeficiente Al pela série de Fourier. O coeficiente de sustentacdo da empenagem horizontal foi
calculado através da Equacao (4.49).

O coeficiente de sustentacdo do conjunto asa-fuselagem foi determinado pela Equacgdo

(4.51), em que os coeficientes K, s € Ks, foram obtidos graficamente pela Figura 3A, do

ANEXO A. Assim como os fatores K,C;. € n foram obtidos graficamente pela Figura 2A, 4A e
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SA, respectivamente, do ANEXO A. Através da ferramenta de desenho SolidWorks, foi possivel
determinar a drea plana da cauda e o didmetro de revolucdo. Assim, com a Equagdo (4.52), foi

determinado o coeficiente de sustentagdo total.

4.6.4. Procedimento de calculo para determinacio da Polar de arrasto do VANT

A. Determinacao dos arrastos parasitas

Assim como foi feito anteriormente, com a anélise dos coeficientes de sustentacdo da asa,
a velocidade adotada foi de 44m/s (pulverizacdo). Os valores dos pardmetros que envolvem a

geometria, vieram do desenho feito em SolidWorks.

. Empenagem Horizontal e Vertical

Para estimar o arrasto parasita das empenagens horizontal e vertical, utilizou o valor do
coeficiente de arrasto minimo do perfil de ambas, gerado pelo X-Foil, o qual considera em sua

rotina os arrastos de pele e de pressao.

. Barra de Pulverizagao

De maneira andloga, determinou-se o coeficiente de arrasto parasita da barra de
pulverizagdo, considerando o coeficiente de arrasto de um cilindro, sendo Cpgcilindro = 1,1

(LSFM, 2008).
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. Fuselagem

Utilizaram-se as Equagdes (4.55) a (4.57) para determinar o coeficiente de arrasto parasita
da fuselagem. Para determinar o coeficiente de arrasto devido a sustentacdo, o angulo de ataque
da Equacdo (4.58) € o mesmo que o da asa, considerando que a fuselagem esteja na mesma
horizontal que o solo. Dessa forma, esse angulo foi variado de -5° a 8°. O valor de n = 0.63
retirado da Figura 4.21, e Cp. = 1.2 conforme Roskan (1985), para baixo nimero de Mach.
Entdo, através da Equacdo 4.59, pode-se obter o coeficiente de arrasto da fuselagem para cada

angulo de ataque.

° Coletor de Ar

O coeficiente de arrasto devido a coleta foi calculado através da Equacgao (4.61), com

poténcia de 66HP (na pulverizacao)

° Trem de Pouso

O coeficiente de arrasto do trem de pouso foi determinado utilizando a Equagdo (4.54).
Considerando para este projeto que o pneu ndo possua capota e que a estrutura do trem de pouso
ndo seja dividida, entdo, segundo Roskan (1985), Cp¢., —o = 0,565. Para o fator p, foi adotado
que seja um valor insignificante (Figura 4.19), e uma quantidade de pneus igual a 3 (bequilha e

trem de pouso).
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B. Determinacao do Arrasto Induzido

. Empenagem Horizontal e Vertical

O arrasto induzido da empenagem horizontal foi obtido de maneira andloga a da asa,
utilizando a Equagdo (4.28) para determinar os coeficientes de sustentacdo para cada angulo de
ataque, e em seguida, foi substituido os valores na Equacao (4.31). Para a empenagem vertical,

considerou-se que ndo houve deflexdo do leme, dessa forma ndo hé geracdo de arrasto induzido.

C. Arrasto de interferéncia entre empenagens e fuselagem

Para obter o arrasto de interferéncia entre as empenagens e a fuselagem, foi utilizada a
Equacgdo (4.60), sendo N=4 para empenagem horizontal e N=2 para a empenagem vertical, ¢, =

0,35me ¢yt = 0.79 m.

e Polar de Arrasto

De posse de todos os coeficientes de arrastos parasitas e induzindos, além dos coeficientes
de sustentac¢do, foi possivel obter o coeficiente de arrasto total para uma faixa angulos de ataque,
como também o coeficiente de sustentacdo total, e através das Equacdes (4.52) e (4.62),

possibilitou criar a curva polar de arrasto do VANT, sendo apresentado na Figura 4.49.
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4.6.5. Resultados do projeto aerodinamico

¢ Validagdo da rotina computacional

Para verificar a confiabilidade dos resultados, foram gerados alguns gréificos utilizando a
rotina computacional no Matlab criada para realizar o calculo aerodinamico da asa, com base na
teoria da linha de sustentacao de Prandtl, com o intuito de comparar com os dados da literatura no
caso da asa sem flap, e com um trabalho experimental se tiver flap.

Dessa forma, foi gerada a curva dC,/da pela razdo de aspecto, apresentada pela Figura
4.24, e simulada uma asa reta com as caracteristicas: AR=8,0; corda = 0,5m e envergadura = 4,0
m, obtendo um valor de dC,/da = 4,82 /rad, apresentada na Figura 4.25, que ficou bem

proximo do resultado dada pela literatura, como mostrado na Figura 4.26.

Inclinagcéo da curva de sustentacdo pela razdo de aspecto
6 T T T T T

00 2 4 6 8 10 12

AR

Figura 4.24: Curva dC; /da pela razdo de aspecto gerada pela rotina computacional
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Sustentagao da Asa
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Figura 4.25: Curva do coeficiente de sustentagdo pelo angulo de ataque com inclinagao de

4,82/ rad

| dC,/da = 4,8/ rad
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AR —
Figura 4.26: Inclinacio da curva de sustentacdo da asa retangular pela razdo de
aspecto; C'; o, = 2m. (1) Teoria da linha de sustentagdo simples, (2) Teoria da linha de

sustentacdo estendida (SCHLICHTING; TRUCKENBRODT,1979)
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Também foram geradas curvas da distribui¢ao de sustentacdo na envergadura para algumas
razdes de aspecto, apresentado na Figura 4.27, e comparado com as curvas da Figura 4.28. Todas

as curvas apresentaram resultados semelhantes.

Distribuigdo da sustentagdo na envergadura
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Figura 4.27: Distribui¢@o da sustentacdo na envergadura para AR= 6, 9,12 e para os limites
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Figura 4.28: Distribui¢do da sustentacdo C;/C, de asas retangulares sem tor¢do, de
AR=6,9,12 e também para os limites AR - 0e AR - o, ('}, =2m (SCHLICHTING;
TRUCKENBRODT,1979)
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Para verificar o comportamento da circulagdo na envergadura comparando com a literatura
(Figura 4.30), foi simulada uma asa retangular sem tor¢do com AR=6 com angulo de ataque de 1
grau, apresentando o resultado na Figura 4.29. Além disso, analisou o comportamento C;/C;,

dessa mesma asa, apresentado na Figura 4.31, comparando o resultado com a Figura 4.28.

Circulagéo da Asa

0.45
0.4}
0.35}
0.3}
x 0.25¢
0.2
0.15
0.1
0'05-‘1 -0|5 0 0|5 1
y
Figura 4.29: Distribui¢do da circulac@o da asa retangular sem tor¢do com AR=6 atacada de
1 grau
as
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Figura 4.30: Distribuicdo da circulacdo da asa retangular sem tor¢cdo de AR=6 e a=1°,
C'1 = 2m. (1) Teoria da linha de sustenta¢do simples. (2) Teoria da linha de sustentagdo

estendida (SCHLICHTING; TRUCKENBRODT,1979)
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Distribuicdo da sustentacéo na envergadura

1.4

CIICL

Figura 4.31: Distribuicdo da sustentacdo C;/C; na envergadura para asa reta sem tor¢ao de

AR=6 ¢ 0=1°

Para verificar a rotina considerando a deflexao dos flapes, foi utilizado como comparagao o
trabalho experimental feito por Carter (1971) que trata da distribuicdo de pressdao na asa de um
aeromodelo que possui o aerof6lio NACA 4415, com flap no bordo de fuga a 0°, e defletido de
40°. O resultado experimental do coeficiente de sustentacdo pelo angulo de ataque, apresentado
pela Figura 1 A do ANEXO A, é comparado com os resultados analiticos na faixa de angulos de
ataque entre -2 a 5 grau, como apresentado na Figura 4.32.

A faixa de angulos acima de 5,0 graus nao foi escolhida para fazer a comparagdo por ser
uma regido de ndo linearidade do escoamento a qual ndo € considerado na teoria da linha de
sustentacdo de Prandtl. Entdo, pode-se fazer a comparagdo, qualitativamente, com a regido linear.
Observa-se que os resultados gerados pela rotina computacional foram equivalentes aqueles
apresentados na literatura, tanto fazendo a simulacdo com caracteristicas de asas genéricas quanto
para uma asa especifica, o que gera uma confiabilidade no programa. Desse modo, foi adotada

essa rotina para calcular os parametros aerodinamicos da asa do VANT.
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Figura 4.32: Resultados comparativos entre o coeficiente de sustentacdo tedrico e

experimental, ambos com flap defletido de 40 graus

4.7. Resultados e Discussoes da Otimizacao do aerofélio NACA 4415

A operacdo de pulverizagdo aérea acontece préxima do solo, em velocidades altas e em
baixos angulos de ataque. Dessa forma, foi proposto uma otimizagao no perfil NACA 4415 para
que o desempenho durante o voo de pulverizacido aérea fosse melhorado, neste caso, a razdo de
planeio (C;/Cp) para baixos angulos de ataque. Além disso, a aeronave agricola possui carga
paga elevada necessitando de um alto coeficiente de sustentacdo préximo do stall, durante a
decolagem.

A curva de razdao de planeio pelo angulo de ataque (Figura 4.36) do perfil otimizado
apresentou a vantagem de ter valores de (C;/Cp) maiores para angulos de voo de pulverizacao
(angulos baixos, adotado 3,0 graus), obtendo um ganho aerodindmico de 12% desta relacao para
3,0 graus de angulo de ataque. A contribui¢do desta razdo juntamente com o arrasto, o qual
manteve-se bem préximo do original (aumento em torno de 0,4% do mesmo para a faixa de
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angulos de

consequentemente, aumento da autonomia que € um fator importante para um VANT.

operagdo de pulverizagdo), pode gerar uma economia de combustivel, e

O resultado obtido na otimizacdo encontra-se na Tabela 4.1 e para melhor compreensao dos

resultados, a Tabela 4.2 apresenta os parametros geométricos do perfil original e a Figura 4.33 os

perfis original e otimizado.

Tabela 4.1 - Coeficientes e parametros geométricos do perfil otimizado

ay; |0.2159 a;y  |-0.2185 | 7y [-53955 Yr=  |0.0014
ay, |0.2576 a,, |0.9020 TeL  |54692 AYrz |0.0060
ays  |-16.980 a;, |-22.310 ) 0.1432 arg  |-0.1173
ay, |26.330 a;, |33.590 Y, -0.0477 | Bre [0.3616
age |-19.760 | @iz |-26.100 | Yixu» |-0.8206 | X.» 0.3526
aye |0.5689 a;,. |0.7974 Yexio [0.9242 X, 0.1432
Tabela 4.2 - Coeficientes e parametros geométricos do perfil original
Qu1 0.2159 | “r 02183 | ey | 53053 | Yre 0.0006
Qy; 0.3253 | Q2 0.9138 | Tiet 54654 | AYre | 0.0060
Qys -18.130 | @3 -23.746 | Yup 0.1181 | @re | -0.1184
Ayg 28.657 | Qrs 39.595 | Y, -0.0476 | Pre 0.3637
Ays | .23.696 | %s | -34517 | Yxxwr | .0.8208 | “wr | 03814
Aye | 07762 | Qe 11.660 | Yexe | 09331 | Xio 0.1434
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Figura 4.33: Perfil Original e Otimizado

As Figuras de 4.34a 4.38 comparam as curvas do perfil original com a do perfil otimizado

nomeado N1PVA.
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N o1
55 -35-15 05 25 45 85 85 105125 145185 185 205 225
]

Figura 4.34: Curva do coeficiente de sustentacdo pelo dngulo de ataque para Re= 3,0 10°
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Figura 4.35: Curva polar de arrasto para Re= 3,0 10°
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Figura 4.36: Curva da razdo sustentacio/arrasto pelo angulo de ataque para Re= 3,0 10°
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Figura 4.37: Curva do coeficiente de arrasto pelo angulo de ataque para Re= 3,0 x 10°
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Figura 4.38: Curva do coeficiente de momento pelo angulo de ataque para Re= 3,0 x 10°

Comparando os resultados da otimizagdo com o perfil original NACA 4415, o perfil
N1PVA possui um coeficiente de sustentacdo maior tanto na faixa de angulos para voo de
cruzeiro quanto stall. A razdo de sustentacdo/arrasto ¢ maior na faixa de angulos de vdo de
cruzeiro (ou pulveriza¢do) e o arrasto passa a ficar maior por volta de 8,5°, no entanto, para a

faixa de angulos de voo de cruzeiro os arrastos sao bem préximos. Com relacdo ao coeficiente de
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momento, 0 NIPVA apresentou um coeficiente um pouco mais negativo, com diferenca de
aproximadamente 0,01. Através da Equacdo (4.16), foi obtido o centro aerodinamico do

aerofélio. Sendo my = —0,022 rad~t e ay, = 6,17 rad !, entdo X, = 0, 246.

4.8. Resultados da analise aerodinamica da asa

A curva de carregamento da asa assim como a curva dos coeficientes de sustentagdo e
arrastos induzidos da mesma foi obtida considerando a velocidade de v6o de pulverizacdo (140
km/h), e foi feita a variacdo do angulo de ataque analisando a faixa de -0 a 16 graus. Os
resultados sdo mostrados nas curvas das Figuras 4.39 a 4.41, comparando as situagdes com e sem
efeito solo. Os resultados apresentados do carregamento distribuido na asa visam contribuir para

um futuro trabalho de projeto estrutural da mesma.

Carregamento Alar

2 ] ] ] I ] ] L
a =16,0°
1.8 a =14,0° .
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_ a =6,0°
o 1F .
a =4,0°
0.8 1
a =2,0°
06} -
a=0°
0.4 -
0.2} ’_ | 4
(-)4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4

Envergadura [m]
Figura 4.39: Curva de carregamento da asa para variados angulos de ataque
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Por se tratar de uma asa reta-trapezoidal com afilamento de 0,7, o stall na regido das pontas
da asa torna-se suaves, como mostra a Figura 4.39, para angulo de ataque de 16 graus, em que as
pontas da asa tendem a sofrerem stall antes que a raiz.

O valor do coeficiente de sustentacdo global da asa depende dos valores de A;, entdo para a
faixa estipulada de angulo de ataque calculou-se os valores de A; e C;, obtendo a curva
apresentada na Figura 4.40. E através da Equacao (4.31), pode-se obter a curva do coeficiente de
arrasto induzido da asa.

Pelo método da imagem descrito na Secdo 4.5.4, a asa imagem induz uma velocidade
upwash na asa real, e a soma desta velocidade com a velocidade de downwash provoca uma
variacdo da velocidade induzida, como apresentado na Equacdo (4.40), acarretando na
diminui¢ao do arrasto induzido, mostrado na Figura 4.41.

Com a reducdo da velocidade de downwash, o angulo de ataque induzido diminui
provocando um aumento do angulo de ataque efetivo da Equacao (4.21), e consequentemente, o
aumento da sustentagdo conforme apresenta a Figura 4.40, a qual foi determinada pela Equacao
(4.45), podendo ocasionar o crescimento da razdo de planeio e economia de combustivel. As
andlises da sustentacdo e arrasto em efeito solo foram feitas a 3,0 metros de altura do chao.

Comparacéo entre a sustentacdo com e sem efeito solo

16 —— CL sem efeito solo ||

1.4
1.2

1
0.8

CL

0.6
0.4
0.2

0

0.2 :
-5 0 5 10

o[

Figura 4.40: Comparagdo entre os coeficientes de sustentacdo global da asa, para variados

angulos de ataque, com e sem a influéncia do solo
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Comparagéo enire os arrastos induzidos com e sem efeito solo
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Figura 4.41: Comparagdo entre os coeficientes de arrasto induzido da asa, para variados

angulos de ataque, com e sem a influéncia do solo

4.9. Resultados considerando a deflexao do flap

A curva de carregamento da asa considerando a deflexdo do flap foi obtido considerando
um angulo de ataque fixo 3 graus na velocidade de decolagem 26 m/s , que € a situacdo mais
comum para se utiliza esse dispositivo, contendo o peso maximo do VANT. Assim, utilizando o
procedimento da Secdo 4.6.2.C, pode-se obter os resultados mostrados nas Figuras (4.42) e
(4.43). Os flaps estao sendo defletidos na parte reta-trapezoidal da asa, com angulos de deflexao
0° e 40°.

Nota-se uma contribuicdo 3 vezes maior na sustentacdo quando flapes defletidos de 40

graus.
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Carregamento Alar
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Figura 4.42: Carregamento da asa considerando a deflexdo do flap a 0 e 40 graus, com

angulo de ataque de 3 graus
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Figura 4.43: Coeficiente de sustentacdo da asa com a deflexdao do flap para O e 40 graus,
com angulo de ataque de 3,0 graus
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4.10. Resultados e discussoes da analise aerodinamica do VANT completo

Nessa andlise considerou-se o VANT sem a deflexao dos flaps, numa faixa de voo entre
25,0 € 50,0 m/ e a 3,0 m de altura em relagdo ao chdo. Foram calculados analiticamente os
coeficientes de arrastos e de sustentacao para todos os componentes, o que possibilitou analisar a
contribuicao do arrasto de cada um deles, como apresentado na Figura 4.48.

Os resultados dos arrastos parasitas das empenagens foram: para Re=1,0 x 10°, o

Cpoperfiit = 0,0053 e t=0.12. Do desenho feito em SolidWorks, obteve-se:

Swet_h _
Cpon = Cpoperrit % =6,24107*

Swet _
Coov = Cpopersu —¢— = 6,03107*

Quanto a barra de Pulverizacdo, o Cpoeilindro = 1,1 (LSFM, 2008), para Re= 1,0 x 10°.
Assim, Cpoparra = 0,0250.

Para a Fuselagem, com Re= 1,0 x 107, e admitindo o valor de 1,1 para Q. Os valores das
dreas, Syet = 7,2 m?, Sppus = 2,74 m?.

O coletor de ar teve como coeficiente de arrasto parasita, Cpcpreror = 0,000632 € o trem de
pouso, Cptrem = 0,0107.

O arrasto de interferéncia entre empenagens e fuselagem teve como resultados:
Cpinterferencia ne = 91 107° € Cpingerferenciave = 1,9 107

Para se construir a curva de sustentagdo, arrasto,polar de arrasto e a razdo de planeio, foi
arbitrada uma faixa de angulos de ataque entre -2 a 16 graus, a velocidade de 38,0 m/s, como

mostrado nas Figura 4.44 a 4.48, respectivamente.
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Sustentagao total
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Figura 4.44: Curva de sustentacao pelo angulo de ataque na velocidade de 38,0 m/s
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Figura 4.45: Curva de arrasto pelo angulo de ataque na velocidade de 38,0 m/s
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Contribuicdo dos arrasto dos componentes
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Figura 4.46: Porcentagem de arrasto dos componentes para uma faixa de velocidade de voo
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Figura 4.47: Curva polar de arrasto na velocidade de 38,0 m/s
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Razdo CL/CD para cada velocidade de voo
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Figura 4.48: Curva da razao de planeio pela velocidade de voo

Por se tratar de uma aeronave agricola, a barra de pulverizagdo foi adicionada no cdlculo da
polar de arrasto, sendo possivel visualizar uma significante contribui¢do no arrasto total quando a
velocidade aumenta. Os arrastos parasitas dos demais componentes tendem a aumentar essa
contribuicao devido ao arrasto induzido diminuir. Nota-se que a 35,0 m/s, por exemplo, o arrasto
induzido da asa possui por volta de 45% do arrasto total, maior que somados os arrastos parasitas

do trem de pouso e da barra (40% do total).
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Capitulo 5

S. DESEMPENHO

5.1. Introducao

As forcas que atuam na aeronave, sustentacdo, arrasto, peso € empuxo, determinam as
caracteristicas de voo podendo ser este acelerado ou ndo, em condicdes de subida, planeio,
nivelado e com curva.

A maioria dos parametros de desempenho podem ser determinados pelo arrasto ou
poténcia requerida em voo nivelado para uma velocidade uniforme (PERKINS, 1949).

Esta fase do projeto tem como objetivo determinar:

o Poténcia requerida e disponivel;

° Velocidade maxima;

° Razdo de subida e descida;

. Alcance;

. Autonomia;

. Distancia de pouso e decolagem;

. Raio de virada plana, fatores de carga e manobra pull up;
o Desempenho na pulverizagdo aérea.

5.2. Poténcia Requerida
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A razdo L/D afeta o desempenho da aeronave e a sua eficiéncia aecrodindmica, pois L e D
sdo dependentes do angulo de ataque e variam conforme a velocidade e altitude de v6o. Quando a
velocidade € alta, o angulo de ataque é pequeno. Quando a aeronave reduz a velocidade, o angulo
de ataque passa a aumentar para manter a sustentac¢ao, assim, a razdo L/D inicialmente aumenta e
logo decresce devido ao crescimento do arrasto. Dessa forma, a aeronave atinge a sua razao
maxima e conseqiientemente a minima poténcia.

A velocidade na qual ocorre a razdo (L/D)maxima €M VOO reto e em nivel é dada pela

1/2
2 KW
V(L/D)max == - 6.1
p Cpo S

Em aeronaves que tenham rotores propulsores e motores a combustdo, o valor de

Equacao (5.1).

(L/D)pmax e a velocidade de vOo para essa razio € proporcional ao valor mdximo de
(CL3 /2 / CD)max’ quando se estd analisando o alcance e a autonomia mdxima (ANDERSON,
1999).

A velocidade na condi¢do de (CL3 /2 / CD)max’ apresentada pela Equacdo (5.3), no caso de

um voo reto plano, € determinada substituindo o Cp pela Equacdo (4.33), seguida da derivagdo

em relacdo a C;, obténdo a Equacdo (5.2) e (5.3).

C, =+/3Cpo/K (5.2)

3 3
CL/2 1 3 /a
Cp C4\k 3 -3

max

Através das Equagdes (5.4) e (5.2), pode-se determinar a Equacdo (5.5).

147



(5.4)

o Q) Vo

A poténcia requerida estd diretamente relacionada com a relagido C L3 /2 /Cp e é obtida pelas

Equagdes (5.6) a (5.8).

Potencia = E(ﬁﬁ) (5.6)
Pr=TV = w %4
R CL/CD (57)

Rearranjando as Equacgdes (4.26) e (5.7), tem-se:

pe= [2XC 5.8

. L . . 3/2 ~ . s
Assim, as caracteristicas associadas com (C / / C D) sdo avaliadas para P minima.
L max

5.3. Poténcia Disponivel e velocidade maxima
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Para aeronaves com motor propulsor, a poténcia disponivel € a poténcia que o motor cede a
aeronave. Essa poténcia, apresentada pela Equacdo (5.9), é expressa através da eficiéncia da

hélice (n,,,) e da poténcia do eixo do motor.

p
T:npr

= Py = Npr p (5.9)

A eficiéncia da hélice € funcdo da razdo de avanco da aeronave, a qual depende da
velocidade de v6o, da rotacdo do motor e do didmetro da hélice, como mostrada na Equacao
(5.10). Foram utilizados os gréficos apresentados pelas Figuras 8 A a 10 A no Anexo A, de

Hartman e Biermann (1938), para obter a eficiéncia da hélice.

] = (5.10)

|4
nD
Um fator importante € especificar uma hélice adequada para o VANT, com o intuito de
possibilitar que o motor opere em uma faixa de melhor rendimento da curva de poténcia. A
Equacgao (5.11) expressa o coeficiente de poténcia-velocidade (cg) cujos valores dos parametros
serdo adotados para a operagdo de pulverizacdo, visando obter qual o angulo da péd () que tenha
melhor desempenho. A poténcia absorvida pela hélice € dada pela Equacao (5.12) e € avaliada de

modo que P, < Pmotor.

cs =V Yp/P n? (5.11)
Py, = c, pn®D? (5.12)

Onde, ¢, € o coeficiente de poténcia da hélice.
A velocidade médxima € obtida pela intersec¢cdo das curvas de poténcia requerida e

disponivel.
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5.4. Razao de Subida

As caracteristicas de subida dependem da habilidade de voar para cima e sobre obstdculos
que podem aparecer inesperadamente numa certa altitude e, assim, querendo desviar do mesmo
subindo ou descendo rapidamente, dentre outras razdes, tornando o desempenho de subida uma

das partes essenciais do projeto.

Em um v6o em regime e sem aceleracdo, conforme a Figura 5.1, as equacdes do
movimento tornam-se:

T—D—Wsenf =0 (5.13)

L—W cosf =0 (5.14)

L

Figura 5.1: Forcas que agem na aeronave durante a razao de subida

Rearranjando as Equagdes (5.13), (5.14), e analisando os vetores de velocidade,

decompostos na dire¢do vertical e horizontal na Figura 5.1, é obtida a razdo de subida,

apresentada na Equacdo (5.15) e o angulo de subida da pela Equacgdo (5.16), a qual é determinada

geometricamente através da Figura 5.1.
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X

Vseng = v | L1 VZ(W>_1C W2Kcos®6] _ T—D _Py—Pp (5.15)
ST =V W TP ) T e T v |T T w T w
: R/C
R/C =V, =V senf =sm_19=7 (5.16)

Para uma aeronave com motor de combustao e rotor propulsor a razao de subida méxima é
equivalente a poténcia em excesso maxima, dessa maneira (R /C)pyqx OCOITE N0 Mmomento em que

se obtém a velocidade para minima potencia requerida, ou a velocidade na qual a relacdo

3/2 .
C,’*/Cp é maxima.

5.5. Razao de descida

A razdo de descida € a velocidade vertical descendente da aeronave, ilustrado na Figura 5.2.

As equagdes de movimento, nesse caso, tornam-se:

Taxade | ].L
descida [ p

Harizomlal

1“"

Figura 5.2: Forcas que agem na aeronave durante a razdo de descida
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L =W cos6 (5.17)

D =W senf (5.18)

Multiplicando a Equacdo (5.18) por V, e manipulando as Equacdes (4.26) e (5.17), pode-se
obter a Equacdo (5.19) da razao de descida.

DV 2cos%0 W
- 2\ ¢ (5.19)
W Je(cire) S

Para que a aeronave obtenha uma razio de descida minima, arrasto deve ser reduzido, e
o valor de 8 deve ser minimo, dessa forma, considerando cosf = 1, a expressdo da razdo de

descida torna-se idéntica a da poténcia requerida.

5.6. Alcance

O alcance ¢é a distancia percorrida pela aeronave com apenas uma carga de combustivel.
Durante o vdo, essa carga decresce sendo consumida com o tempo. Para o caso de aeronaves com

rotor propulsor, o consumo especifico de combustivel é dado pela Equacdo (5.20).

_CV

Cp =
p

(5.20)

A equacgdo alcance, também conhecida como equacdo de Breguet, ¢ dada pela Equagdo
(5.21).

WoyLadaw VL W,
R:f ———___ln_
w, ccD W ¢ D W,

(5.21)
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Para obter o alcance maximo, o produto V (L/D) deve ser maximizado, pois a razdo
(L/D) é dependente do dngulo de ataque e de V. Contudo, para acronave com rotor propulsor, a

expressao do alcance (Equagdo 5.22) € obtida substituindo a Equacdo (5.20) em (5.21), assim:

R=——In— (5.22)

5.7. Autonomia

E conveniente que a aeronave permaneca voando por longo periodo de tempo com uma
Unica carga de combustivel. Para um motor propulsor, a autonomia € dada pela Equacdo (5.23), e

através do rearranjo das Equacdes (5.20) e (5.23), pode-se obter a Equacao (5.24).

1L ("W, 1L W,

E= ——in—-2
cD Jy D W, (5.23)
U ¢,
E= Tp‘/m_éb (w2 —w %) (5.24)

5.8. Distancia de decolagem

A distancia de decolagem é composta por vdarios segmentos que sdo determinados

dependendo da velocidade que a aeronave atinge em cada trecho, como mostra a Figura 5.3.
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Essas velocidades sdo determinadas através da norma FAR-Part 23, a qual serd utilizada nessa

etapa do projeto.

Vstall Vr Vo
—— 'S'g —_— E—

Figura 5.3: Etapas da distancia de decolagem

O primeiro trecho € a distancia percorrida no chio, denominada de S,, que é dividida em
pequenos segmentos os quais sdo funcdo das velocidades que a aeronave atinge na pista, sendo

algumas destas:

1. Velocidade de stall;

2. Velocidade rotacional: velocidade em que inicia o0 movimento de
arfagem devido a deflexdo do profundor, sem exceder o angulo de stall.

3. Velocidade de decolagem (Vrp): velocidade que a aeronave,

efetivamente, decola da pista.

O segundo trecho, Sg, € a distancia em que ocorre o inicio da rota¢do da aeronave até a sua
decolagem, e o terceiro trecho, S,, € a distancia percorrida pela aeronave para ultrapassar um
obstaculo de 50 pés, segundo a norma FAR-Part 25.

Serd obedecida a norma FAR-PART 25 de desempenho, a qual estabelece algumas
proporgdes de velocidades no trecho Sg.

As forcas que atuam na aeronave durante o processo de decolagem podem ser visualizadas

na Figura 5.4.
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Figura 5.4: Esquemas de forcas que atuam na aeronave durante a decolagem

Da lei de Newton, a equacdo de movimento torna-se:

T—D—Fp= av 5.25
R — m dt ( . )

Sendo,
Fr = uy(W — L) (5.26)

Onde F € a forga de atrito dos pneus com o chdo e y, o coeficiente de atrito.

Para o primeiro trecho, a distancia percorrida na pista pode ser escrita como:
dSg=—-dt =V — dV (5.27)

Rearranjando as Equagdes (5.25), (5.26) e (5.27), é obtida a Equacgdo (5.28) da aceleracao.

dv T

=a=4g |y — Ur

htdl __r 2
It W 20775 (Cp +puC)V (5.28)

Entao, a distincia percorrida no solo é dada pela Equacgao (5.29).
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1 (Vrdv?
Sg = 2_jvi 0 (5.29)

De acordo com a norma FAR-PART 25, a velocidade de decolagem ndo deve ser menor
que 10% da velocidade de stall.

O segundo segmento é a parcela percorrida do inicio da rotagdo da aeronave até o
momento que tira os pneus da pista e pode ser considerada como apresenta a Equagdo (5.30), na
qual N é o tempo da rotacdo. O terceiro segmento serd considerado como sendo a distancia
percorrida no movimento de rotagdo apds a aeronave nao ter mais contato com a pista. Esta
distancia € obtida considerando que a aeronave faga a manobra “pull up”, tendo que ultrapassar

um obstdculo com altura de 50 pés, como mostra a Figura 5.5.

Sp =N Vo (5.30)
. o
]S
= B i R
S T
o 'Y
e s &-_ -"__

-

—
—-"
. .

| Sa —

Figura 5.5: Distancia percorrida para ultrapassar um obstaculo de 50 pés

Em que o raio de curvatura é dado pela Equagdo (5.31).

T gn-1)

156

R (5.31)



Nesta fase, a norma FAR requer um aumento de velocidade de 10% para 20% maior que a
velocidade de stall ao voar sobre um obstaculo de 50 pés de altura. Por motivos de seguranga,
admite-se que C;, = 0,9 Cp, ;naximo € © fator de carga igual a 1,19 (ANDERSON, 1999).

Geometricamente da Figura 5.5 tem-se as Equagdes (5.32) e (5.33):

h
0,5 = cos™! (1 - ;B> (5.32)

Entao,

Sa = R sin 903 (533)

Assim, a distancia total percorrida é dada pela soma das distancias de todas as etapas

(Equacao (5.34).

Stotar = Sg + Sp + Sq (5.34)

5.9. Distancia de pouso

De maneira similar a distancia de decolagem, a distancia de pouso pode ser dividida nos

seguintes trechos:

1. Distancia de aproximacao;
1. Distancia de flutuacao;
2. Distancia de desaceleragdo em solo.
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I
v Sa: dist. de aproximacio
: / Sr: dist. rolagem na pista
JII | e Sf dist. de flutuacio
'@CM\\ /Bf
NN /
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5 N / tocar a pista V=0
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|
Sa St St

Dhstancia de pouso total

Figura 5.6: Etapas da distancia de pouso

Geometricamente, a distancia de aproximag¢dao mostrado na Figura 5.6, pode ser obtida

como apresenta a Equagdo (5.35), e a altura hy da Equagio (5.36).

15— h

_ f
% = Tano, (5.35)
hs = R — R cos b (5.36)

O arco circular é tangente tanto do percurso de aproximacdo quanto da pista, assim,
8y = 84. De acordo com a norma FAR-PART, a aeronave inicia sua aproximagao numa altura de
15m, com velocidade 1,20 V4,

No segundo trecho, considera-se que a aeronave efetue um trajeto arco circular de raio R

(Equacgao (5.31)) com angulo de flutuacdo de 3 graus (aeronave civil) at¢é o momento do toque
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dos pneus na pista com a velocidade, V;p, menor que 1,15 V,4,;, conforme Raymer (1989).

Assim, a distancia de flutuacio pode ser calculada com a Equagao (5.37).

S; =R sing; (5.37)

No terceiro trecho onde ocorre a rolagem na pista, admite-se que o empuxo do motor vai a
zero ¢ a equagdo da distancia de rolamento (S,) fica sendo andloga a Equagédo (5.29). Assim, a

distancia total de pouso é dada pela Equagao (5.38).

Stotal_pouso = Sap + Sf + Sr (5.38)

5.10. Raio de virada e fator de carga maximo

Quando a aeronave realiza uma curva no mesmo nivel do vdo, ocorre uma inclina¢do da
mesma através de um angulo de rolagem sem perder a altitude. Segundo Anderson (1999), as
forcas requeridas para a virada € mostrada na Figura 5.7 e as equagdes do movimento sdo dadas
pelas Equacdes (5.39) e (5.40). Os parametros mais importantes sio o raio de curvatura, a taxa de
virada e o fator de carga (Equagdes (5.41), (5.42) e (5.43), respectivamente), pois para o caso da
missdo de pulverizagdo aeroagricola, quanto menor o raio de virada, menor o tempo e gasto de
combustivel, porém, a aeronave ird sofrer uma aceleragcdo grande, tendo que ter um fator de carga

adequado para a aeronave suportar estruturalmente.
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Plano horizontal i
i

!‘ Vista frontal ‘iq W

Figura 5.7: Aeronave executando a virada plana

VZ
m? =Lsin® (5.39)
w
cos@ = T (5.40)
VZ
R = m (5.41)
2 _
o= - ”V ! (5.42)
L
n= W (5.43)

Segundo Anderson, com o aumento do angulo de rolamento, a sustentacdo e o arrasto
induzido aumentam, e para manter a curva horizontal plana, é necessirio que o empuxo aumente
seu valor para compensar o aumento do arrasto induzido. Sendo que o empuxo requerido nio

deve exceder o empuxo disponivel, caso contrdrio, o angulo de rolamento deve ser diminuido.
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Dessa maneira, o fator de carga maximo para uma curva de virada plana, apresentada pela
Equacgdo (5.46), € limitada pelo empuxo maximo, podendo ser obtido rearranjando as Equacdes

(5.44) e (5.45).

1 ,
T=D=5pV2§[Cpo+KC,] (5.44)
2nW
1/2
>p VS /T 1 C L T
My = 4 2o [(—) 2R _ (-) (-) (5.46)
K(W/S) w max 2 W/S D max w méax

O raio minimo da curva pode ser obtido rearranjando a Equacdo (5.41) em fungdo de q e

diferenciando-a, conforme mostra a Equacgao (5.47).

— = =0=>n’-1-qn—=0 (5.47)
dq gpm*-1) dq

Arrumando a Equacdo (5.46) em funcdo de g, substituindo-a na Equacdo (5.47) e

resolvendo-a, é obtida a Equacgao (5.48).

_2KW/S) _ [akwys)
=y = i = o 049

Substituindo a Equacdo (5.48) na Equacdo (5.46), pode-se obter o fator de carga

correspondente ao raio minimo da virada, mostrado pela Equacgao (5.49).

4K Cp,
NR min = 2 - (T/W)Z

(5.49)
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Assim, o raio minimo de virada (Equacao (5.50)) € obtido substituindo as Equagdes (5.48)

e (5.49) em (5.41).

2
_ VR min

Rypin = (5.50)
g\/ ngr minz -1

S5.11. Manobra Pull up

Na missao de pulverizacdo aérea € possivel que a aeronave encontre obstaculos como cabos
de eletricidade, postes, arvores, desnivelamento do terreno, galpdes, dentre outros. Em virtude
disso hé a necessidade de estudar a manobra Pull up, a qual geralmente € utilizada em aeronaves
acrobdticas. Trata-se de um movimento circular para cima que a aeronave executa elevando-se

bruscamente para o maior angulo de ataque (ANDERSON, 1999), como mostra a Figura 5.8.

]

- ——

W
Figura 5.8: Manobra pull up
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Os fatores de maior importancia nessa manobra sio o raio de curvatura e a taxa de virada
instantinea, determinados pelas Equacdes (5.51) e (5.52), através da Figura 5.8, pois com os

mesmos pode-se avaliar a capacidade da aeronave em desviar de um obstaculo.

V2
R=—— 5.51
gn—1) (5-51)
_gln-1)
w = v (5.52)
5.12. Procedimento de Calculo

Para calcular a poténcia requerida e disponivel, assim como a razdo de subida, descida,

autonomia e alcance, foi adotada uma faixa de velocidade de operagao do VANT, de 20 a 90 m/s.

5.12.1. Poténcia Requerida, Disponivel e velocidade maxima

Utilizando Equagao (5.1), obteve-se a velocidade na qual ocorre a razio L/D e

maxima
através da Equacdo (5.5), determinou a velocidade em que a razao (C L3 /2 /C D) ¢ maxima.
Considerando o peso bruto do VANT, a poténcia requerida foi obtida para cada velocidade de
voo através da Equacdo (5.7). Os resultados sdo mostrados no grafico da Figura 5.9.

Para determinar a poténcia disponivel, primeiramente, adotou-se o diametro da hélice com
passo fixo, de perfil CLARK Y e entdo calculou o avanco da mesma pela Equagao (5.10) e ¢,
pela Equacgdo (5.11). Entrando com o valor de J na Figura 10 A, no ANEXO A, € possivel obter

P para o correspondente valor de c¢s. Sendo o valor de J a entrada na Figura 9 A, no ANEXO A,

pode-se obter o valor de ¢y, e através da Equagao (5.12), determina-se Pp,.
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Se o valor de P encontrado for maior que a poténcia do eixo do motor (no caso, 85hp),
adota-se outro didmetro e entdo é repetido os célculos para P, < Pmotor.

Assim, com J e f como valores de entrada na Figura 8§ A, em Anexo,, pode-se obter o valor
de n. Através das Equacgdes (5.8) e (5.9), foi possivel construir o grafico da Figura 5.11 da

poténcia disponivel e requerida a 100% e 78% da poténcia do motor.

5.12.2.Razao de Subida e Descida

A variagdo de R/C depende da variacdo de arrasto a uma dada velocidade, se a velocidade
for baixa o arrasto induzido serd dominante, um aumento na relacdo W /S , acarreta na redugao
da razdo de subida. Contudo, se a velocidade for alta, Cpy domina o arrasto total € um aumento
de W /S resulta aumento da razdo de subida.

A razao de subida e descida foram calculados através das Equagdes (5.15) e (5.19) para
cada velocidade. A razdo de descida € minima quando (C 3/C ;) ¢ maxima, e aumenta em relacao

a carga alar.

5.12.3. Distancia de decolagem

A distancia de decolagem foi dividida em 3 etapas: corrida, rolamento e subida até
ultrapassar um obstéculo.

Na etapa de corrida, adotou-se o valor do coeficiente de atrito, sugerido por Raymer (1989)
para superficie de concreto, como sendo u = 0,02. Foi adotado também o angulo de ataque de 3
graus, sendo este o angulo em que a aeronave estd nivelada com o solo. A determinacio da tracao
estdtica pode ser obtida através da curva da Figura 5.9.

A velocidade de decolagem, considerando a norma FAR-23, ¢ 10% maior que a velocidade

de stall, a qual € calculada pela Equacdo (3.11).
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Ib/hp

To/A Ib/ft? ou hp/ft?
Figura 5.9: Desempenho estatico da hélice (MCCORMICK, 1994)

Ap6s a determinacdo dos parametros aerodinamicos, coeficiente de atrito, tracdo estatica e
velocidade de decolagem, foi calculada a distancia de corrida através da Equacdo (5.29). A
distancia percorrida do inicio da rotacdo até a decolagem propriamente dita foi calculada
utilizando a Equacdo (5.30). O tempo da rotagdo nessa fase varia de 1 segundo (para aeronaves
pequenas) a 3 segundos (para aeronaves grandes), segundo Anderson (1999), considerando flaps
defletidos de 40 graus (com coeficiente de sustentacdo de 2,2). Por seguranca, foi adotado o
tempo de 1 segundos. O ultimo trecho foi determinado, primeiramente, adotando a altura do
obstaculo, considerado pela norma FAR-Part 25, como sendo 50 pés (15 m). Com a Equacao
(5.31) obteve-se o raio de rotagdo, o seu angulo, e consequentemente, a distancia horizontal

percorrida nesse segmento.

5.12.4. Distancia de Pouso
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O célculo da distancia de pouso segue um procedimento andlogo ao da distncia de
decolagem. O procedimento para o pouso foi dividido em 3 etapas: distdncia de aproximacao,
distancia de planeio e de corrida no solo.

Conforme a norma FAR-Part 25, a altura do obsticulo que a aeronave tem de ser capaz de
ultrapassar durante a aproximagdo da pista € de 50 pés (15m), com velocidade de Viprox =
1,2 Vosto1- Segundo Raymer (1989) o angulo de aproximacdo como sendo 3°, mas estd sendo
adotado o angulo de descida em que (L/D)psx. Dessa forma, utilizando as Equagdes (5.31),
(5.36) e (5.35),0btém-se a distancia de aproximacao.

A distancia de planeio foi calculada utilizando a Equacdo (5.37) adotando uma
desaceleragdo de 0,2 g € Vpigneio = 1,2 Vestor, conforme Anderson (1999).

O célculo da distancia de corrida logo apds o toque dos pneus na pista € similar ao cédlculo
da distancia de corrida na decolagem.

O coeficiente de sustentacao €é determinado seguindo a norma FAR-23, o qual indica que a
forca de sustentacdo na situacdo de pouso € 2/3 do peso total da aeronave. Contudo, serd adotado
o valor de 60% do peso total da aeronave pela razao de que o VANT, por ser uma aeronave nao
tripulada, ndo terd pesos extras como o piloto e componentes relacionados a ele. Assim o VANT
vird para o pouso quando estiverem vazios ou na reserva, tanto o hopper quanto o tanque de
combustivel. O valor do coeficiente de atrito € adotado para a situacdo mais critica, conforme
Raymer (1989), e a motorizacdo foi considerada estando em marcha lenta, sem produzir tracao.

Assim, através da Equacgdo (5.29) € possivel determinar a distancia de corrida.

5.12.5. Alcance

Durante a etapa de projeto conceitual, o tanque de combustivel foi dimensionado visando
atender os requisitos da missdo, dessa forma, o volume de combustivel total é de 42 litros que é
equivalente a 30 kg de combustivel. Conforme as caracteristicas do motor, o consumo especifico

de combustivel € de 151/h, com a densidade do combustivel de 0,72 kg/1.
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Utilizando a Equacdo (5.22), foi calculado o alcance em fun¢do da velocidade de voo como

mostra na Figura 5.15.

5.12.6. Autonomia

Usando a Equacao (5.24), foi calculada a autonomia em funcao da velocidade de v6o, como

mostra a Figura 5.14.

5.12.7. Raio de virada plana e fator de carga maximo

Apos o tiro de pulverizacdo, pode-se realizar curvas de retorno como a Back-to-Back ou
Racetrack, sem que o VANT perca a altitude e caia sobre a cultura. Ao executar tais manobras, a
estrutura da aeronave deve suportar a quantidade de “G’s” para que n@o se rompa no ar, por isso
foi determinado o fator de carga méximo e quanto pequeno pode ser seu raio de virada.

Para determinar o fator de carga méximo foi utilizada a Equagdo (5.46), o peso como sendo

0 peso maximo e a tracdo foi determinada pela Equacgao (5.44), assim:

Onde,

P=85 HP;

V=89 m/s (Velocidade maxima (a 78% Poténcia do eixo, tirada da Figura 5.11);
n = 0,78 (eficiéncia da hélice determinada na Secao 5.12.1).
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Com estas mesmas consideracdes, o raio minimo da curva foi calculado pela Equacdo
(5.41). A taxa de virada e seu angulo de inclinacdo foram determinados pelas Equacdes (5.42) e

(5.40) respectivamente. Assim:

Ry = 68,5m
w=0,13rad/s
¢ =41°

5.12.8. Manobra Pull up

Essa manobra foi analisada considerando o coeficiente de sustentacio maximo (sem flaps
estendidos) como sendo elemento determinante no fator de carga. Rearranjando a Equacao (5.45),
e adotando a velocidade para essa manobra como sendo a velocidade apds o tiro de pulverizacao,
e peso maximo, foi possivel calcular o fator de carga (Equacdo (5.43)), e consequentemente, o

raio e a taxa de virada desta manobra pelas Equagdes (5.51) e (5.52).

5.13. Procedimento de calculo do desempenho na aplicaciao agricola

Conforme os dados do fabricante do atomizador AUS5000,Va escolha das pds do
atomizador depende da velocidade de vdo da aeronave, sendo:
¢90-150 mph (145-240 km/h): pas EX17772/2 — raio=92mm, para aeronaves com
motor a pistao;
¢50-100 mph (80-160 km/h): pads EX2021 — raio=127mm, para aecronaves que
possuem velocidade de voo mais baixa;

¢ 150-200 MPH (240-320 km/h): pas EX6353 — raio=70mm, para aeronaves com
motor turbohélice.
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O tempo de aplicagcdo € determinado considerando os nimeros de passadas e envergadura

da aeronave, sendo utilizados os procedimentos (1) e (ii):

i. Célculo da édrea pulverizada (Equacao (5.53)).

Volume do tanque (hopper)

Apuw = (5.53)

Taxa de aplicagao
ii. Cdlculo da distancia percorrida

Durante a pulverizagao, a aeronave utiliza a sua envergadura de asa como sendo a faixa de
deposicdo dos agroquimicos. A cada passada da aeronave é feito meio baldo dependendo do tipo
de v6o adotado como ilustrado na Figura 3.10. Neste caso esta sendo adotada uma area quadrada

com o tipo de voo baldo como sendo a mais critica.

A

s

Figura 5.10: Modo de pulverizacao padrao Balao.

Assim, a distincia total percorrida devera ser a soma da distancia percorrida sem o baldo

somado com a distancia percorrida do baldo, utilizando as Equagdes de (5.54) a (5.57).

l= /Apulverizada (5.54)
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(5.55)

Dp = Np | (5.56)

Sendo o numero de baldes dado por Nz = Np — 1, onde Np € o numero de passadas, a

distancia total percorrida é dada pela Equacao (5.57).

Dr=Dp+ Dg=Npl+((Np—Drr (5.57)

Com a distancia percorrida total e com a velocidade de pulverizacdo, pode-se determinar o
tempo com a Equacgao (5.58).

t, = —
5.58
p Vp ( )

~

Onde,

Apuerizada= drea de pulverizagio;

1 = lado do quadrado;

faixa = faixa de aplicacao;

Np = niimero de passadas;

Np = numero de baldes;

r = raio do baldo;

D = distancia total percorrida;

Dg = distancia percorrida nos baldes;
Dp = distancia percorrida sem os baldes;
t, = tempo de pulverizago;

V, = velocidade de pulverizagao.
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5.14. Resultados e discussoes do desempenho do VANT agricola

A velocidade na qual ocorre arazio L/D_ . .. e (C L3 /2 /C D)méxima é:

Viw/pymax = 35,1 m/s; V(CE/Z/CD)max = 26,7m/s.

A Figura 5.11 mostra os valores de poténcia requerida e poténcia disponivel para a 100% e
a 78% de poténcia do motor. Os resultados referentes a hélice adotada assim como a obtencao das
velocidades maximas por meio da intersec¢do das curvas de poténcia requerida e disponivel sdo
mostrados a seguir: Vs, = 103,5m/s (100% Poténcia do motor); V5, = 89m/s (78%
Poténcia do motor); D=1,35 m; J=0,54; ¢, = 0,91; § = 20°,n = 0,78.

A distancia de decolagem teve como resultados: os coeficientes aerodinamicos, C; = 0,36
e Cp = 0,051, a tragdo estatica , T =433,51b =19289 N, V.50 = 25,5m/s (sem flapes),
Vestor = 23,4 m/s (com flapes), Vo = 1,1 Voo = 25,7 m/s.

Assim, foram obtidas as distancias: S; = 68,8 m e S, = 23,1m, dessa forma, o VANT
descola da pista em 92m, e o valor do dltimo trecho sendo S, = 100 m.

Com as 3 distancias determinadas, obteve-se a distancia total de decolagem em Srora;, =
192 m.

A distancia de pouso, teve como resultados para a distancia de aproximag¢do: R = 440,5m;
0, = 5,3°. Raymer (1989) considera este angulo como sendo 3°, mas estd sendo adotado o
angulo de descida em que (L/D)max; Sap = 178 m. Para a distancia de planeio: Vyigneio =
27,7m/s; R =392 m; 60, = 6, = 5,3°% Spianeio = 36,2 m. E os resultados quanto a distancia de

corrida: u = 0,3; coeficiente de atrito para terra seca e asfalto/concreto molhado - condi¢do mais

2w
pSV2

critica - (RAYMER, 1989); T=0; C, = 0,6 ( ) =0,97; S, = 210 m. Assim, Srora pouso =

Sa + Spianeio T Sg = 246 m.
Quanto ao resultado do alcance, observa-se na Figura 5.15 que o melhor alcance se d4 na
velocidade de 34 m/s, que estd dentro da faixa de velocidade de pulverizacio em que os

atomizadores da Micronair (pds EX2121) operam com melhor desempenho. Assim, o melhor

alcance € de 221,8 km @ 34 m/s.
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Para a autonomia, o resultado para maxima autonomia foi de 2h @ 26 m/s, como mostra a
Figura 5.14.

A manobra Pull up teve o resultado, considerando C; = 0,9 C; ;4. € V = 40 m/s obteve-
s€: Npay = 2,4; R =112m; w = 0,35rad/s.

Poténcia Disponivel e Poténcia Requerida

120 T . . . .
+ + Pot.requerida
Pot.disponivel (100%)
1007 ==== Pot disponivel (78%) |]
++T
80f o
>
T 60, +++* .
&
1;!-
+-l-
401 4 +F 1
-I-"'
L
+* .|.‘|'++
20f T, o .
0 I 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120
V [m/s]

Figura 5.11: Poténcia requerida e disponivel (a 100% e 78% P. motor) em fun¢do da

velocidade RAZAO DE SUBIDA
20 T T T T T
— Razao de subida (100%)
15 ====Razao de subida (78%)
10
)
£ 5
]
z O
-5
1
_'1 0 Li i
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Figura 5.12: Razao de subida a 100% e 78% P. motor em fun¢ao da velocidade
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Figura 5.13: Razao de subida a 100% e 78% P. motor em fun¢ao da velocidade
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Figura 5.14: Autonomia do VANT agricola em fun¢do da velocidade de voo
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ALCANCE
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Figura 5.15: Alcance do VANT agricola em fun¢do da velocidade de v6o

As Figuras 5.12 e 5.13, mostram os valores da razdo de subida e descida, respectivamente,
nos quais € possivel determinar para cada poténcia analisada, a maxima razdo de subida na
velocidade de maximo angulo de subida em 26 m/s e angulo de 11 graus (a 78% da poténcia do
motor). A razdo de subida a 100% da poténcia do motor estd na velocidade de maximo angulo de
subida em 26m/s e angulo de 34 graus.

Os valores de autonomia e alcance estdo mostrados nas Figuras 5.14 e 5.15 em funcdo da
velocidade de voo a 78% da poténcia do motor.

A Tabela 5.1 apresenta os resultados obtidos para a operacao de pulverizagdo, configuracao

de decolagem, configuracio de pouso, manobras de virada plana e pull up.
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Tabela 5.1: Resultados de desempenhos obtidos para o VANT agricola

Operacao de Pulverizacao

Velocidade (L/D)max [m/s] 35,1
Maixima razao de subida [m/s] (78% P.motor) 11,7
Maxima razao de descida[m/s] 2,4
Angulo de subida (R/C)maximo [°] (78% P.motor) 26°
Angulo de subida (R/C)maximo [°] (100% P.motor) 34°
Angulo de descida para (Vv)méxima [°] 5°
Maxima autonomia [h] 2
Velocidade na maxima autonomia [nys] 26
Maximo alcance [km] 222
Velocidade no maximo alcance [nvs] 34

Configuracio de decolagem

Tracdo estatica [N] 1928.,9
Coeficiente de atrito (decolagem) 0,02
Coeficiente de sustentagdo maximo (com flapes defletidos de 40 graus) 2,2
Coeficiente de sustentagio (decolagem) 0,36
Coeficiente de arrasto (decolagem) 0,05
Velocidade de estol com flapes defletidos de 40 graus [nvs] 23,4
Fator de carga (decolagem) 1,19
Altura do obstaculo [m] 15
Distancia de decolagem [m] 190
Distancia de decolagem sem obsticulo [m] 90

Configuracio de pouso

Coeficiente de atrito (pouso) 0,3
Coeficiente de sustentacio (pouso) 0,76
Distancia de pouso [m] 426
Distancia de pouso sem obstaculo [m] 238

Manobra — Virada plana

Fator de carga maximo 2
Raio minimo de virada plana [m] 68,5
Angulo de virada [°] 41
Taxa de virada plana [ rad/s] 0,13
Manobra Pull up
Velocidade (ap6s o tiro de pulverizagio) [nv/s] 39
Fator de carga 2,3
Raio da manobra [m] 116

Taxa de virada [rad/s] 0,33




Os resultados obtidos mostram desempenho superior ao previsto. As restricdes de projeto
relacionadas a desempenho, distancia de decolagem com obstidculo de 50 pés inferior a 500m,
autonomia superior a 1,5 horas, foram atendidas. O requisito da velocidade de stall inferior a 31

m/s (estipulado pela norma FAR), também foi atendido para as condi¢des com e sem flapes.

5.15. Analise da sensibilidade do VANT na aplicacao dos defensivos agricolas

Sera adotada a pA EX2021 sendo que o VANT possui velocidades baixas para aplicacao.

Considerando os resultados obtidos de alcance e autonomia, foi feito uma analise da taxa de
consumo dos defensivos com o intuito de verificar se haverd sobra de combustivel e de
defensivos apés a missao.

Foram adotadas as velocidades de 90, 130 e 150 km/h, abrangendo a faixa de velocidades
dados pelos atomizares para verificar o tempo gasto do percurso, € uma faixa de pulverizacao de

8m. Dessa forma, o veiculo deve satisfazer as seguintes condi¢des:

° Distancia percorrida < Alcance;
. Tempo de aplicagdo < Autonomia.

Observando as Tabelas 5.2 e 5.2, tem-se que para aplicagdo UBV para 1,0 1/ha, o veiculo
deve percorrer a distancia de 204km no tempo de 2,26 h, por exemplo na velocidade de 80 km/h,
até que todo o hopper esteja vazio (150 litros). Porém, essa condicdo ndo € satisfeita por

ultrapassar os limites de autonomia e alcance do VANT naquela velocidade.

Assim, para a aplicacdo UBV acima de 1,5 I/ha, todas as condi¢des sdo satisfeitas, em que

os resultados de autonomia e alcance sao menores.
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Tabela 5.2: Alcance e Autonomia em relacdo a taxa de aplicacao

Aplicagdo UBV UBV UBV
Taxa [I/ha] 1 1,5 2
Dist.percorrida [km] 204 138 105
Velocidade [km/h] tempo [h] tempo [h] tempo [h]
80 2,5 1,73 1,3
130 1,57 1,06 0,81
150 1,36 0,92 0,8

Tabela 5.3: Alcance e Autonomia do VANT

Velocidade [km/h] Autonomia [h] Alcance [km]
80 1,96 158
130 1,73 221
150 1,52 213

5.16. Analise da missao de pulverizacio aeroagricola do VANT comparado a um

dia de trabalho de uma aeronave tripulada

Com o intuito de verificar o nimero de vezes de abastecimento do hopper para poder
cumprir a missao de pulverizar determinada drea, foi feito um levantamento através do IBGE das
areas das culturas em todo o territério nacional, que utilizam a aplicacdo aeroagricola, sendo

apresentado na Tabela 5.4.

Tabela 5.4: Area plantada em hectares das principais culturas por regido brasileira (Fonte:

IBGE - Producao Agricola 2007)

Regido Areas das culturas que utilizam aplicagdo aeroagricola no pais [hal
Algodio Arroz Banana | Cana de acucar | Feijio Milho Soja Sorgo | Trigo Total

Norte 715 465565 94380 25884 170771 | 536512 | 455075 | 9685 1758587
Nordeste 354777 743529 217000 1190500 2201842| 2055844 | 1455734 | 76711 9195937
Sudeste 72011 117653 132540 4588667 580374 | 2279568 | 1361705 | 151533 55629 | 9340080
Sul 12253 1151160 52535 592438 816383 | 4850976 | 8283022 | 28669 | 1753633| 17541969
Centro-Oeste 691439 437409 22332 689362 206530 | 3387938 | 9014957 1404902 45796 | 14900665

Total 1131195 2015316 519187 7086851 3975900 14010838] 20571393]671500| 1855058

Nota-se que as regides Sul e Centro-Oeste possuem as maiores areas plantadas.
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Considerando aplicagdo UBV (1,51/ha) na velocidade de 130 km/h, o VANT gasta um
tempo até que o hopper esteja vazio de 1,06h em que ele percorre uma distancia de pulverizagao
de 138km. Supondo que a drea de pulverizagcdo seja um quadrado, e que a faixa de pulverizacao
seja de 8,0 metros e o raio para fazer o “balao” apds o tiro de pulverizagdo seja de 35 m, entdo
através das Equacdes (5.54) a (5.57), foi possivel determinar a drea de pulverizagdo (100 ha).

Adotando que a drea média de plantacdo de algoddo seja de 500 ha, entdo o niimero de

vezes necessario de se fazer o abastecimento para cobrir a drea de plantacao é:

_ Area da plantacio

NCobertura -

Area da pulverizacio Bl

Supondo que o tempo de trabalho didrio utilizando uma aeronave agricola tripulada seja
de 6h "t, tripulada > € que 0 tempo para que todo o hopper se esvazie seja “t,”, entdo o nlimero
de abastecimentos é dado por (N¢opertura — 1), levando em conta que o VANT decole com o
hopper cheio.

Se o tempo que o VANT leva para esvaziar o hopper for menor que o periodo de trabalho
descontados das horas de abastecimento, entdo a pulverizacio da drea de plantacdo esta dentro do
periodo de trabalho de aeronaves tripuladas. Caso contrario, é necessario definir uma nova drea
de pulverizagdo que esteja de acordo com o tempo de trabalho, para o caso de uma taxa de

pulverizagdo fixa, assim:

NCobertura tp < [tp.tripulada - (NCobertura - 1) tab]

Onde, t,;€ o tempo de abastecimento, o qual foi adotado como sendo de 30 minutos.

Para o exemplo, tem-se: 5 < 4 (absurdo). Dessa forma, arbitrando uma drea de
plantacdo de algodao em 400 hectares e realizando os mesmos procedimentos, o resultado torna-
se: 4 < 4,5 (ok!).

Logo, com uma drea de plantagdo de 400 hectares, por exemplo, foi possivel cumprir a

missao de um dia de trabalho de uma aeronave tripulada com 4 reabastecimentos.
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Tomando essa drea como referéncia, foi feito o levantamento da quantidade de areas
existentes no Brasil das principais culturas que utilizam a aplicagdo aeroagricola, obtendo o

resultado apresentado na Tabela 5.5.

Tabela 5.5: Quantidade de areas de culturas que podem ser atendidas utilizando aplicacdo

aeroagricola
Quantidade de areas plantadas até 400 hectares por regiao
do Brasil
Norte 626
Nordeste 2023
Sudeste 2844
Sul 2349
Centro-Oeste 674

Assim, sendo que no Brasil existe 8775 areas menores ou iguais que 400 hectares (IBGE
2007), o VANT para aplicacdo de defensivos agricolas tem o potencial de cobrir 7,1 % da
quantidade de areas na regido norte, 23,0% na regido nordeste, 32,4% na regido sudeste, 26,7%
na regiao sul e 7,6% na regido centro oeste, levando em conta um dia de trabalho de 6 horas,

com 4 reabastecimentos.
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Capitulo 6

6. ESTABILIDADE

6.1. Estabilidade Estatica Longitudinal

Esta etapa do projeto tem como objetivos:

e Determinagdo do Ponto Neutro do VANT;
e Determinar a Margem Estatica;

e Analisar o coeficiente de momento de arfagem com a deflexdo do profundor.

Estabilidade € definida como sendo uma propriedade de um estado de equilibrio, sendo o
equilibrio estdvel quando o corpo é ligeiramente perturbado em qualquer grau de liberdade e é
capaz de retornar ao seu estado inicial, segundo Etkin (1959).

Segundo Nelson (1989), um exemplo dos vérios tipos de estabilidade estitica que podem
existir € mostrado na Figura 6.1, na qual, se uma esfera, em virtude da atracdo gravitacional, rolar
até o fundo da tigela (Fig. 6.1.(a)), as forcas e os momentos tendem a restabelecer a bola no seu
ponto de equilibrio, tal situagdo € referente ao ponto de equilibrio estavel. De outra maneira, com
a esfera em cima da tigela (Fig. 6.1.(b)), qualquer perturbag¢do provocada no ponto de equilibrio,
a esfera rola abaixo, neste caso, o ponto de equilibrio € classificado como ponto de equilibrio
instdvel. Com uma esfera colocada sobre uma superficie plana (Fig.6.1.(c)) e se uma parede
provocar um deslocamento no ponto de equilibrio inicial para outra posi¢do, a esfera
permanecerd na nova posicao, tal situacdo € classificada como ponto de equilibrio neutro e

representa o limite entre a estabilidade estética e a instabilidade estética.

180



foon
. A
a) Estaticamente Estavel b) Estaticamente Instavel
|
Y s
c¢) Estabilidade Neutra

Figura 6.1: Ilustragdo das vdrias condicdes de estabilidade estatica

Na Figura 6.2, Supondo que uma aeronave seja perturbada com uma rajada de vento para
cima de tal forma que o dngulo de ataque é aumentado (ponto B), entdo a aeronave desenvolve

um momento de arfagem que tende rotacionar a aeronave (abaixando o nariz), voltando ao ponto

z

de equilibrio Cpcg =0 (ponto A). Dessa maneira, a aeronave ¢ estaticamente estdvel

longitudinalmente quando dC,,,/da < 0.

ICI'I'I

(+) Ponto de equilibrio

Nariz para cima \ /
A B

()

Nariz para baixo

Figura 6.2: Coeficiente de momento de arfagem pelo angulo de ataque
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Os componentes da aeronave como a asa, fuselagem e cauda contribuem nas caracteristicas
da estabilidade estdtica da aeronave através dos momentos de arfagem. Dessa maneira, €
considerada a contribui¢do de cada componente separadamente.

A contribuic@o da asa no momento da aeronave pode ser examinada conforme a Figura 6.3,
e através da somatoria dos momentos em relag@o ao centro de gravidade, € obtida a Equacao (6.1)

em funcdo dos coeficientes aerodinamicos.

corda da emp. Lh T
corda da raiz horizontal

1 da asa ih |
L] / Vh *::;Zh“ ‘

_,_/-%74\\ Xs £ iy
Mac 3
!;T‘-"_‘-\—\. s I{.-" ik . ——— ol
% l\_? — _“""--._I::_ i r L S5E+
il -
LR — =
Xs Vp |
‘ Xac | | | co
Centro aerodindmico da :"_ ] ] Centro aerodinidmico
asa+fuselagem Xe.g | da emp.horizontal
o |
L Xach = |
ref. borda de ataque i i
da asa !
v

Figura 6.3: Esquema do posicionamento das forcas atuantes na asa € na empenagem

horizontal, com a deflexao positiva do profundor

Xc.g Xac

Cm c.g = Cm acw + (CLOW + CLocw 0‘) ( T - ?) (6.1)

Aplicando a condicdo de estabilidade estética, tem-se as Equacdes (6.2) e (6.3).

cg Xac

X
Cmo = Cmacw T+ Crow (? - ?) (6.2)
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Teg Xac) (6.3)

Ca = CLaw( T

Onde, Cyw € o fator de corre¢do da inclinacao da curva de sustentacdo da asa infinita para

a asa finita, e pode ser obtido pela Equacdo (6.4).

Cla (6.4)

Segundo a Equacdo (6.3), a posi¢ao do centro aerodinamico deve-se situar atrds da posicao
do centro de gravidade fazendo com queC,,, < 0, e para que a aeronave tenha um angulo de
ataque positivo, Cy,o > 0.

A diferenga entre a posi¢do do C.G e o centro aerodinamico da aeronave € chamada de
Margem Estética, e conforme Canale (2009), tem-se observado em ensaios em vOo quanto em
testes em simuladores, que a precisdo de controle e a tendéncia a se estabilizar decresce com
Cmas assim, o grau de aten¢do do piloto aumenta, bem como o trabalho e stress em percursos
longos . Estudos em simuladores de voo mostram que é possivel o vdo para valores levemente
positivos para Cpq, principalmente para avides de grande porte. Dessa maneira, a British
Airwothiness Requeriments especifica 0 maximo admitido para a margem de estabilidade estética
longitudinal de -0,05.

A contribui¢do da cauda na sustentacdo da aeronave e no momento de arfagem pode ser
desenvolvida como apresenta a Figura 6.2, em que o angulo de ataque da cauda é dado pela

Equacao (6.5) e o angulo de downwash pela Equacgao (6.6).

ag = a—i, —&+ig (6.5)

Onde,
. 6.6
€= g+« (6.6)
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A razdo da mudancga do angulo de downwash com o dngulo de ataque é determinado pela
Equacao (6.7).

de  2Cpq

da mAR

O momento de arfagem devido a cauda pode ser obtido somando os momentos sobre o

(6.7)

centro de gravidade, e em fun¢do dos coeficientes aerodindmicos, o coeficiente de momento da

cauda € dada pela Equacao (6.8) (NELSON, 1989).

Cmh = = Vg Cpp (6.8)

Segundo Nelson (1989), os coeficientes de momento devido a fuselagem, C9 € Cpq >

podem ser dados pelas Equacdes (6.9) e (6.10).

X=lf
k; =k .
Crmof = 3655 Z) weZ (g + if) Ax (6.9)
X=

Onde,

k, — k;: fator de correcdo da razdo de finura do corpo;

wg:largura média das se¢des da fuselagem;

if: angulo de incidéncia da linha de curvatura da fuselagem em relagdo a linha de referencia
da fuselagem no centro de cada incremento da mesma. A definicdo do dngulo como positivo ou
negativo € mostrado na Figura 6.4;

Ax: comprimento dos incrementos da fuselagem.

Fuselagem
Linha de referéncia da /
o T -
fusela:eni ] ] HJ_E(_L b (+)
i f (+) =] [ ..---"""F

Linha de curvatura da fuselagem

Figura 6.4: Procedimento para calcular C,, da fuselagem
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O angulo de ataque local ao longo da fuselagem € afetado pelo campo de fluxo criado pela
asa, sendo a parte dianteira da fuselagem tendo um fluxo upwash e a parte traseira com fluxo
downwash, assim, a mudangca do momento de arfagem com o angulo de ataque pode ser dado

pela Equacdo (6.10).

X=lf

1
— 2
Crnaf = —36,5 Sz ZOWf S Ax (6.10)
X=

Onde 8¢, /8a pode ser estimado conforme o gréafico da Figura 6.5, na qual, para a regido de
upwash, 8¢,/8a é obtido da curva (a), e para a regido de downwash, (86¢,/8a) é dada pela

Equacao (6.11).

8£u_xi 1 — 8e. /5
S E( — 8g,/6a) 6.11)
4
8Eu X
VS
3...
dey d o
da (b)
2 de
(a) VS X|
) K/ d o
i T r
0 1 2
Xi X
¢ O

Figura 6.5: Variacdo do angulo do fluxo local ao longo da fuselagem
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6.2. Ponto Neutro Manche Fixo

O momento de arfagem total da aeronave pode ser obtido através da Equagdo (6.12),

somando as contribui¢des da asa, cauda e fuselagem, através das Equacgdes (6.13) e (6.14).

Cm = Cmo + Cma (6.12)
Xeg Xac de

Cra = CLaw ( c ?) + Cmaf — Va1 Cry (1 - E) (6.13)

Cmo = Cmo + Cmor + Vu M Crn(€o + iw — in) (6.14)

O Cpo (Equagdo (6.13)) depende da posi¢do do centro de gravidade assim como das
caracteristicas aerodinamicas da aeronave. Como o C.G varia durante o vdo € importante ter o
conhecimento dos limites do mesmo. Assim, para assegurar que a aeronave possua estabilidade
estdtica longitudinal, deve-se conhecer o ponto em que C,, = 0, dessa forma, com as Equagdes

(6.13) e (6.14) € obtida a Equacao (6.15) do Ponto Neutro.

—_— = +1nVy 1——

C C CLow da

Xnp _ Xac Cmaf CLan de
(6.15)

CLocw

6.3. Controle longitudinal

Quando a aeronave sofre qualquer perturbacdo no eixo longitudinal, € utilizado a

empenagem horizontal e o comando de profundor com o fim de voltar a estabiliza-la. Dessa
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forma, a deflexdo do profundor provoca uma mudanca no coeficiente de momento de arfagem,

como mostra a Equacdo (6.16)

Chn =Cho+ Chq &+ Chpsede

(6.16)

Sendo Cy,5e 0 coeficiente de momento devido a deflexdo do profundor, dada pela Equacao

(6.17), e dCyy/dde é a eficdcia do profundor que leva em conta o tamanho do comando. Este

pode ser estimado através da Equacgdo (6.18), na qual o fator T é obtido através da Figura 6.6.

dCpp

0.8
0.6 -
T 04 ]
02 1
0.0 | .

— T r T T T T —
00 01 02 03 04 05 06 0.7
Area da superficie de controle/Area da empenagem horizontal

Figura 6.6: Pardmetro da eficiéncia da superficie de controle

6.4. Procedimento de Calculo da Estabilidade Estatica Longitudinal

187

(6.17)

(6.18)



Para se determinar o Ponto Neutro do VANT, foi utilizada a Equagdo (6.15), na qual, Cyqr

foi calculado através da Equacgdo (6.10), Cp4w da Equacdo (6.4), e de/da da Equagdo (6.7),
obtendo os seguintes valores, C; o, = 3,80/rad; Cpqw = 4,97 /rad; j—z = 0,40; e ¢y = 0,003.

A margem estatica do VANT foi calculada utilizando a Equacgédo (6.3), tendo um C,,, < 0,
para que a aeronave seja estaticamente estavel no eixo longitudinal.

O VANT sofre vdrias perturbagcdes quando esta voando préximo do solo, tirando-o do seu
estado de equilibrio estavel, como por exemplo, ao atravessar regides de lagos, de terra firme, e
plantagdes, podendo encontrar térmicas que desestabilizam a aeronave, elevando ou descendo o
nariz da mesma, dessa maneira, o profundor deve aturar para manter o nariz da aeronave para
cima e ndo se chocar com o solo, plantagdo, dentre outros. Assim, foi analisado o momento de
arfagem do VANT com a deflexdo do profundor para que possa executar um voo de pulverizacao
estaticamente estavel, utilizando a Equacgdo (6.16). Foi feita a variagdo do angulo de ataque do

VANT e adotado angulos de deflexdo do comando de — 4 a 6 graus a cada 2 graus.

6.5. Resultados e Discussoes da Estabilidade Estatica Longitudinal

A estabilidade estdtica longitudinal é geralmente expressada em termos do ponto neutro,
em que a sua localizacdo determina se a aeronave tem estabilidade estdvel, instdvel ou neutra.

Através da Equacgdo (6.15), pode-se obter o Ponto Neutro Xyp = 0,41 m a partir do bordo
de ataque da asa.

Para que o VANT tenha estabilidade estdvel longitudinalmente, a diferenca entre a posi¢ao
do centro de gravidade e do centro aerodindmico ndo deve ultrapassar 0,05, segundo a British
Airwothiness Requeriments, assim, foi obtida a Margem Estética de 0,03 levando em conta o

peso total do VANT, tendo um C,, = —0,15.
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A andlise do momento de arfagem com a deflexdo do profundor obteve os resultados
apresentados nas Figuras 6.7, 6.8 e 6.9 para angulo de incidéncia da empenagem horizontal de

zero, -3,0 e 1,0 graus respectivamente.

o
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Crn

ED

/5
[

)
)

[
«

[\
Q

=]
[ o8}
(%]

Cm (de=0") - « Cm (de=-27) = . Cm (de=2")
. —Cm

- - Cmide=-4°} ssssss Cm (de=-6)
Cm(de=-47) Cm (de=-b)

Figura 6.7: Coeficiente de momento de arfagem para angulo de incidéncia da empenagem

horizontal de zero graus

Coeficiente de momento de arfagem com deflexdao do
profundor

0,20
0,15
0,10

0,05

Cm

0,00
-0,059

-0,10

-0,15
-0,20
0,25 ——Cm (de=0°) = - Cm(de=-2°) — - Cm(de=27)

= = Cm(de=-4%) = «eeues Cm (de=-6) — =Cm(de=4%}

Figura 6.8: Coeficiente de momento de arfagem para angulo de incidéncia da empenagem

horizontal de -3 graus
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Cm

-0,25 ——Cm (de=0°) -

3

m (de=-2") { )
— = Cm (de=-4°} sssess Cm (de=-6) — =Cm (de=4°)

Figura 6.9: Coeficiente de momento de arfagem para angulo de incidéncia da empenagem

horizontal de 1 grau

Para o VANT manter o angulo de ataque de aproximadamente 3,0 graus em véo de
pulverizacdo, sem que o comando de profundor seja defletido, a incidéncia da empenagem
horizontal deve ser de -3,0 graus, na qual é obtido um coeficiente de momento de arfagem nulo,
como apresentado no gréifico da Figura 6.7.

Com o angulo de incidéncia de zero grau, o coeficiente de momento de arfagem é nulo para
uma deflexao do profundor de -4,0 graus; e com a incidéncia de 1 grau, a deflexdo do profundor é
de -6,0 graus.

Como o peso da aeronave € alterado a medida que a pulverizagado € realizada, a posi¢do do
centro de gravidade varia o que ocasiona uma rotacdo do nariz para baixo, dessa forma, é
necessario que ocorra uma correcdo automdtica no angulo de incidéncia da empenagem
horizontal e na deflexdo do profundor para elevar o angulo de ataque e estabilizar o VANT. Tal

correcdo € feita através da programacao a ser inserida no Piloto Automatico.
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Capitulo 7

7. DIAGRAMA V-n

7.1. Envelope de cargas limites da aeronave

Durante o voo, a estrutura da aeronave fica submetida a aceleracdes da gravidade que sdo
representadas pelo fator de carga. As limitagcdes estruturais em fungdo da velocidade de vdo e do
fator de carga sdo representadas de maneira grafica através do diagrama V-n.

Sao considerados o fator de carga limite e o fator de carga ultimo como sendo os fatores
de cargas associados com a deformacdo permanente e com a ruptura do material,
respectivamente.

Se o fator de carga n for menor que o fator de carga limite, a estrutura ird se deformar
durante a manobra, contudo, retornard ao seu valor original quando n=1. Caso n seja maior, a
estrutura sofrerd deformacao permanente ocorrendo a sua danificagdo sem que haja ruptura. Se n

ultrapassar o fator de carga dltimo, a estrutura sofrerd ruptura.

7.2. Velocidades Estruturais

Para se construir os diagramas de manobra e de rajada sdo determinados as velocidades
utilizadas para o célculo estrutural e os fatores de carga mdximos e minimos, sendo seguida a

metodologia sugerida nos regulamentos da FAR por serem os mais difundidos no mundo e que
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sdo adotados pelo Brasil na forma dos RBHA. Devido ao fato de ndo haver regulamentacdo

especifica para VANT’s, os fatores abaixo serdo considerados uma categoria de aeronaves leves

subsonicas.

7.3. Velocidade de Cruzeiro (Vc)

De acordo com a norma FAR-Part 23-335, a velocidade de cruzeiro ndo pode ser menor

que:
,W
e 33 < > para W/S < 20;

e 28 \@ para W /¢ > 100.

A velocidade de cruzeiro também nio deve exceder 90% da velocidade maxima nivelada.

7.4. Velocidade Nunca Excedida em Mergulho (Vd)

Segundo a norma anterior, a velocidade nunca excedida em mergulho ndo deve ser menor
que 125% da velocidade de cruzeiro e também nao deve ser menor que 140% do limite inferior

estabelecido para a velocidade de cruzeiro.

7.5. Fatores de carga de manobra

Conforme a norma FAR-Part 23.337, os fatores de carga de manobra limites sdo de +4,4 e
-1,76 e segundo os requisitos da JAR-VLA 337, sdo de +3,8 ¢ -1,5.
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Para a categoria de aeronave em questao, os fatores da norma da FAR foram considerados

exagerados, por isso, serdo utilizadas as especificagoes da JAR.

7.6. Velocidade de Manobra (V,)

A velocidade de manobra nio deve ser menor que V; v/n, sendo V; a velocidade de stall
sem flapes com a aeronave em peso de projeto e n o fator de carga maximo definido para o
projeto.

Além disso, a velocidade de manobra nao deve exceder a velocidade de cruzeiro, assim,

Ve <V, < V.

7.7. Fatores de carga de rajada

Os fatores de carga de rajada, apresentados pela Equacdo (7.1), podem ser calculados
segundo o requisito da FAR-Part 23.341,através das Equagdes (7.2) e (7.3) considerando que a

aeronave estd sujeita a rajadas de ventos verticais simétricas em vOo nivelado.

K, U, Va
nesXelala
+ 71
498 (W /o) (7.1)
_ 0884,
9753+, (7.2)
2(W/
gy = 20108 73

~ pcay
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Onde, Uy, € a velocidade de rajada em pés por segundo, V € a velocidade de cruzeiro ou
velocidade nunca excedida em mergulho dada em nés, K, € o fator de alivio de rajada, ug € o
fator de massa da aeronave e a um valor médio da inclinagdo da curva do coeficiente de
sustentacdo com o angulo de ataque.

E considerada a velocidade de rajada de 50 pés por segundo (15 m/s) na velocidade de
cruzeiro da aeronave, entre as altitudes do nivel do mar e 20000 pés (6096 m), para os fatores de
carga positivo e negativo.

Considerada a velocidade de rajada de 25 pés por segundo (7,5 m/s) na velocidade nunca
excedida em mergulho, entre as altitudes do nivel do mar e 20000 pés (6096 m), para os fatores

de carga positivo e negativo.

7.8. Velocidade maxima de operaciao com flapes

De acordo com a norma FAR-Part 23.345, essa velocidade € assumida como sendo:

e Vr=>1,4Vs (Equagdo 7.4); ou
e Uy =>1,8Vse(Equacdo 7.5), assumindo quaisquer das velocidades contando que seja
maior.

7.9. Curvas de voo com coeficiente de sustentacio maximo

Para obter os fatores de carga limite sdo consideradas as situacdes com e sem flaps,

segundo a Equagao (7.6).

n=—=——— (7.6)
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7.10. Coeficiente de sustentacao maximo negativo

Esses coeficientes sao geralmente determinados através do uso de tuneis de vento,
entretanto, pode-se utilizar na pratica o coeficiente de sustentacdo mdximo negativo sendo de
60% a 100% do coeficiente de sustentacdo médximo. Quanto mais simétrico for o perfil, mais

proximo de 100% (OLIVEIRA,2011).

7.11. Calculos Detalhados

Nesta etapa, as unidades estardo no sistema inglés, seguindo os requisitos da FAR. O

VANT possui as especificagdes mostradas na Tabela 7.1.

Tabela 7.1: Especificacdes do VANT

Wto 786,8 Ibf (3500 N) | corda média 2,3 pés (0,70 m)
S 50,8 pés 2 (4,75 m?) CLmax 1,8
0,002373 slug/ft3 (1,23
P kg/l’l’lz) CLmax_flap 2,2
a 4,96 / rad Vmax 262 pés/s (80,0 nv/s)

7.11.1. Velocidade de Cruzeiro

Considerando os valores da Tabela 7.1, a razdo W/ S ¢ maior que 20, dessa forma,

33 |2 < V. < 0,9 Vys,, entdo, 130,5 < V, < 219,8.

BH
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Assim foi adotado, V., = 165,0 ft/s (50,3 m/s).

7.11.2. Velocidade nunca excedida em mergulho

Com os resultados anteriores, tem-se:

Vy, > 125V, = V, >137,0 ft/s

Vy > 1,40V, 0. = Vp > 108,27 ft/s

Foi adotado V;, = 200,0 ft/s (60,9 m/s).

7.11.3. Velocidade de manobra

Adotando o fator de carga de manobra maximo como sendo 3,8 e com os dados da tabela
7.1, tem-se:
VeAn<V, <V,
166,87 <V, < 185

Foi adotado V, = 168,0 pés/s (51,2 m/s).

7.11.4. Fatores de carga de rajada
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Com os dados da Tabela 7.1 e com as Equacdes 7.1, 7.2 e 7.3, sdo obtidos os resultados

apresentados na Tabela 7.2.

Tabela 7.2: Fatores de carga de rajada

Vc=185,0 pés/s | Ude =50 pés/s | n=4,06
(56,4 m/s) (15 m/s) n=-2,06
Vc=215 pés/s (65,5] Ude = 25 pés/s n=2,67
m/s) (7,5 m/s) n=-0,67

7.11.5. Curvas de voo com coeficiente de sustentacado maximo

Por meio das Equacdes 7.4 e 7.5, a velocidade médxima de operacdo dos flapes foi
assumida como sendo: Vi = 119,8 pés/s (36,5 m/s).
Com os dados da Tabela 7.1 e com a Equacdo 7.6, temos a fun¢do dos fatores de carga
com e sem flapes:
nl = 0,000167 V2 (com flape
n2 = 0,000136 V2 (sem flape)

A curva do fator nl foi gerada até atingi Vi, e a curva do fator n2 foi gerada até atingir a
velocidade de manobra da aeronave.

Da mesma maneira, utilizou-se a Equacdo 7.6 para obter o fator de carga negativo,
considerando que 0 Cp max neg = 0,75 Cf, max, assim, a curva dos fatores de carga médximos
negativos e sem flape é gerada até que o valor coincida com o valor do fator de carga minimo (-
L,5).

Depois da determinagdo das velocidades de seus respectivos fatores de carga, podem ser

construidos os diagramas V-n de manobra e de rajada (Figura 7.1) do VANT.
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7.12. Resultados Diagrama V-n de Manobra e de Rajada

Diagrama V-n

—  Envelopede Rajada
- - - Envelope de Manocbra

Figura 7.1: Superposicao dos diagramas de manobra e de rajada

No diagrama de manobra, para uma velocidade acima de 200,0 pés/s (60,9 m/s) ocorre
uma limitagdo estrutural por velocidade, e para um fator de carga acima de 3,8 e menor que -1,5
ocorre a limitagdo estrutural por fator de carga, causando deformacdo permanente na estrutura.
Caso o fator de carga atinja acima de 1,5 do fator de carga limite, pode ocasionar a falha na
estrutura da aeronave.

Verifica-se no diagrama V-n uma velocidade de manobra de 168,0 pés/s (51,2 m/s),
velocidade nunca excedida em mergulho de 200,0 pés/s (60,9 m/s), e fator de carga positivo de
3,35, com os pontos do envelope de rajada dentro do envelope de manobra, assegurando a
integridade estrutural do VANT.

Assim, este diagrama representa um elemento de fundamental importancia a fim de se

verificar o verdadeiro potencial de voo de uma aeronave e sua respectiva resisténcia estrutural.
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Capitulo 8

8. SISTEMA DE CONTROLE DE VOO DO VANT

8.1. Conceitos Gerais

Os conceitos que envolvem o planejamento e a execucdo de missdes serdo mostrados
sucintamente, tirados do trabalho desenvolvido por Costa (2008).
. Missao: descreve a operacdo da aeronave que visa cumprir um objetivo especifico,
denominado de objetivo da missdo. Antes de executar qualquer missdo, o VANT ¢é pré-
programado essencialmente para decolar, voar em certa altitude com a rota e tempo
determinados, transmitindo as informagdes de sinais e imagens captadas, as quais poderdo ser
utilizadas para designar alvos para ataques aéreos, reconhecimento e vigilancia, voltar para o
lugar de decolagem e pousar em seguranca. H4 alternativas para fazer o recolhimento do VANT
de asas fixas, podendo ser utilizado pdra-quedas, esquis para grama ou neve, estradas ou até

mesmo redes, em navios, onde o espago € limitado;

. Atitude da aeronave: diz respeito a sua posicdo nos eixos vertical, longitudinal e
transversal;

. Guiagem: técnica de controle da posicao do centro de massa da aeronave;

o Pilotagem: técnica que controla a atitude da aeronave;

. Navegacdo: sistema que recebe informacdes de dados de missdo, pontos de rota,

manobras basicas ou mesmo posi¢des de deflexdo dos atuadores da aeronave
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. Telemetria: sistema de monitoramento em que os dados provenientes dos sensores
embarcados na aeronave sdo enviados para a Esta¢iao Solo;
. Telecomandos: posicionamento e acionamento de cameras fotograficas e de video,

sensores infravermelhos etc.

8.2. Constituicao do Veiculo

Segundo Pereira (2005), o VANT pode ser constituido dos seguintes subsistemas:

. Atuacdo: controla os atuadores para que a velocidade de rotacdo destes ou a inclinacdo
adequada das superficies de deflexdo corresponda a referencia gerado pelo sistema de pilotagem
e controle;

. Suporte: verifica o seu estado inicial e faz 0 monitoramento continuo do estado do veiculo
com o intuito de detectar falhas de hardware e erros de comportamento, e ativar agdes corretivas
para evitar a perda do veiculo;

. Energia: distribui a energia disponivel a bordo;

° Carga util: s@o dispositivos variados de sensores e atuadores, como cameras de video,
sonares, sensores de temperatura, etc para o primeiro e dispositivo de recolher amostras, armas,

dispositivos mecanicos, dentre outros, para o segundo;

. Comunicacdo: faz a comunicagdo entre os sistemas e o veiculo ou entre o operador € o
veiculo;
. Interface pessoa-sistema: o operador pode definir a missdo, especificar restrigdes

operacionais, autorizar algumas operagdes e intervir, pelo menos, nas operacdes de decolagem e
pouso, alem disso, pode interpretar informagdes e alguns processos de decisao;
. Planejamento: processo de definir ou adaptar um conjunto de a¢des articuladas de forma a

atingir os objetivos da missao;
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. Executor: recebe os dados continuamente gerados pelos dados sensoriais e de
monitoracdo, avaliando continuamente a necessidade de replanejamento, podendo recorrer a
interface pessoa-sistema para completar as tarefas;

. Dados sensoriais e percep¢do: apanha, integra e interpreta os dados dos sensores locais e
do Funcionamento em rede e colaboragdo para produzir uma representacdo do estado do
ambiente, da execu¢do da missdo e do veiculo que vao ser utilizadas pelo Planejamento e pelo
Executor;

. Monitoragdo e Diagnéstico: recolhe, integra e interpreta informagdo sensorial relativa ao
estado do veiculo, incluindo deteccdo e identificagdo de falhas. Esta informacdo poderd ser

utilizada para gerir a redundéncia de recursos na execucao da missao.

8.3. Classificacao dos VANT’s

Os VANT’s podem ser usados para diversas aplicacdes, como citado na Secdo 2.1.1,
dependendo do seu tamanho, custo, dispositivos que transportam como sensores meteorologicos,
radioativos e quimicos, cameras de video, lasers, materiais bélicos, dentre outros. Seu nivel de

complexidade pode ser classificado em trés tipos (SOUZA,1999 apud NERIS, 2001):

o Tipo I — Nesse sistema, os voos sdo controlados com visada direta da aeronave utilizando
radios convencionais. Sao utilizados aeromodelos convencionais equipados com cameras
fotograficas ou de video. Sistemas tipo I possuem funcionalidade minima, menor custo e maior

facilidade de implantacdo;

o Tipo II — Nesse sistema, os vOos sdo controlados sem visada direta, através de um
computador que recebe imagem da aeronave em tempo real. A aeronave deve estar equipada com
instrumentos de bordo para que seja possivel pilotar e obter fotografias aéreas com referencia

geograficas;
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. Tipo III — Nesse sistema, os vOos sao autbnomos com pequena ou nenhuma interferéncia do
piloto. Estes sdo iguais aos sistemas do tipo II, porém equipados com equipamentos e software

adicionais para permitir o voo autdbnomo.

8.4. Sistema de Controle de Voo

O Sistema de Controle de V6o € um conjunto de sistemas computacionais (apresentado na
Figura 6.2), divididos em modulos, que permite determinar e controlar a atitude e o
posicionamento do veiculo ao executar a missao.
Os moddulos podem ser divididos em Estacdo Solo e Estacdo Embarcada (Piloto
Automadtico) sendo esta composta pelo Sistema de Navegacdo e Sistema de Controle.
Segundo Sampaio (2006), seu modo de operacao pode ser de trés tipos:
e  Pilotado (Pilot-In-Control): o veiculo realiza v6o manual controlado pelo operador
via radio-controle;
e  Remotamente Pilotado: ¢ um modo de operagdao semi-autbnomo, em que o Sistema
de Controle de V6o tem apenas a fungdo de estabilizar o veiculo e a Navegacgado é
realizada pelo piloto de maneira manual.
e  Auténomo: é o modo em que as fungdes dos Sistemas de Controle e Navegacdo sdo
realizadas automaticamente.
A comunicagdo entre as estagdes € feita via ondas eletromagnéticas, de maneira em que a
Estacdo Solo envia sinais para o Piloto Automatico e este recebe e envia sinais para os satélites
(do GPS) e para a Estacdo Solo (representado pela Figura 6.1). Esta comunicacdo pode ser

dividida nas categorias: Navegacdo, Telemetria, Telecomandos e Monitoramento.
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Estacio Solo

Figura 8.1: Enlace de comunicacdo entre a Estacdo Solo e o veiculo

- T T T T === =
' Sistema de | Piloto Automatico
1 I ]l | emmmmeeeee s emm e — - —
1 1
| Controle de i | Sistema de ! | Sistemna de !
1 I
: . [ 1 Navegacdo ' 1+ Controle !
' Voo no Solo | T o !
I I
_____________ I
Estagdo Solo Estagdo Embarcada

Sistema de Controle de Voo Completo

Figura 8.2: Arquitetura do Sistema de Controle de V6o Completo

8.4.1. Estacao Solo

203



Composto por um computador, console de pilotagem (comando RC), antena e caixa da
“estacdo solo” (na qual € ligado os componentes anteriores).

Na estacao solo, o usudrio define a missao, através de um plano de vdo, determinando as
tarefas e a rota que o veiculo ird executar podendo ser modificadas a qualquer momento pelo
usudrio. Recebe e envia informagdes para o Piloto Automético.

Alguns exemplos dessa estagdo sao mostrados nas Figuras 6.3 a 6.5, usadas no Sistema de

Controle de VANT’S militares e civis.

[ S L S

Figura 8.3: (a) Estacdo Solo; (b) e (c) Sistema operacional (Computadores) do VANT
Predator
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(a) (b)

Figura 8.5: (a) Estacdo Solo do Dirigivel AURORA [PROJ. AURORA CTI] e (b) Estacdo
Solo do VANT civil MLB BAT
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8.4.2. Piloto Automatico

Computador de bordo que tem a func¢do de controlar e orientar o veiculo através do
Sistema de Controle e do Sistema de Navegacdo. Recebe o plano de voo da Estacdo Solo, faz a
leitura das informagdes vindas dos sensores (GPS, giroscépio, altitude, etc) e envia para os

atuadores realizarem a manobra.

i. Sistema de Navegacao

Sistema que determina o estado do UAV fornecendo a estacdo solo: a posicao atual e de
destino, velocidades (lineares e angulares) e atitude, verifica continuamente as informacdes
dados pelos sensores (altitude, GPS, direcdo, etc) e calcula manobras de corre¢dao da rota, caso

haja necessidade, enviando para o Sistema de Controle.

A navegacdo pode ser feita por alguns métodos como apresentados a seguir:

. Correcdo de Posi¢cdo: a posi¢do do veiculo é corrigida em relacio a um ponto de
referéncia;
. Navegacdo Inercial: é um sistema que determina a posicdo e velocidade a partir da

aceleracdo, a qual ¢é obtida por sensores internos e a velocidade € calculada por um processo
matematico de integraco;

. GPS: € um sistema de radio navegacdo através de satélites, em que € conhecida a posi¢ao
do conjunto de satélites em relacdo a um referencial inercial e assim obtém a sua posicdo em
relacdo a este conjunto.

. Réadio-navegacdo: a posi¢do do veiculo é determinada medindo o tempo que uma onda

eletromagnética vai de um transmissor em solo até um receptor contido no veiculo;
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. Dead Reckoning: para se determinar a nova posicdo, pega-se a ultima posi¢ao conhecida
do veiculo e a média da velocidade e da direcdo, faz-se a decomposi¢do da velocidade nas
direcdes norte e leste as quais serdo convertidas em medidas angulares (latitude e longitude) e

entdo sdo adicionadas a posi¢do inicial para obter a posi¢do atual;

Sendo geralmente utilizado o de Corre¢do de Posicdo através de Navegacdo Inercial e

GPS.

ii. Sistema de Controle

Sistema que recebe as informagdes dos sensores e do Sistema de Navegagdo, permitindo
que o veiculo mantenha a estabilidade e também seja capaz de executar manobras de correcdo de
rota, através dos atuadores (superficies de comando). O sistema de controle pode ter como fun¢do
(KAYTON, 1997):

. Controle de velocidade: consiste em manter a velocidade constante e programada
através do ajuste da potencia do motor, por meio de um sistema de controle de fluxo de
combustivel automatico (auto-throttle),

. Controle de rota: consiste em manobrar a aeronave em resposta aos dados
provenientes do sistema de navegacdo pra alcangar e manter a rota desejada. A orientagdo lateral
se faz por meio do sistema de navegacdo e a orientacdo vertical € obtida através de sensores e
controlada por um sistema de manuten¢do de altitude e da taxa constante de subida. Os comandos
de manobra sdo introduzidos como entrada de atitude e posi¢do no piloto automatico.

. Aumento de estabilidade: consiste em amortecer as respostas as rajadas de vento,
melhorando a qualidade da pilotagem manual da aeronave e coordenacio de manobras. E
empregado em vOos que devem ser extremamente seguros ou com manobras bruscas;

. Manuteng¢ao da atitude: controla a orientagdo da aeronave mantendo a sua atitude
previamente selecionada, através do fornecimento de informacdo por giroscépios (vertical e

direcional) ou por plataforma inercial;
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8.4.3. Atuadores

Sao servos de pilotagem (elétricos ou hidraulicos) que executam os comandos fornecidos
pelo Sistema de Controle para atuar nas superficies de controle, as quais permitem a estabilidade
do veiculo.

A Figura 6.6 mostra as principais superficies de controle do veiculo:

. Leme: controla a direcdo da aeronave sobre seu eixo vertical;

. Profundor: responsdvel pelo movimento do avido sobre seu Eixo Lateral;
. Ailerons: controla a rotagdo da aeronave em relagdo ao eixo longitudinal;
° Motor: fornece a tracdo para a aeronave.

Motor

Figura 8.6: Indicagdo dos servos de pilotagem em uma aeronave comum

8.5. Sistemas de Controle comercializados

Atualmente, hd uma variedade de empresas que desenvolvem pilotos automaticos capazes
de executar as diversas missdes impostas a esse tipo de veiculo. A seguir sdo descritos

resumidamente alguns pilotos automaticos comercializados para os VANT’s.
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8.44. UNAV

O piloto automdtico UNAV 3500, sendo apresentado na Figura 6.7, possui sensores
(AirData) e navegacdo AHRS (Attitude and Heading Reference Systems), o qual € composto por
sensores que fornecem a posicdo, atitude e guinada para os veiculos. Este modo sé € ativado

quando se perde o sinal de GPS.

Os dados por telemetria sdo recebidos ao mesmo tempo em que os comandos podem ser
enviados. Sdo incluidos camera integrada de estabilizacdo (3 saidas servo) e mapa em tempo
real. Além de um GPS (5 Hz), AHRS (1kHz), modems de rddio e software para a Estacdo Solo.

Este sistema foi projetado especificamente para mini VANT’s de asa fixa e peso menor que 2 kg.

™

(a) (b)

Figura 8.7: (a) Piloto Automatico e o software (b) Comparacdo do tamanho do Hardware

com uma moeda

8.4.5. KESTREL

O piloto automético Kestrel 2.2X, projetado para mini e pequenos veiculos é alimentado

por um processador de 8 bits e 29 MHz , contém um conjunto de sensores utilizados pelo
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software para medir e estimar os estados da aeronave. A comunicacdo digital permite enviar o
estado de telemetria em tempo real para a estagao solo e receber comandos de voo.
Possui entrada do GPS na placa do piloto automético (opcional) e fornece informacdes
por navegacdo inercial. Além disso, possui vdrias portas para conectar cargas pagas adicionais.
O piloto automatico controla o avido com quatro servos standard RC hobby. Se mais servos
sd0 necessarios, uma placa de servo extensor pode ser usado. A Figura 6.8 mostra as portas do
piloto automatico Kestrel com o modem conectado.

Sensor : BB 1 e e aem) " GPS
o ] o

(BDOFIMU)}——+
: — & e Entrada’Saida
egF I

Velocidade

Altitude

Entrada analog

Figura 8.8: Piloto automadtico Kestrel 2.2x com o modem AC4490 conectado

8.4.6. MICROPILOT

O piloto automético MP2028, apresentado na Figura 6.9, é projetado para mini VANT’S,
possui comunicagdo “LRC" (de longo alcance), e sensores de redundancia, que reduz possiveis
modos de falha. Possui trés modos de controle incluindo piloto automadtico, manualmente

pilotada e servo direto de emergéncia, com interruptor automadtico entre a pilotagem manual e o

modo de emergéncia permitindo recuperacao imediata.
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Figura 8.9: Piloto automatico MP2028 e seu peso

8.4.7. UAV Navigation

O Piloto automético AP04, apresentado na Figura 6.10, pode ser usado em VANT de micro
e pequeno porte, ¢ um piloto automdtico totalmente integrado com comando manual, /ink de
rddio e capacidades de controle de carga, possui redundancia, e é capaz de decolar e aterrissar
automaticamente.
A substitui¢do para pilotagem manual permite que o operado em solo tenha completo
controle pelo joystick, uso similar em aeronaves remotamente controladas (R/C), sem
necessidade de adaptacdo.

O VANT pode ser lancado por catapultas com for¢a acima de 15 g’s.

Figura 8.10: Piloto automético AP04
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8.5. Cloud Cap

O piloto automadtico Piccolo inclui todos os sensores necessdrios (dados de ar, radio
inercial, GPS) e de enlace de dados em um pequeno compartimento blindado. Pode ser integrado
em VANT’s de asa fixa, com decolagem vertical, baldes, e a decolagem pode ser feita por
lancamento através de catapultas, e utilizar pistas de decolagem.

Suporta trés modos de vodo: controle manual, autbnoma e de estabilidade da direcdo
autdonoma. Além disso, pode suportar Plug-and-play de periféricos, incluindo cameras de video,

transponder, magnetometro, Iridium, RTK GPS e um altimetro a laser.

8.6. Instrumentos de Bordo

Os instrumentos de bordo podem ser divididos em duas categorias, os que indicam as
condi¢Oes operacionais da aeronave como os indicadores de temperatura e rotagdo do motor,
indicadores de pressao do 6leo e dos gases do escapamento, e os que indicam as caracteristicas do
voo e a posi¢do da aeronave no espaco como o GPS, indicador de velocidade do ar, varidmetro,

dentre outros (PROCHASKA, 1996 apud NERIS, 2001).

8.7. Arquitetura do Sistema de Controle de V6o do VANT

O fluxo de informacdes e todos os sistemas que controlam o veiculo podem ser
representados por diagramas que sdo arquitetados mostrando os principais componentes de cada
Sistema. Sdo apresentados nas Figura 6.11 e 6.12, a arquitetura do Sistema de Controle de Voo

do UAV-UFBA e do ARARA, respectivamente.
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Figura 8.11: Arquitetura do Sistema de Controle de Voo do UAV-UFBA (SAMPAIO,
2006)
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Servomecanismos
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Figura 8.12: Arquitetura do Sistema de Controle de V6o do ARARA (NERIS, 2001)

O Sistema de Controle de Voo do ARARA ¢ dividido no médulo Planejador de Missao
que permite ao usudrio definir uma rota e um conjunto de tarefas associado a cada waypoint da
rota que serd seguida pelo avido; o Sistema de Navegacdo que controla a navegacdo ao longo da
rota tracada, através do GPS e sensores na aeronave; e o Sistema de Controle que mantém a
atitude de vOo constante e realizar as manobras bdsicas para corre¢cdo da rota utilizando
controladores PID (NERIS, 2001).

O Sistema de Controle de Voo do UAV-UFBA € dividido em: Sistema Estacdo Base que é
responsavel pela interface com o usudrio e a navegacdo da aeronave em funcdo dos dados da
missdo; o Sistema de Navegacdo que recebe os pontos da rota (waypoints) e calcula a manobra
necessdaria para que a aeronave siga a rota estabelecida; e o Sistema de Controle de Atitude que

ira executar essa manobra (SAMPAIO, 2006).

8.8. O Sistema de Controle de Voo do VANT agricola
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Para que o VANT agricola seja capaz de cumprir a missdo estabelecida, ele deve possuir
um Piloto automdtico que atenda os requisitos da missdo e as caracteristicas do veiculo. Com
isso, foi feito um levantamento dos tipos de pilotos automaticos, selecionando aquele que mais se
adequaria a0 VANT agricola, considerando também o seu custo. Dessa forma, o Piloto
Automatico Piccolo II, a Estacdo Solo e a camera estdo apresentados nas Figuras 6.13, 6.14 e
6.15, respectivamente. Nas Tabelas 6.1 a 6.5 sdo apresentados os equipamentos de controle,

comunicacao e sensores utilizados para voo autdbnomo.

Tabela 8.1: Elementos usados no controle e comunicacgao

Material Quantidade
Piccolo IT — 900 MHz Sem licenca (DGPS pouso automatico) 1
Antena, 900 MHz %4 onda (aeronave) conector BNC 1
Antena, Ground Plane* para 900 MHz 1
Antena, Piccolo I GPS com conector SMA (20-polegadas) 1
Antena, Ground Plane* para aecronave GPS 1
Cabo, Tipico do Piccolo 1T 1

*Estrutura que realiza a interacdo entre a antena e o objeto, este permite que a
antena funcione como tal.

Tabela 8.2: Sensor de altitude

Laser (altimetro — para pouso automatico)

M aterial Quantidade
AGL Sensor, Laser, 1Hz, RS232, ]
30cm (acuracidade)

Tabela 8.3: Dispositivo de comunicagao

Transponder Quantidade
Transponder, MicroAir T2000 UAV-S com |
BNC
Antena (transponder) 1
Cabo Kit, Transponder Coax. 50 cm 1
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Tabela 8.4: Elementos que compde a Estacao Solo

Estacao Solo
Material Quantidade

Kit desenvolvedor, Piccolo II — 900 MHz 1
Unlicensed ISM

Kit da Estacdo Solo, Desktop — 900 MHz 1
Unlicensed ISM

Console de pilotagem, (New Futaba to Desk 1
Top GS), 24 pés

Tabela 8.5: Dispositivo para leitura de imagem

Resolugao d
Camera TASE Duo Gimbal esolizao da Lentes HFOV**(graus)
Imagem
EO: Sony FCB-EX980 380K pixels | 20.8x Optical 52.0°-2.5°
Kit Gimbal Tase Duo*

Possui sistema de video analégico (NTSC, PAL)
** Campo de visdo horizontal

*Inclui todos os itens de apoio necessdrios para operar a cimera

Pitot Port Static Port
Micro-D
External
Interface
Connector
UHF
GPS Antenna
Antenna
Expanded IO
Connector

Figura 8.13: Piloto Automadtico Piccolo II
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— e —

Figura 8.14: Estacdo Solo

Figura 8.15: Camera Tase Duo Gimbal

8.9. Arquitetura do Sistema de Controle de Voo do VANT agricola

O principio de funcionamento do Sistema de Controle de V6o do VANT agricola pode ser
descrito da seguinte maneira: o usudrio define previamente ou atualiza durante o vdo, um
conjunto de operacdes no computador de solo, e entdo os dados da missao serdo enviados para o
Sistema de Navegacdo que vai fundir os dados dos sensores e gerar uma avaliacao do estado da
aeronave. Em resposta aos comandos deste sistema, o Sistema de Controle aciona as superficies
de controle para posicionar, estabilizar, manter a velocidade e atitude do veiculo. O VANT pode
estar no ar percorrendo um trajeto de espera (loiter) enquanto recebe o plano de vdo, ou entdo,

executar o plano enquanto este é atualizado.
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Os sensores permitem que o VANT perceba o ambiente e com isso determina o seu estado
em relacdo ao mesmo. A partir dessa informagdo ele consegue determinar quais as agdes

necessdrias para se realizar uma determinada tarefa com o objetivo de alcancar uma determinada

meta.
Dados da
missdo e carga
) N Piloto .| Superficies
Estagdo Solo [¥ *  Automitico | | Atuadores
de Controle

3 F

¥ h 4

Dindmica do

Usuario Sensores
VANT

i~

Ambiente

Figura 8.16: Arquitetura do Sistema de Controle de V6o completo

Dindmica do

VANT
Piloto Automatico
GPS, cdmeras de .
video, etc
Sensores
¥ ¥
| Sistema de Sistema de
Estagio Solo [* > - *  Atuadores
Naveeacio Y Controle
Manobras
de
movimento

Motor ‘ ‘ Atomizadores ‘ | Ailerons ‘ | Profundor ‘ IEI

Figura 8.17: Arquitetura do Piloto Automatico
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Capitulo 9

9, CONCLUSAO

O risco de acidentes na aviac@o agricola que envolve o fator humano como a perda de
controle em voo e a colisdo em voo com obsticulo correspondem a mais de 60% do total de
acidentes nesse segmento, isso gera iniciativa de buscar projetos de aeronaves mais leves,
eficientes e de custo reduzido. Assim, um Veiculo Aéreo Nao Tripulado para aplicagOes
aeroagricolas visa poupar vidas humanas evitando tais riscos.

O desenvolvimento do Veiculo Aéreo Nao Tripulado para ser utilizado em aplicacdes
aeroagricolas tem como principais partes do projeto, a otimiza¢ao do aerofélio NACA 4415, que
teve como resultado um acréscimo de 17% do coeficiente de sustentacdo a 3 graus de angulo de
ataque (voo de pulverizagdo), e acréscimo de 4% do mesmo a 15 graus (proximo da regido de
stall do perfil original), o veiculo tem a possibilidade de melhorar o desempenho na decolagem,
necessitando de menos pista, e também de aumentar sua carga paga. Dessa forma, foi utilizado o
aerofdlio otimizado na asa do VANT.

Tendo um desempenho na distancia de decolagem, com obsticulo de 50 pés inferior a
250m, o requisito da velocidade de stall inferior a 31 m/s (estipulado pela norma FAR), foi
atendido para as condi¢des de flapes estendidos e recolhidos. Com relagdo ao modo aplicacao dos
defensivos (UBV), a taxa tendeu condi¢Oes satisfatorias acima de 1,5 1/ha, em que a autonomia
da pulverizacdo € menor que a autonomia da missao, visando a diminui¢@o do custo.

Quanto a estabilidade estdtica longitudinal, a margem estdtica ¢ menor que 5,0% conforme
a norma FAR e com angulo de incidéncia da empenagem horizontal em -3,0 graus, para voo de
pulverizac¢do, assim a aeronave se mantém estdvel longitudinalmente com a deflexdo nula do
comando. Sendo que as correcdes para quaisquer alteracdes nos momentos de arfagem do

veiculo devem ser feitas através da programacdo a ser inserida no Piloto Automatico.
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Com a importancia de se verificar o verdadeiro potencial de voo de uma aeronave e sua
respectiva resisténcia estrutural foi obtido o diagrama V-n, cujos pontos do envelope de rajada
estdo dentro do envelope de manobra, dessa forma, € mantida a integridade estrutural do veiculo.
Assim, comparando as restricdes inicialmente impostas para o projeto com os resultados obtidos,

o desempenho da aeronave mostra-se superior ao previsto.
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Capitulo 10

10. SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

Devido a complexidade do projeto, os cédlculos aerodinamicos, de desempenho, estudos
mais detalhados do Sistema de Controle e calculos de estabilidade , como também a defini¢ao do
Sistema de Pulverizacdo e o modo de aplicacdo, nao foi possivel no tempo disponibilizado pelo
mestrado, realizar os seguintes célculos de projeto:

. Simulacdo em CFD do conjunto asa e sistema de pulverizacdo para analisar o arrasto
deste dispositivo e influéncia das vorticidades nas dispersdo dos defensivos;

. Obter a curva de empuxo do conjunto motor-hélice, através de ensaios experimentais em
tinel de vento;

. Estudo mais detalhado da dinadmica de v6o, uma vez que foi feita apenas o estudo da

estabilidade longitudinal;

. Fazer os cdlculos estruturais e ensaios experimentais, além da selecdo de materiais para a
fabricagao;
o Implementacdo do Sistema de Controle (hardware e software necessarios além do

conjunto servo-mecanismos e o estudo da interacdo dos mesmos) para executar a missao de voo
autdbnomo;

° Ensaios de Voo remotamente pilotado e autdbnomo;

Sendo assim, tais projetos ficam como sugestdes para trabalhos futuros.
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ANEXO A
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Figura 1 A: Efeito do angulo de ataque nas caracteristicas longitudinais do modelo
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Figura 7A: Correlacdo da velocidade do avido com o indice de poténcia (RAYMER, 1985)
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Figura 11 A: (a) Mudanga do angulo de ataque devido a deflexdo do flap, (b) Mudanca do
momento de arfagem devido a deflexdo do flap (SCHLICHTING; TRUCKENBRODT, 1979)

237



