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RESUMO

BARBOSA, Maria. COSTA, Wallace. Projeto Conceitual de Aeronave ndo Tripulada para
Pulverizacdo Agricola. 2021. 110 Paginas. Trabalho de Conclusédo de Curso — Centro Federal

de Educacdo Tecnologica Celso Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro, 2021.

Em 2020 o agronegdcio brasileiro representou 26,6% do PIB e projecfes do Ministério da
Agricultura, Pecudria e Abastecimento preveem um crescimento acumulado de 26,9% da
atividade até 2030. Com o0 avancgo, a busca por mais produtividade se torna um dos objetivos
principais para o futuro do setor e nesse cenario a aviacao agricola ganha destaque. Atualmente,
0 Brasil possui a segunda maior frota do mundo com 2300 aeronaves em circulacao, porém por
serem operagdes realizadas a baixas altitudes ha grande risco para os pilotos. Entre 2010 e 2019,
245 acidentes e 52 fatalidades foram registrados no segmento da aviagdo agricola. Portanto,
com o intuito de reduzir acidentes operacionais e fatais a proposta deste trabalho é desenvolver
um projeto conceitual de uma aeronave nao tripulada para fins de pulverizacdo agricola. A
metodologia utilizada tem como base a espiral de projeto de Evans que foi adaptada para fins
aeronduticos. O desenvolvimento do conceito conta com uma parte inicial que se baseia em
dados estatisticos e empiricos para a concepcao de uma aeronave que possa pulverizar de 10 a
50 hectares de culturas agricolas, com uma autonomia de até 2 horas, decolando com até 250
metros de pista. O calculo do peso méximo de decolagem ¢ feito, seguido do dimensionamento
do conjunto moto propulsdo, asa e cauda. Em seguida, uma analise aerodinamica da aeronave
é feita e 0 arranjo interno juntamente com a fuselagem é definido. Por fim, analises de
desempenho em equilibrio estatico e estabilidade longitudinal estatica sdo realizadas
comprovando a adequacdo do conceito da aeronave aos requisitos estabelecidos e um bom
comportamento em relagdo a autonomia e alcance durante a etapa de pulverizagdo. Os projetos
de software de guiamento, navegacdo e controle assim como o de eletrénica embarcada nédo
serdo desenvolvidos e analisados neste trabalho, podendo ser desenvolvidos em projetos
futuros. O resultado alcangado € uma aeronave de 416 quilos com capacidade de carregar até

100 quilogramas de carga paga e que atende aos objetivos propostos.

Palavras-chave: Projeto Conceitual. Aeronave ndo tripulada. Pulverizagdo. Aerodindmica.

Desempenho. Estabilidade.



ABSTRACT

BARBOSA, Maria. COSTA, Wallace. Conceptual Design of an Unmanned Aircraft for
Agricultural Spraying. 2021. 110 Pages. Trabalho de Concluséo de Curso — Centro Federal

de Educacéo Tecnoldgica Celso Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro, 2021.

In 2020, Brazilian agribusiness represented 26.6% of GDP and projections of the Ministry of
Agriculture, Livestock and Supply predict an accumulated growth of 26.9% of the activity by
2030. With the advance, the search for more productivity becomes one of the goals for the
future of the sector and in this scenario, agricultural aviation is highlighted. Currently, Brazil
has the second largest fleet in the world with 2300 aircrafts in circulation, however, as these
operations are carried out at low altitudes, there is a great risk for the pilots. Between 2010 and
2019, 245 accidents and 52 fatalities were recorded in the agricultural aviation segment.
Therefore, in order to reduce operational and fatal accidents, the purpose of this work is to
develop a conceptual design of an unmanned aircraft for agricultural spraying purposes. The
methodology used is based on Evans basic design spiral that was adapted for aeronautical
purposes. The development of the concept has an initial part that is based on statistical and
empirical data for the design of an aircraft that can spray 10 to 50 hectares of agricultural crops,
with an autonomy of up to 2 hours, taking off with up to 250 meters of runway. The calculation
of the maximum takeoff weight is done, followed by the sizing of the powertrain, wing and tail
assembly. Then, an aerodynamic analysis of the aircraft is made and the internal arrangement
together with the fuselage is defined. Finally, performance analyzes in static balance and static
longitudinal stability are carried out, proving the adequacy of the aircraft concept to the
established requirements and a good behavior in relation to autonomy and reach during the
spraying stage. Guidance, navigation and control software projects, as well as on-board
electronics, will not be developed and analyzed in this work, but may be developed in future
projects. The result achieved is a 416-kilogram aircraft capable of carrying up to 100 kilograms

of payload and that meets the proposed objectives.

Keywords: Conceptual Project. Unmanned aircraft. Spraying. Aerodynamics. Performance.
Stability.
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1 INTRODUCAO

Ao longo da histdria, 0 agronegdcio ganhou espaco e relevancia, se consolidando como
uma atividade importante para o desenvolvimento econémico brasileiro. Em 2020, o
agronegocio alcangou a marca de 26,6% de participacdo no PIB brasileiro (Cepea, 2021). O
ramo agricola possui grande participagdo no mercado nacional e internacional neste seguimento
e, segundo projec0es, as producdes agricolas tendem a crescer 2,4% ao ano, resultando em um
crescimento acumulado de 26,9% até 2029/2030 (MAPA,2020).

A aviacdo agricola, iniciada no Brasil h4 70 anos, se difundiu pelos estados brasileiros
e atualmente o pais possui a segunda maior frota do mundo, com cerca de 2300 aeronaves.
Dentre os servigcos prestados por empresas de aviacdo ao seguimento, podemos destacar: a
semeadura, aplicacao de quimicos e bioldgicos para protecao das lavouras, povoamento de rios
e lagos e combates a incéndios florestais (MAPA,2020).

A utilizacdo de avibes agricolas para pulverizacdo, representa, além de grande avanco
tecnoldgico, maior seguranca para a atividade quando em comparacao a feita por terra e melhor
controle na protecdo de lavouras contra pragas, doencas e insetos. Ainda assim, na aviagédo
agricola tripulada, ocorrem acidentes que colocam a vida dos pilotos em perigo. Dentre 0s
principais motivos pode-se destacar: colisdes com fios de redes elétricas, postes, colisbes com
a cultura e perda de controle e voo pelas baixas altitudes em que o avido deve planar (SIMAO,
2010).

Desse modo, com o intuito de minimizar os riscos das operacdes aeroagricolas,
aumentar a eficiéncia conforme as proje¢des e diminuir o custo das operagdes, propde-se a
utilizacdo de uma Aeronave N&o Tripulada, em inglés, Unmanned Aircraft System (UAS) para
pulverizacdo, sendo uma opc¢do vidvel economicamente e tendo em vista que suas possiveis
configurac@es possibilitam aumento da seguranca e da confiabilidade no servico.

No Brasil, as Aeronaves nao Tripuladas sdo conhecidas por diversos nomes como
drones, Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANT) ou Aeronave Remotamente Pilotada (ARP).
O termo VANT, apesar de ser amplamente conhecido e difundido, é considerado atualmente

obsoleto na comunidade aeronautica nacional.



1.1 MOTIVACAO

A aviacdo € um campo de estudo extremamente amplo e que possui diversas
aplicacdes. Seja para transporte de cargas, pessoas, utilizacdo pela industria bélica, em guerras
ou missoes de paz, aeronaves sdo instrumentos capazes de encurtar distancias e fazer o que
antes de 1906 parecia ser impossivel.

A busca por melhorias nas caracteristicas de aeronaves ja comercializadas e utilizadas
diariamente em diversos campos é constante. Projetistas, engenheiros e empresas buscam
aprimorar desempenho, estabilidade, velocidade, seguranca, manobrabilidade, entre outras
caracteristicas realizando diversos estudos nas areas. A continua evolucao na aviacdo obriga o
mercado a buscar novas saidas para antigos problemas.

Na aviacdo agricola, a seguranca dos pilotos entra em foco pois 245 acidentes foram
registrados entre 2010 e 2019, causados em 51,8% das vezes por perda de controle em voo,
falha do motor em voo ou colisdo com obstaculo durante a decolagem e pouso, segundo 0
Centro de Investigacdes e Prevencdo de Acidentes Aeronauticos (CENIPA, 2020).

Além de possiveis incidentes durante o voo, em certos modelos de aeronaves os pilotos
ficam expostos a intoxicacao pelos quimicos liberados dos pulverizadores, por vias aéreas. Essa
exposicdo pode acarretar indisposicao, fraqueza, mal-estar, tonturas, ansiedade, alteragdes na
pele, entre outros sintomas (COUTO, 2004). Sendo assim, a inclusdo de UAs na aviagao

agricola pode prevenir acidentes e melhorar as condic@es atuais dos pilotos.

1.2 JUSTIFICATIVA

As Aeronaves Ndo Tripulados, também conhecidos como UAs, possuem essa
denominacdo pois ndo ha necessidade de um piloto em seu interior para seu funcionamento.
Essa caracteristica acarreta diversas possibilidades na utilizagdo desses veiculos.

O mercado de UAs, cresce e conquista novos espagos a cada dia, sendo utilizado hoje
ndo apenas para fotografias e reconhecimento de areas, como no inicio de sua trajetoria, mas
tambem em funcOes de infraestrutura, transporte, monitoramento de risco, midia e
entretenimento, seguranga, mineragdo telecomunicacdo e na agricultura. Neste ultimo, UAs
podem ser utilizados para irrigacdo, mapeamento aéreo, marcacao para areas de cultivo, entre

outros.



A utilizacdo de Aeronaves N&o Tripuladas para pulverizagdo na agricultura acarreta
diversas facilidades na atividade e garante a seguranca do piloto, pois ndo ha contato com o
quimico e nem acidentes os envolvendo. Além disso, a produtividade do campo aumenta e a
quantidade de substancia despejada nas culturas é mais controlada, o que pode acarretar

melhora do solo e do produto cultivado.

1.3 OBJETIVOS

Este trabalho tem como objetivo projetar uma aeronave ndo tripulada de pequeno
porte, dimensionando 0s componentes para que a aeronave consiga pulverizar culturas de 10 a
50 hectares, com uma autonomia de até 2 horas de voo e que decole e retorne para 0 mesmo

local.

1.4 METODOLOGIA UTILIZADA

A metodologia utilizada é baseada na espiral de projeto de Evans, criada pelo arquiteto
naval John Harvey Evans. Nesta espiral de projeto, sdo realizadas diversas iteragdes capazes de
refinar os parametros até a otimizacdo maxima do projeto em que mais iteracfes ndo séo
capazes de gerar grandes mudancas.

A espiral possui trés fases diferentes: a fase de projeto conceitual, mais externa e
ampla; a fase de projeto preliminar, 0 meio da espiral e a fase de projeto de contrato, a parte
final e mais detalhada (EVANS, 1959). A Figura 1 apresenta a espiral de projeto elaborada para

representar o projeto de uma aeronave.
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Figura 1: Espiral de projeto de aeronave

Este trabalho abordara a selecdo da missao, calculo inicial do peso de decolagem,
dimensionamento de asa e estabilizadores, organizacao do arranjo interno e dimensionamento
da fuselagem, andlises de desempenho em equilibrio estatico e estabilidade longitudinal
estatica. Os projetos de software de guiamento, navegacdo e controle assim como o de
eletrobnica embarcada ndo serdo desenvolvidos e analisados neste trabalho, podendo ser

desenvolvidos em projetos futuros.

1.5 ORGANIZACAO DO TRABALHO

O projeto apresentado é dividido em 8 capitulos. O capitulo 1 expbe as motivacdes,
justificativas, objetivo e metodologia do trabalho de forma prévia.

O capitulo 2 trata da revisdo bibliogréafica, que discorre sobre a historia e aplicagdes
de aeronaves nao tripuladas, a regulamentacao deste tipo de aeronave e do historico da aviacdo
agricola no Brasil e no mundo e aborda a metodologia de desenvolvimento do projeto de
aeronaves.

O capitulo 3 apresenta os parametros iniciais do trabalho como a missdo da aeronave,
estimativa do peso maximo de decolagem, parametros para a etapa de pulverizagéo, calculo da

area alar e dimensionamento do sistema de propulséo.



O capitulo 4 aborda as caracteristicas aerodindmicas, detalhando o dimensionamento,
escolha dos perfis aerodindmicos, posicionamento e configuracdo da asa e da cauda, a fim de
atender os requisitos estabelecidos para a missdo da aeronave. Além disso uma avaliacdo do
arrasto da aeronave ¢é realizada e a curva polar de arrasto apresentada.

No capitulo 5 a escolha do modelo da fuselagem é apresentada, assim como o arranjo
interno da aeronave com 0s componentes necessarios para cumprir sua misséo. Neste capitulo,
¢ apresentado o dimensionamento do tanque de combustivel e do hopper, que é parte da
aeronave destinada ao armazenamento de quimicos a serem pulverizados. Ao final deste
capitulo o arranjo geral da aeronave é apresentado.

O capitulo 6 apresenta uma anélise do desempenho em voo da aeronave para uma
condicdo de equilibrio estatico, com base nas curvas de tracdo e poténcia requeridas.

Ja no capitulo 7 uma andlise de estabilidade longitudinal estatica é realizada e séo
verificados os requisitos necessarios para garantir um voo estavel. Os coeficientes de momento
em torno do centro de gravidade da aeronave séo calculados e séo verificados os pontos de voo
em equilibrio.

Por fim, no capitulo 8 serdo apresentadas as conclusdes do modelo projetado,

resumindo as escolhas feitas, resultados alcancados e sugestdes para trabalhos futuros.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 HISTORIA E APLICACOES DE AERONAVES NAO TRIPULADAS

Segundo a Agéncia Nacional de Aviagdo Civil (ANAC), um veiculo aéreo nao
tripulado é uma aeronave projetada para operar sem piloto a bordo que ndo seja utilizada para
fins meramente recreativos. Devido a isso, a utilizacdo de UAs possibilita a reducdo de
tamanho, custo de fabricacdo e manutencéo e maior flexibilidade nas manobras da aeronave.

As Aeronaves N&o Tripuladas inicialmente eram projetadas para realizar missfes em
guerras sem que os pilotos arriscassem suas vidas, ou para emprego como alvos para
treinamento da marinha, exército e aeronautica. Durante a Primeira Guerra Mundial, variacdes
de aeronaves sem pilotos controladas por radio foram desenvolvidas, na Segunda Guerra
mundial avides radio controlados foram usados e durante a Guerra Fria estes eram utilizados
para missoes de espionagem.

Os primeiros relatos de UAs em territdrio brasileiro sdo da década de 80, com
pesquisas e projetos sendo conduzidos por institutos, universidades e empresas privadas. O
Centro Tecnoldgico Aeroespacial (CTA) foi um dos pioneiros no campo de aeronaves ndo
tripuladas e desenvolveu o projeto Acaua com fins militares. Na época o projeto foi desativado
sendo retomado em 2007 com incentivo governamental (JORGE; INAMASU, 2014).

Outras iniciativas também demostraram grande importancia no cendrio brasileiro de
UAs, o Centro de Tecnologia e Informacdo Renato Archer (Cenpra) desenvolveu o projeto
AURORA (Autonomus Unmanned Remote Monotoring Robotic Airship), um dirigivel
projetado para atividades de sensoriamento remoto e inspecdo aérea, que realizou o primeiro
voo autdbnomo da literatura cientifica.

Além dele, o projeto ARARA (Aeronave de Reconhecimento Assistida por Radio e
Autbnoma), iniciado em 1998 pela Universidade de S&o Paulo com apoio da Embrapa,
desenvolvido para monitoramento agricola e responsavel desde a coleta de imagens em areas
agricolas, possibilitando pouso e decolagem em areas rurais, baixa velocidade minima de voo
e cameras com alta resolugdo para avaliacdo de pequenos detalhes e baixo custo
(VASCONCELLOQOS, 2006).

Atualmente, o uso comercial de UAs s@o observados em diversas aplicagdes como:

vigilancia costeira, monitoramento de incéndios florestais, crescimento agricola, inundagdes,
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terremotos, inspecdo e monitoramento de atividades de alto riscos em navios offshore, entre

outros.

2.2 REGULAMENTACAO DE UA’S E DA AVIACAO AGRICOLA NO BRASIL

Com o aumento no uso civil de UAs ao longo dos anos em diversas areas, a ndo
regulamentacdo dessa modalidade poderia causar problemas e pouca rastreabilidade com
relacdo a acidentes e seguranca. Visto isso, a Agéncia Nacional de Aviagéo Civil (ANAC)
comecou a trabalhar no desenvolvimento de uma regulamentacéo que suprisse as preocupacdes
da sociedade.

Como descrito anteriormente, UAs s&o considerados, pela legislagdo brasileira,
qualquer aparelho que possa se sustentar na atmosfera e que se pretenda operar sem piloto.
Dentro dessa classificacdo, pode-se destacar trés ramificacdes de UAs: a Aeronave
Remotamente Pilotada (RPA), na qual a aeronave é controlada remotamente por computador,
dispositivo digital ou controle remoto, os Aeromodelos, utilizados para fins recreativos e a
Aeronave Autbnoma, que tém uso proibido no Brasil e sdo aquelas que, apds a programacao,
ndo necessitam de intervencgdo externa.

Atualmente no Brasil, 0 uso de aeronaves ndo tripuladas € regido pela Portaria DAC
N° 207 e pela Instrucdo Circular Aeronautica (ICA) 100-40, redigida pelo Departamento de
Controle do Espaco Aéreo (DECEA) e reeditada em 2018 e 2020, o que demostra o interesse e
0 compromisso das autoridades brasileiras com o crescimento do setor, sem renunciar a
seguranca das pessoas e propriedades.

A aviacdo agricola aplicada a pulverizacdo € a Unica parte do setor com
regulamentacdo prépria, também sendo o mais fiscalizado. O decreto n° 86.765, de 22 de
dezembro de 1981, regulamenta decreto-lei n°® 917, de 1969, que normatiza a atividade da
aviacao agricola, esse decreto atribui competéncia ao MAPA, regulamenta o registro e cadastro
das empresas, as atividades de aviacdo agricola, as aeronaves e equipamentos, o treinamento de
pessoal, a fiscalizacdo e as penalidades ligadas a atividade.

Outros orgaos como a ANAC, possuem 0 RBAC 137, de 30 de maio de 2021, que
abrange a certificacdo e requisitos para as operacdes aeroagricolas, o DECEA por sua vez
possui 0 ICA 100-39, de 2015, que dispde sobre a Operacdo Agricola e estabelece regras e
procedimentos de trafego aéreo para essas operacoes.
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2.3 HISTORICO DA AVIACAO AGRICOLA

Segundo registros, a aviacdo agricola foi utilizada pela primeira vez por Alfred
Zimmermann, agente florestal aleméo, em 1911 na cidade de Berlim, para controlar populacdes
de lagartas de uma plantacéo. Inicialmente eram utilizados pequenos avides com duas pessoas
abordo: um piloto e um responsavel por despejar manualmente os produtos quimicos. (Mhereb;
Norder, 2018).

Apds a década de 40, o interesse na aviacdo agricola aumentou. A Segunda Guerra
Mundial proporcionou avangos tecnoldgicos nas Aeronaves N&o Tripulada, e algumas
aeronaves militares foram utilizadas na agricultura no periodo pds-guerra.

No Brasil, o primeiro voo agricola ocorreu em 1947, no Rio Grande do Sul, para
combate a uma praga de gafanhotos contra a qual nenhuma praga estava surtindo efeito. A
aeronave utilizada foi um modelo M-9 biplano com capacidade de carga de 100kg de quimicos,
a aeronave Muniz. A partir desse marco, iniciaram aplicacbes de BHC em culturas de café e ao
mesmo tempo a Patrulha de Treinamento Aéreo (PATAE) foi criada pelo Ministério da
Agricultura da época.

Na década de 70 e 80, houve um grande desenvolvimento e decadéncia por falta de
tecnologia, respectivamente. No inicio da década de 90, um ligeiro crescimento nos trabalhos
de aplicacdo aérea de quimicos pode ser observado, mas foi no final dessa mesma década que
novas tecnologias comecaram a ser utilizada, aperfeicoando diversas areas do processo de
pulverizacdo aérea.

A aviagdo agricola é um campo em constante expansdo e desenvolvimento, novas
tecnologias surgem a todo momento para aprimorar equipamentos e solucionar problemas.
Atualmente o Brasil possui a segunda maior frota de avides agricolas do mundo, atras apenas
dos Estados Unidos e, segundo projecdes, a tendéncia € de crescimento da atividade nos

préximos anos.

2.4 METODOLOGIA DE DESENVOLVIMENTO DE PROJETO DE AERONAVES

O projeto conceitual de uma Aeronave é um trabalho iterativo entre diversas areas da
engenharia, ndo se da simplesmente em uma sequéncia de passos e sim em ciclos que devem

ser revisitados quantas vezes forem necessarias.
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Segundo Raymer, os requisitos sdo definidos por estudos anteriores no setor, 0S
conceitos sdo desenvolvidos para atender a esses requisitos e a analise dos designs propostos
apontam para novos conceitos e tecnologias, que podem gerar uma mudanca e um projeto
inteiramente novo. Quando um projeto se inicia, todas essas atividades sdo importantes na
producdo de um bom projeto de aeronave. Na Figura 2 a roda de projeto de Raymer é
apresentada.

Dimensionamento
e viabilidade
econdmica

Andlise de Projeto
(célculos)

Requisitos

Projeto Conceitual

Figura 2: Roda de Projeto
Fonte: Raymer (1992)

Raymer (1992) ainda propGe questionamentos que devem ser feitos durante a fase de
projeto conceitual, como mostra a Figura 3. O projeto conceitual de uma aeronave é muito
fluido e novas ideias e problemas surgem a medida que os detalhes do projeto sdo estudados.
Por isso o projeto conceitual deve ser sempre analisado e redesenhado para refletir as possiveis
mudancas das caracteristicas.
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Requisitos

- Funcionara?

- Com o gue se parece?
: - Quais requisitos orientam o projeto?
- Quais as consideragies econdmicas serdo
observadas?
- Quanto devera pesar e custar?
l“‘"‘"—I—n—

Projeto Conceitual

Figura 3: Questionamentos do projeto conceitual
Fonte: Raymer (1992)

Dentre os requisitos do projeto conceitual, pode-se destacar: alcance, carga Uutil,
velocidade de decolagem e pouso, velocidade de estol, combustivel, entre outros. Além disso
devem ser consideradas as normas, leis e regulamentacdes civis e militares aplicaveis ao
projeto.

Assim como Raymer, Mohammad caracteriza o projeto conceitual também como um
processo iterativo. Para ele o processo inclui trés operacdes principais: analise, sintese e
avaliacdo. Sendo a analise o processo de prever o desempenho ou comportamento do projeto,
a avaliagdo os calculos de desempenho e comparagdo entre 0s possiveis projetos e a sintese 0
processo de combinar coisas conhecidas e novas para aprimorar o projeto. A Figura 4 mostra a

correlacdo entre andlise, avaliacdo e sintese.
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Analise Avaliacao

Figura 4: Correlagdo entre andlise, avaliacéo e sintese
Fonte: Sadraey (2013)

No geral, o projeto de uma aeronave requer a definicdo de seis pontos principais:
dindmica de voo, aerodindmica, propulsdo, estrutura, habilidades de gestdo e o projeto de
engenharia.

A maior dificuldade em um projeto conceitual é a falta de dados para realizar escolhas
iniciais sem conhecimento da estrutura e geometria final. Por isso, diversos parametros iniciais
sdo escolhidos baseados em projetos anteriores e refinados apds os ciclos de projeto. Este
trabalho utilizara ambas as metodologias apresentadas, juntamente com a espiral de projeto
proposta no primeiro capitulo, para realizar um projeto conceitual de uma aeronave

pulverizadora néo tripulada.
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3 DESENVOLVIMENTO INICIAL

Este capitulo apresenta a missdo proposta e o design preliminar da aeronave. Nesta
fase, trés parametros sdo fundamentais: 0 peso maximo de decolagem da aeronave, a area de
referéncia da asa e o empuxo necessario do motor. Sem calculos precisos serd feita por

comparacao.

3.1 MISSAO DA AERONAVE

A aeronave ndo tripulada tem como missdo pulverizar culturas agricolas de 10 a 50
hectares. Por ser uma UA, considera-se que ndo é necessario percorrer grandes distancias para
iniciar a pulverizacdo, visto que a pista de decolagem serd na propria propriedade em que a
cultura sera pulverizada.

A missdo do avido contara com 9 passos, sendo: taxiamento e decolagem (1), subida
(2), cruzeiro e trimagem (3), descida para altura de pulverizacéo (4), pulverizagéo (5), subida
para aproximacao do local de pouso (6), cruzeiro (7), descida para o pouso (8), pouso (9). Essa

missao esta apresentada na Figura 5.

40
Altura em relacdo

ao chio [m]

Tempo [h]

Figura 5: Missdo da Aeronave

3.2 PESO MAXIMO DE DECOLAGEM

Para estimar o peso maximo de decolagem (Wr,) de uma aeronave, utiliza-se equacdes
de performance e dados estatisticos de aeronaves ja comercializadas, retiradas das referéncias

estudadas. Por isso, este valor deve ser revisado em fases posteriores do projeto.
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O peso final de uma aeronave, de forma geral, dependeréa de uma série de fatores como
namero de pilotos, tripulagdo, combustivel e carga util. Estimar o peso maximo de decolagem
da aeronave é importante, pois durante esta etapa a aeronave esta submetida a sua maior carga
possivel. Desse modo, todos 0os componentes da aeronave devem ser projetados e escolhidos
para suportar este peso inicial estimado (SADRAEY, 2013).

A equacdo que descreve o célculo do peso maximo de decolagem possui quatro

elementos principais:

Wro = Wp, + We + Wg + W (3.1)
Onde:
Wp,, — peso da carga util;
W, — peso da tripulacdo;
Wy — peso do combustivel;

Wy — peso vazio.

No caso deste projeto, 0 peso da tripulacdo é desconsiderado, por se tratar de uma
aeronave ndo tripulada. O peso da carga util sera definido como um critério de projeto e ndo
depende do peso de decolagem do avido. E para simplificar os célculos, como uma primeira
estimativa, 0 peso vazio e 0 peso do combustivel serdo expressos como fragées do peso maximo
de decolagem.

Wro = Wpy + We + (Wg / Wrg)Wro + (Wg / Wro)Wro (3.2)

Simplificando a férmula acima:
1= (Wg / Wro) — (Wg / Wry) (3.3)

WTO

Para estimar o0 peso maximo de decolagem é necessario calcular primeiro as fracoes
de combustivel e peso vazio.

Para realizar a missao de pulverizacdo proposta, considerou-se como requisito inicial
gue a aeronave ird possuir uma carga util de 100kg de quimicos que serdo utilizados na
pulverizacao.

Para o célculo do peso do combustivel para a realizacdo missdo, descrita
anteriormente, leva-se em consideracdo que cada etapa da missdo ird consumir uma fracéo de

combustivel, que € a razdo do peso do avido ao final (W) sobre o peso inicial (W;) de cada
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etapa. A Tabela 1 ilustra valores baseados em dados estatisticos utilizados em cada etapa da
missdo. Para as etapas de cruzeiro e trimagem, que possuem curta duragdo, a fracdo de

combustivel gasta sera considerada igual a 1.

Tabela 1: FragGes de Peso Médio das Etapas de Voo
(SADRAEY, 2013)

Segmento da Missdo We/W;
Decolagem 0,98
Subida 0,97
Descida 0,99
Pouso 0,997

Para o célculo da razdo de combustivel da etapa de pulverizacéo foi considerado, em
um primeiro momento, que toda a fase de pulverizacdo sera feita com a aeronave percorrendo
uma linha reta e desconsiderando as curvas de manobra de retorno. Para este célculo foi
utilizada a férmula de Breguet para autonomia, na qual é necessario estimar o tempo gasto em
todo o percurso de pulverizagéo.

Considerando aplicacdo com Ultrabaixo Volume (COUTO,2004), por ser uma
aeronave de pequeno porte e para precisar de menos reabastecimentos do Hopper (tanque para
armazenamento de quimicos). Estimando uma vazdo de 1,0 I/hectare e considerando

inicialmente a densidade do agrotéxico de 1g/cm3 e que serdo pulverizados 50 hectares/hora,

tem-se:
, 1001 oh
A ha; (3.4)
1%/pq 50 "/
Onde:
t, — tempo de pulverizacgéo [h].
Para estimar a fracdo de combustivel consumida da aeronave durante essa etapa de
Voo, deve-se estimar um valor para a razdo de planeio

(L/D) e para a eficiéncia do propulsor (n,,) e ambos podem ser retirados da Tabela 2 que

contém esses dados para diversos tipos de aeronaves.



Tabela 2: Valores Sugeridos para Razao de Planeio e Eficiéncia

(Adaptado ROSKAM, 1985)
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Tipo de Aeronave

L/D My
Monomotor 8-10 0,8
Bimotor 8-10 0,82
Jatos Executivos 10 -12 0,85
Militar 8-10 0,82
Superssonico 4-6 0,82

O tipo de aeronave considerado como base foi 0 monomotor e os valores escolhidos

para razdo de planeio e eficiéncia foram, respectivamente, 8 e 0,8. Além disso, necessita-se

ainda calcular o alcance da aeronave durante a pulverizacdo e estimar o consumo especifico de

combustivel do sistema motopropulsor.

Para o célculo do alcance foi utilizada a equacéo da velocidade média, como mostrado

abaixo.

Onde,

R — alcance [m];

R = Vt,

V, — velocidade na pulverizagdo [m/s];

t, — Tempo de pulverizagao [s].

(3.5)

Segundo Raymer (1992), é possivel estimar o consumo especifico de combustivel para

a fase de cruzeiro (pulverizacdo) a partir das rela¢6es e dados, mostrados abaixo.

Tabela 3: Consumo especifico de combustivel do propulsor

(Adaptado RAYMER, 1992)

Tipo de motor

Conp My
Pistdo — hélice (passo fixo) 0,4 0,8
Pistdo — hélice (passo variavel) 0,4 0,8
Turbo - hélice 0,5 0,8
C — M
5507, (3.6)
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Onde,

C — Consumo especifico de combustivel [(1/s)];

Cprp — Consumo especifico de combustivel do propulsor [ft.Ib/hp];
V, — Velocidade na pulverizagao [ft/s];

n, — Eficiéncia do propulsor em cruzeiro;

O consumo especifico de combustivel (C) pode ser entendido como a razdo do
consumo de massa de combustivel por hora (Ib/s) pela tracdo gerada pelo sistema
motopropulsor (Ib). Ja o Consumo especifico de combustivel do propulsor (Cpp,) pode ser
entendido como a massa de combustivel gastos por hora para produzir um cavalo de poténcia
no eixo do motor ou uma unidade de poténcia de freio (“brake horsepower”: bhp = 550 [ft.1b/s]
ou bhp = 550 [hp]) (RAYMER, 1992).

Com a definigdo desses fatores e as devidas conversdes de unidades, utliza-se a
Equacdo 3.7 (Equacdo de Breguet) para calcular a fracdo de combustivel consumida durante a

etapa de pulverizacdo, na qual a aeronave voara em condi¢éo de cruzeiro (RAYMER,1992).

w; —RC
— =exp

Wi (3) 37)

Onde,

W; — peso no inicio da etapa de pulverizacao [N];
W — peso no final da etapa de pulverizagéo [N];
R — alcance da aeronave [m];

C — consumo especifico do combustivel [1/s];

V, — velocidade na pulverizagdo [m/s];

L/D — razéo de planeio.

A Tabela 4 contém os resultados da etapa de pulverizagéo.
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Tabela 4: Resultados da etapa da pulverizacio

Tipo de aplicagéo (UBV) [L/ha] 1
Volume do Tanque [L] 100
Velocidade de pulverizacdo [m/s] 33,33
Tempo de pulverizagéo [h] 2
Eficiéncia do propulsor 80%
Consumo especifico de combustivel [1/s] 2,64e-05
Consumo especifico de combustivel do propulsor [ft.Ib/s]; 0,4
Razdo de Planeio (L/D) 8
Alcance [km] 240
Razdo de combustivel para etapa de pulverizacao 0,9765

A partir do célculo da fracdo de combustivel para a etapa de pulverizacdo é possivel
calcular a fracdo de combustivel para toda a missdo da aeronave. Desconsiderando,
inicialmente, a perda de carga pelo despejo de agrotdxicos e considerando uma reserva de
combustivel de 5%, tem-se que a fracdo de combustivel para a missao:

w, w.
F —105 (1 -2 )
TO WTO

(3.8)

Para calcular o peso maximo de decolagem resta ainda o calculo da fracdo de peso
vazio. Segundo Raymer (1992) utilizando os dados e a relagdo mostrados abaixo pode-se

calcular a fragéo de peso vazio.

Tabela 5: Parametros para calculo de peso vazio
(Adaptado RAYMER, 1992)

Tipo de Aeronave A C
Planador — sem motor 0,86 -0,05
Planador — com motor 0,91 -0,05
Aviacéo geral - monomotor 2,36 -0,18
Aviacao geral - bimotor 1,51 -0,10
Agricola 0,74 -0,03
Cargueiro militar 0,93 -0,07
Transporte a jato 1,02 -0,06
Kys = 1.04 se a asa for enflechada
1.0 se a asa ndo for enflechada
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W
WTO

Para o calculo da fracdo de peso vazio foram considerados os dados referentes a

aeronave do tipo agricola.

Como Wy, ainda ndo esté definido a fracdo de peso vazio seré substituida na Equacao
3.3 e um método iterativo é utilizado para obtencdo de um peso de decolagem que satisfaca a
equacdo em consonancia com a fragdo de peso vazio.

Com os calculos realizados nesta se¢do pdde-se encontrar os resultados preliminares,

que estdo resumidos na Tabela 6.

Tabela 6: Pesos e fragdes estimados

Paréametros Valores
Wr 0,142
Wro

M‘ﬁ’_; 0,618
Wro [k] 416

W [ka] 257
Wr[ka] 59

Wp, [ka] 100

3.3 AREA ALAR E ESCOLHA DO SISTEMA DE PROPULSAO

O primeiro passo no projeto preliminar de uma aeronave é o dimensionamento de seu
peso. Em seguida, é necessario determinar a area de referéncia da asa (S) e, no caso de uma
aeronave que utiliza um sistema motopropulsor pistdo-hélice, a poténcia do motor (P).

O célculo destes parametros depende da performance esperada da aeronave e utiliza
teorias de mecénica de voo (SADRAEY,2013). Assim como no calculo do peso da aeronave,
esta técnica € analitica, 0s parametros serdo estimados com base em estatisticas apresentadas
nas referéncias e, em fase posterior do projeto, quando valores exatos forem determinados, 0s
calculos serdo refeitos para corrigir imprecisdes.

Os requisitos considerados de desempenho da aeronave utilizados para dimensiona-la
séo:
e Velocidade de estol (V) — 75 km/h

e Velocidade maxima (V,,4,) — 156 km/h
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e Taxa maxima de subida (ROC,,5,) — 6,24 km/h
e Comprimento de corrida de decolagem (S1o) — 250 m

e Teto (h.) — desconsiderado pois 0 avido ndo atinge grandes altitudes;

A velocidade de estol, assim como o comprimento de corrida de decolagem sdo
requisitos pré-estabelecidos do projeto. Segundo a norma FAR Parte 23, a taxa maxima de
subida para aeronaves com menos de 2700 kg € 8,3% da velocidade de decolagem. Por fim,
a velocidade maxima foi calculada através da Equacéo 3.10.

Vinax = 1.3Vp (3.10)

Dois parametros sdo importantes e vao ser calculados através das férmulas

apresentadas posteriormente e serdo utilizadas para o calculo da area de asa e poténcia do

motor. A carga alar (W/S), que é a relacdo entre 0 peso da aeronave e a area da asa € a
razao peso-poténcia (W/ p), que € arelagdo entre o peso da aeronave e a poténcia do motor.

As Equacdes 3.11 a 3.14, estdo na forma de W/p como funcdo de W/S, cada uma
dependendo de um requisito de desempenho da aeronave (SADRAEY,2013).

(W) _ 1 ViC
s ), = 2P Vimax (3.11)

(5) (3.12)

1
1 — exp (0.6ngDGST0 W_>
/s

(%),.,-

Sto C 1
= () exp (0.6pgCogSro -
Lr /s (3.13)
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(3.14)

Todas as equagbes derivadas foram plotadas em um gréfico carga alar x razdo peso-
poténcia. O grafico demostra as variacdes da razdo peso-poténcia considerando a variagédo de

carga alar para cada funcdo dependente dos requisitos de desempenho.

WIS X WP
03
Velocidade de Estol
Velocidade maxima
Corrida de decolagem
Rardo de subida

0.25

WIP [NAW]
o
o
|

X 341
¥ 0.09242

| | | | | |
0 50 100 150 200 250 300 350 400
WIS [N/m?]

Figura 6: Grafico carga alar x razéo peso-poténcia

Determinando o ponto de projeto mostrado da Figura 6, é possivel encontrar o motor

de menor poténcia adequado aos requisitos de projeto, ou seja, aquele que ird possuir menor

custo. As coordenadas do ponto de projeto para a razdo peso-poténcia (W/ P)de carga alar

(W/ ) sdo utilizadas entdo para calcular a area da asa e a poténcia do motor, pelas equacdes:
S/a

S= WTO/ W
(?)d (3.15)

P = WTC/ W
(7). (3.16)
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A partir do grafico e do ponto de projeto é possivel determinar a &rea alar necessaria e
a poténcia requerida do motor para que a aeronave seja capaz de cumprir sua missdo. Esses
resultados serdo utilizados nos capitulos seguintes do projeto para determinar outros

componentes do avido. Os resultados obtidos nesta secdo encontram-se na

Tabela 7.

Tabela 7: Estimativas iniciais

W), 0,09242 [N/W]
/o) 341 [N/m?]
d
Wro 4080,96 [N]
S 11,97 [m7]
P 60 [hp]

Para a escolha do motor foram pesquisados alguns modelos a pistdo devido as suas
caracteristicas particulares que atendem bem aos requisitos da missdo e o tipo de aeronave. O
principal objetivo € escolher um Sistema de motopropulsdo que atenda a relacdo W/p
calculada, que originou como resultado um valor de poténcia de 60 hp para os parametros
utilizados.

Os principais requisitos para a escolha do motor, neste momento, foram a poténcia
preliminar calculada de 60 hp e a relacdo poténcia sobre massa do conjunto motopropulsao,
visando um sistema mais leve e eficiente. Dessa forma foram listados alguns modelos de motor,
mostrados na Tabela 8, ja& comercializados e utilizados no mercado com algumas de suas

principais caracteristicas.

Tabela 8: Modelos de motores aeronauticos

) Poténcia Massa | Poténcia/Massa .
Fabricante Modelo Tipo
[HP] [ka] [hp/kg] P
Danielson TRIDENT 75TD 75 63 1.1905 2 Cilindros
ROTAX 912 UL/A/F 80 70 1.1429 4 cilindros
ROTAX ROTAX 582 UL 65 50,7 1.2821 2 cilindros
Hirth Engines 35 SERIES 60 36 1.6667 2 cilindros
(3503)
Motoren und 3W-684i B4ATS 61 16,35 3.7309 4 cilindros
Flugmodelle
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O motor do modelo 3W-684i B4TS foi escolhido, pois possui poténcia maior do que a

calculada necessaria e possuir boa relagdo poténcia/massa dentre os motores listados. Algumas

caracteristicas do motor estdo mostradas na Tabela 9 e Figura 7.

Tabela 9: Caracteristicas do motor 3W-684i-B4TS

Capacidade dos cilindros

684 ccm

Poténcia 61 HP (44.8 kW)
Diametro do pistéo 66 mm
Curso do pistao 50 mm

Faixa de velocidade

1200 — 6500 rpm

Peso (Incluindo o Sistema de ignicao)

16,35 kg

Hélice bipa

40 x 18 CFK ou 40 x 16 CFK

i ‘2.
)
U

Figura 7: Motor Motoren und Flugmodelle 3W-684i-B4TS
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4 AERODINAMICA

Neste capitulo, as configuracdes aerodinamicas da asa e da cauda da aeronave serdo
definidas e apresentadas. Além disso, importantes etapas como o posicionamento e perfil de

asa e de cauda serdo apresentadas.

4.1 DIMENSIONAMENTO DA ASA

A funcdo principal da asa é produzir sustentacdo (L) suficiente para a aeronave,
enquanto gera forca de arrasto (D) e momento de arfagem (M) minimos. A partir do calculo da
area de asa apresentado no capitulo anterior, outros parametros serdo determinados, a fim de

projetar a asa da aeronave.

4.1.1 Configuracdo de Asa

Segundo Rodrigues (2013), a configuracao alta de asa possui como vantagem melhor
relagcdo L/D, maior estabilidade lateral da aeronave, menor comprimento de pista para 0 pouso
e simplifica o processo de colocacdo de retirada de carga. Enquanto a configuracdo média esta
associada a menor geracdo de arrasto e a asa baixa possui vantagem relacionada ao projeto do
trem de pouso, uma melhor manobrabilidade de rolamento e menor comprimento de pista para
decolagem.

Considerando as vantagens apresentadas para cada tipo de configuracdo, a asa baixa
atendera melhor o projeto, principalmente por configurar melhor manobrabilidade de rolamento
e menor comprimento de pista para decolagem, pois a aeronave ira decolar da prépria
propriedade onde a cultura é plantada. Além disso, observando aeronaves ja comercializadas
para fins de pulverizacdo, grande maioria possui asas baixas por esse tipo de configuragéo ficar
mais préximo do solo facilitando o processo e pela parte inferior da asa se localizar fora da area
de vorticidade causada pela hélice do aviao, que pode prejudicar a dispersédo dos quimicos.

Quanto a geometria da asa, ainda segundo Rodrigues (2013), o formato ideal da asa é
a eliptica por proporcionar méxima eficiéncia aerodindmica, porém essa possui fabricacdo mais
cara e dificil, quando comparada as outras. A asa retangular apresenta baixa eficiéncia

aerodinamica, por possuir maior arrasto induzido, sua vantagem esta na facilidade de fabricagédo
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e menor custo. J& a asa trapezoidal, é de boa eficiéncia aerodindmica, pois consegue-se uma
significativa reducdo no arrasto induzido, porém seu processo construtivo é mais dificil.

Ha também a asa mista, que apresenta caracteristicas da asa retangular e trapezoidal,
utilizada muitas vezes para aumentar a area de asa garantindo diminuicdo na velocidade de estol
da aeronave.

Como na aeronave projetada a altura de voo durante a pulverizacdo €
consideravelmente baixa, € importante escolher uma geometria que garanta que a propagacao
do estol ocorra da raiz para a ponta da asa. Garantindo dessa maneira maior controle dos ailerons
em uma situagéo de estol e maior probabilidade de recuperacéo da estabilidade do voo. Por esse
motivo, a geometria escolhida foi a retangular. A Figura 8 demonstra a dire¢éo da propagacéo

do estol em diferentes geometrias.

(a) retangular (b) afilamento moderado
(c) afilamento elevado (d) afilamento total
(e) eliptica (f) asa enflechada

ST

Figura 8: Direcdo da Propagacéo do Estol
Fonte: Rodrigues (2013)

4.1.2 Selecdo do Aerofdlio

A secdo do aerofdlio é responsavel por gerar uma distribuicdo de pressdo 6tima nas
partes superior e inferior da asa, com o intuito de criar a sustentacdo requerida com o0 menor

custo aerodindmico possivel. Para qualquer aeronave, a etapa de cruzeiro demanda mais
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otimizacdo do aerofolio, visto que esta etapa € a mais duradoura do voo, durante ela a
sustentacdo deve ser igual ao peso do avido e o arrasto deve ser igual a0 empuxo do motor.
Portanto, essa sera a etapa considerada para a selecdo do aerofolio desta aeronave agricola.

Para que este projeto cumpra sua funcédo de decolar e pousar em distancias relativamente
pequenas, é necessario que o aerofdlio possua um coeficiente de sustentacdo (C;) alto. Outros
fatores considerados sao:

~ C . p
e Melhor relagéo C—l para economia de combustivel;
d

e Estol suave, para aumentar a seguranca do voo;

e Perfil aplicavel para a faixa de Reynolds de 3,0 x 10°, dado pela Equagio 4.1.

pVpc
7 (4.1)

Re =

O resultado dado pela Equagéo 4.1 considerou os parametros da Tabela 10. Pelo projeto
ser iterativo, a corda utilizada para este calculo foi uma estimativa inicial e sera verificada

posteriormente de acordo com os demais parametros aerodinamicos.

Tabela 10: Parametros para célculo do ndmero de Reynolds

Parametros Simbolo Valores
Densidade do ar p [kg/m3] 1,225
Velocidade de pulverizagéo V, [km/h] 120
Corda ¢ [m] 1,25
Viscosidade dinamica U 100

Os coeficientes de sustentacdo ideal e maximo da secéo foram calculados para a etapa

de pulverizacéo, a partir das equagdes a seguir:

_ 2Wave

1
CLC = V.Zs onde, W, = E(Wi + Wy)

4.2)

A
Lew 70,95 (4.3)
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CLC w
(=9 (4.4)
c = 2Wro
Lmax — 2 4
pVs©S (4.5)
Lmax
Chmarw = 0.95 (4.6)
Lmax_w
Comaxgross = 09 4.7
0

Onde:
C,. — Coeficiente de sustentagdo ideal da aeronave;

C.. ,,— Coeficiente de sustentacdo ideal da asa;

C

C,, — Coeficiente de sustentacdo ideal do aerofdlio;
C.,. ..~ Coeficiente de sustentagdo maximo da aeronave;
CL,.. ..~ COeficiente de sustentacdo maximo da asa;

— Coeficiente de sustentacdo maximo bruto do aerofélio;

Cy
max_gross

W,»e — Peso médio do avido na etapa de cruzeiro [N];
W; — Peso inicial do avido na etapa de cruzeiro [N];
W — Peso final do aviao na etapa de cruzeiro [N];
Wro — Peso de decolagem do aviéo [N];

p — Densidade do ar [kg/m3];

V.— Velocidade de cruzeiro [m/s];

Vs— Velocidade de estol [m/s];

S — Area alar [m?];

As Equacdes 4.2 e 4.5 resultam nos coeficientes de sustentacdo ideal e maximo da
aeronave. O mesmo calculo € feito para a asa, que € a principal responsavel pela sustentagéo,
porém outros componentes da aeronave, como a fuselagem e cauda, podem contribuir
negativamente para a sustentacao total. Por isso, um fator de correcdo igual a 0,95 é aplicado

ao resultado da Equacéo 4.2 e 4.5, resultando nas Equacdes 4.3 e 4.6.
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Para o calculo dos coeficientes ideal e maximo do aerofélio o fator de correcdo de 0,9 é
utilizado sobre as Equacgdes 4.3 e 4.6. Teoricamente o aerofolio tem um comportamento igual
ao da asa se esta for considerada infinita, porém na pratica isso ndo é aplicavel, por isso recorre-
se a uma relac@o aproximada. Desse modo temos como resultado as Equacdes 4.4 e 4.7.

O resultado do coeficiente de sustentacdo maximo bruto do aerofdlio € Cy, ., ... =

2,3.

Segundo Sadraey, duas fontes confiaveis para a selecdo de aerofolios séo NACA e
EPPLER. Para consulta e comparacdo dos perfis aerodindmicos, adequados as condigdes de
contorno exigidas pelo projeto, uma base de dados online foi utilizada.

Percebeu-se, a partir da pesquisa, que o coeficiente de sustentacdo encontrado é muito
alto se comparado aos coeficientes dos perfis disponiveis. Logo, para solucionar este problema,
0 uso de flaps é recomendado.

Os flaps sdo dispositivos que maximizam a capacidade da asa de gerar sustentacao, sua
influéncia principal ocorre durante as operacdes de decolagem e pouso. Durante a decolagem o
flap auxilia reduzindo a velocidade necessaria para o avido sair do solo e no pouso permite que
a aeronave se aproxime da pista em uma menor velocidade, facilitando e suavizando a operacéo.

Existem diversos tipos diferentes de dispositivos de alta sustentacdo (ou flap),
mostrados na Figura 9, todos eles sdo defletidos para baixo a fim de aumentar a curvatura da

asa e consequentemente aumentar o coeficiente de sustentagdo maximo (Cy,, .)-

c :%\ — ___ ?\\

[. Plain flap 2. Split flap 3. Single-slotted flap
T o ————
= mt!‘ \
4. Double-slotted flap 5. Triple-slotted flap 6. Fowler flap
e — P a— —

i wo el % a ]+ .
7. Leading edge flap 8. Leading edge slat 9. Kruger flap

Figura 9: Tipos de dispositivos de alta sustentacgéo
Fonte: Sadraey (2013)

O modelo escolhido foi o plain flap, que possui articulagdo na borda de fuga da asa. Em
termos de custo € um flap barato e de simples manufatura. Segundo Sadraey, este tipo de flap
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é capaz de fornecer um incremento no coeficiente de sustentacdo de 0,8. Sendo assim o

coeficiente de sustentagdo maximo do aerofolio passaaser €, . = 1,5.

Quatro modelos de aerofélios foram selecionados para comparacdo: NACA 4415,
NACA 2415, Eppler E423 e Eppler 420 (AIRFOIL TOOLS, 2021).

As Figura 10 e 8 apresentam os graficos C; x a e G /Cd x a de cada modelo. Todos os

modelos possuem angulo de estol semelhantes, porém os perfis Eppler possuem C; . elevado,

0 que pode gerar um aumento no coeficiente de arrasto e solicitar um motor mais potente da
aeronave. A relacdo G /Ca apresentadas pelos perfis podem levar a um menor gasto de
combustivel, aumentando a autonomia da aeronave. Por fim, o0 modelo escolhido foi o NACA
4415, por apresentar melhor relacéo Cl/Cd para economia de combustivel e possuir um

coeficiente de sustentacdo compativel ao requerido.
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Figura 11: Curvas CI/Cd x a dos perfis aerodindmicos
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A caracteristicas gréaficas do perfil aerodinamico escolhido podem ser encontradas na
Tabela 11.
Tabela 11: Caracteristicas graficas do aerofélio NACA 4415

. C,
Perfil Cimin17s | Cmy g %o ( / . ) C, | Cppy
max 5,5°

NACA 4415 0,0066 -0,08 16° | -45° 119 05| 15

4.1.3 Centro Aerodindmico e Centro de Pressdo

A diferenca de pressdo existente entre o intradorso e o extradorso dos perfis em
diferentes angulos de ataque gera a forca de sustentacdo. A forca de presséo resultante, obtida
a partir de um processo de integracdo da carga distribuida, € denominada resultante
aerodinamica e seu ponto de aplicacdo é chamado centro de pressao.

O centro aerodinamico do € um conceito muito importante no estudo da estabilidade e
do controle de uma aeronave. A forca e 0 momento do sistema na asa podem ser especificados
pela sustentacdo e o arrasto que agem sobre o centro aerodindmico e pelo momento de arfagem.
O centro aerodindmico é o ponto em que, independentemente do angulo de ataque, 0 momento
de arfagem é constante (SADRAEY, 2013). A Figura 12 demostra a forcas atuantes sobre o
centro aerodinamico.

Figura 12: Sustentacdo, arrasto e momento de arfagem sobre o centro aerodindmico
Fonte: Sadraey (2013)

4.1.4 Angulo de Incidéncia

A incidéncia de uma asa é dada pelo angulo entre a linha central da fuselagem e a
corda da asa. O angulo de incidéncia é escolhido de forma que, quando a asa esta no angulo de

ataque correto para determinada condicdo, a fuselagem esta no angulo de ataque para arrasto

minimo.
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Segundo Raymer, aeronaves utilizadas para a aviagao geral e feitas em casa terdo um
angulo de incidéncia de cerca de 2°. Por isso, 0 angulo de incidéncia escolhido para a aeronave

agricola foi de 2,5°.
4.1.5 Razdo de Aspecto, Corda e Envergadura

A razdo de aspecto (AR, aspect ratio em inglés) € a relacdo entre a envergadura (b) e

a corda (c) de uma asa, é o alongamento que se pode ter mantendo uma mesma &rea alar.

b
AR = - (4.8)

A érea alar de usa asa retangular é definida como a envergadura vezes a corda média

aerodinamica. Portanto a formula da razdo de aspecto pode ser redefinida pela Equagéo 4.10.

S=b.c 4.9)
(
2
AR =b? (4.10)

A razéo de aspecto foi selecionada tendo como base a Tabela 12. O aumento da razdo
de aspecto, o que gera uma asa de maior envergadura, aproxima as caracteristicas
aerodindmicas de uma asa tridimensional das caracteristicas do seu perfil de aerofélio

bidimensional. Esse aumento da razdo de aspecto proporciona aumento no valor da relacéo
entre sustentacdo e arrasto (L/ p)» motivo pelo qual avides planadores possuem longas asas,

com alto valor de AR.

Porém enquanto proporciona um coeficiente de sustentagdo maior, 0 aumento na razao
de aspecto gera um angulo de estol menor. Além disso, com o0 aumento da razdo de aspecto, 0
peso estrutural da aeronave aumenta, devido ao aumento do comprimento da asa, € 0 momento
fletor também aumenta, fazendo com que a raiz da asa seja mais resistente o que aumenta o
peso e o custo da aeronave.

Considerando todas as influéncias do aspect ratio nos parametros da asa e da aeronave,
a Tabela 13 apresenta os resultados da escolha do aspect ratio e do calculo da corda e da

envergadura encontradas para a aeronave.



Tabela 12: Valores para Razao de Aspecto
(Adaptado SADRAEY, 2013)

Aeronave Razéo de Aspecto
Supersénico Militar 2-4
Feita em casa 4-7
Aviacdo geral 5-9
Planador 20-40

Tabela 13: Aspect Ratio, corda e envergadura

Razéo de Aspecto (AR) | 8,0
Corda (c) 1,25m
Envergadura (b) 9,8m
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4.2 DIMENSIONAMENTO DA CAUDA

Apds o dimensionamento e escolha dos parametros aerodinamicos e configuracdes da
asa € de suma importancia um correto dimensionamento da cauda da aeronave. A cauda ou
empenagem, como é comumente chamada, tem como principais fun¢Ges trimagem, estabilidade
e controle direcional e longitudinal. Nesta secéo serdo escolhidos os parametros aerodindmicos
e configuracdo dos componentes da cauda com base nos requisitos de trimagem e, em etapas
posteriores do projeto, podem ser revisados com base nas necessidades de estabilidade e
controle.

A trimagem é um dos requerimentos indispensaveis para que uma aeronave performe sua
missao em condicdes seguras de voo. A condicdo de trimagem se resume a uma condicdo de
VOO estatico, ou seja, 0 somatdrio de forcas e momentos sao zero o que configura uma condicédo

de voo reto e nivelado (cruzeiro) ou uma condicdo de curva em movimento circular uniforme.

4.2.1 Configuracdo da Cauda

Para desempenhar suas funcfes basicas a cauda possui em suma duas partes principais a
empenagem vertical e a horizontal. E esses dois componentes podem se dispor de diversas

maneiras, dependendo dos requisitos a serem cumpridos em sua misséo.
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A empenagem vertical tem como principais fungdes a trimagem, estabilidade e controle
direcional e lateral, j& a empenagem horizontal é responséavel pela trimagem, estabilidade e
controle longitudinal. Segundo Sadraey, é valido comecar o projeto da cauda da aeronave
optando pela configuracéo traseira, devido a sua maior simplicidade, e caso algum requisito
especifico ndo seja cumprido por essa escolha a configuragdo deve ser revista. Na Figura 13
estdo mostradas algumas configuragdes possiveis de empenagens traseiras.

CaunaT
CONVENCIDMAL CRUCIFORME
CAUDaH
CAUDAY
CauDaw
W INVERTIDD

CAUDA TRIPLA
CAUDA DUPLA MONTADA MONTADA NA
N CAUDA CAUDA
WINVERTIDD

Figura 13: Configuracgdes de caudas traseiras
Fonte: Adaptado Raymer (1992)

CALDA ANELADA

Segundo Raymer e Sadraey, a maioria das aeronaves desenvolvidas utiliza o tipo de
cauda traseira convencional, mostrada na Figura 13 . Este tipo, geralmente, consegue satisfazer
todos os requisitos da missdo para a maioria das aeronaves de uso geral, possui menor peso
estrutural e, além disso, a partir de pesquisas nota-se que a maioria das aeronaves agricolas em
operacdo utilizam esta configuracao.

Dessa forma, a configuracdo inicial escolhida para o projeto da cauda é uma empenagem
traseira convencional. Esta configuracao sera avaliada para os requisitos de trimagem e podera

ser revista a depender dos requisitos de estabilidade e controle.
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4.2.2 Brago da Empenagem

Apos a escolha da configuracdo da empenagem um outro importante parametro a ser
definido é o braco de momento da empenagem. Esse braco nada mais é do que a distancia entre
0 centro aerodindmico da asa e o centro aerodinamico das empenagens vertical e horizontal e
estd mostrada na Figura 14 como L, e Ly, respectivamente. Nesta etapa do projeto, como nem
todos os componentes da aeronave estdo definidos, essas distancias podem ser consideradas

iguais e serem revistas em etapas posteriores.

Método de coeficiente de volume de cauda

-—LC—T—Lht_F
|

Sw = area de asa
bw = envergadura de asa
cw = corda média aerodinamica

Lyt ——=

Figura 14: Bragos de Empenagem
Fonte: Adaptado Raymer (1992)

Segundo Raymer esse braco fica em cerca de 60% do comprimento total da fuselagem,
para aeronaves com motores localizados a frente. Como até este dado momento a fuselagem
ainda ndo foi definida é preciso estimar o valor de seu comprimento. Foi levado em
consideracdo o comprimento do avido agricola da Embraer EMB-202A (Ipanema) que possui
um comprimento de 7,43 metros para a estimativa do comprimento da aeronave em
desenvolvimento. Como o Ipanema € uma aeronave de maior porte foi considerado um brago

ligeiramente menor, com 6 metros.
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4.2.3 Coeficiente de Volume de Cauda

Como dito, a principal funcdo da cauda é contrabalancear os momentos gerados pela
asa. Entdo de certa maneira é esperado que o tamanho da cauda esteja relacionado de alguma
maneira com o tamanho da asa. Existe uma relacéo diretamente proporcional entre o tamanho
dos dois componentes e é determinada atraves da equagdo de equilibrio de momentos. No
entanto, a razdo entre a area da cauda pela area de asa deve mostrar certa consisténcia para
diferentes tipos de aeronave, se for possivel levar em conta o braco de momento da cauda
(RAYMER, 1992).

Essa razédo de areas, ap6s algumas modificac6es, d& origem ao chamado Coeficiente
de volume de cauda, mostrado pelas Equacbes 4.11 e 4.12 para a cauda vertical e horizontal,
respectivamente (RAYMER,1992).

LyrSyr
=— 4,11
Cyr b,S., ( )
LyrSur
Cyr = — 5 (4.12)
w“w

Segundo Sadraey, esse coeficiente é de extrema importancia para o dimensionamento
da cauda e ele dita o qudo estavel ou controlavel a aeronave pode ser. Ao passo que, quanto
maior o coeficiente de cauda mais estavel é a aeronave e menos controlavel e vice-versa. Dessa
maneira, o coeficiente influencia diretamente no perfil de missdo da aeronave.

Para aeronaves agricolas a missdo exige bastante estabilidade para as etapas de
pulverizacdo e bastante manobrabilidade para as curvas de retorno a plantacédo, para pulverizar
uma nova faixa da cultura. Dito isto, é esperado que esses tipos e aeronave possuam um valor
mediano desse coeficiente para ndo prejudicar nenhuma das etapas e deixar a operagdo mais
eficiente. Como até o dado momento nao séo conhecidas as areas das empenagens vertical e
horizontal é necessario estimar o coeficiente de volume neste momento. Na Tabela 14 séo
mostrados os coeficientes para alguns tipos de aeronaves e como dito anteriormente, essa razéo,

geralmente, segue um padrdo para cada tipo de aeronave.
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Tabela 14: Coeficiente de volume de cauda
(Adaptado RAYMER, 1992)

Tipos de Aeronave Valores tipicos
Horizontal cyr Vertical cyr
Planador 0,50 0,02
Feito em casa 0,50 0,04
Aviacéo geral — monomotor 0,70 0,04
Aviacéo geral - bimotor 0,80 0,07
Agricola 0,50 0,04
Barco voador 0,70 0,06
Jato militar 0,70 0,06
Cargueiro Militar 1,00 0,08

Com o valor escolhido para os coeficientes, referentes a uma aeronave agricola, é
possivel determinar a area para as empenagens a partir das Equacdes 4.13 e 4.14, que sao

formadas a partir da reorganizacdo das equacdes dos coeficientes.

cyrby,S
v = Vrrwew (4.13)
Lyr
cyrCyS
= _HT -w-w (4.14)
Lyr

Os resultados para area de empenagem e valor dos coeficientes estdo mostrados na
Tabela 15.

Tabela 15: Area para as empenagens vertical e horinzontal

Empenagem Area [m2]
Horizontal 2,04
Vertical 1,31

A partir deste ponto o projeto das empenagens horizontal e vertical podem seguir quase

independetes um do outro (Sadraey, 2013).



40

4.2.4 Selecdo do Aerofdlio

Assim como a asa, as caudas horizontal e vertical sdo superficies sustentadoras e
requerem uma secdo transversal especial, os chamados aerofdlios ou perfis aerodinamicos.

Comecando pela cauda horizontal, basicamente é ideal um aerofélio capaz de gerar a
sustentacdo requerida com um baixo arrasto e momento de arfagem. Além disso, é importante
um perfil com uma curva de sustentacdo com uma grande inclinacdo e uma boa faixa utilizavel
de angulos de atague. Como a aeronave passa por uma série de condi¢des de voo e possui uma
variagdo no posicionamento do centro de gravidade a empenagem horizontal precisa ser capaz
de gerar sustentacdo positiva e negativa, dependendo da condi¢do de voo. Dito isto, é
importante que o comportamento do perfil seja similar para os sentidos negativo e positivo de
sustentacdo e por essa razao, perfis simétricos sdo bons candidatos para a cauda horizontal.
Outro requisito desejavel é que a cauda horizontal nunca sofra estol, dessa forma é possivel
recuperar a aeronave em casos de emergéncia.

Somado a estes requisitos, tem-se também que a cauda horizontal ndo deve sofrer de
efeito de compressibilidade. E para isto o nimero de Mach para o escoamento da asa deve ser
maior que o do escoamento da cauda. O numero de Mach é uma relacdo entre a velocidade
caracteristica do escoamento e a velocidade do som. Este requisito pode ser atendido,
escolhendo-se um aerof6lio mais fino que o da asa, ou seja, que tem uma razdo entre espessura
e corda menor que a da asa e para verificar isto basta olhar para os dois Gltimos algarismos de
identificacdo dos perfis NACAs. Como o perfil escolhido para a asa foi o NACA 4415 (15%
de razdo entre espessura e corda), pode-se tomar este dado como parametro inicial para escolha.

Levando em consideracdo agora a cauda vertical, tem-se como primeiro requisito a
utilizacdo de um perfil simétrico devido a simetria da aeronave no plano xz e conseguir garantir
um voo reto, em algumas condi¢6es, sem precisar da atuacao do leme quando oangulo de ataque
igual a zero. Assim como para a cauda horizontal, devem ser atendidos 0s mesmos requisitos
citados nos paragrafos anteriores.

Segundo Sadraey para aeronaves de uso geral os perfis NACA 0009 ou 0012, que sédo
perfis simétricos, sdo empregados para as caudas horizontal e vertical. Estes perfis atendem
bem aos requisitos previamente citados e, inicialmente, o perfil NACA 0009 ¢ um bom
candidato e sera adotado para ambas as empenagens nesta etapa de projeto.
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4.2.5 Angulo de Incidéncia

Como o brago de momento e os aerofolios para as empenagens ja foram escolhidos, é
possivel agora calcular o angulo de incidéncia para as caudas. O angulo de incidéncia nada mais
é que o angulo entre a linha de corda dos aerofélios e o eixo longitudinal da aeronave (eixo Xx).

Para a cauda horizontal este angulo tem como principal funcdo a trimagem da aeronave,
balanceando 0 momento de arfagem gerado pela asa, durante a etapa de cruzeiro que nada mais
¢ do que o requisito de trimagem longitudinal da aeronave.

Segundo Sadraey, para calcular o angulo de incidéncia da cauda horizontal é preciso
antes calcular o coeficiente de sustentacdo da cauda horizontal necessario para trimar a
aeronave em condicdo de cruzeiro, para isto basta realizar o somatério de momentos em relacédo
ao centro de gravidade e igualar a zero, como mostrado na Equacdo 4.15. Um diagrama de

corpo livre para a aeronave com as configuragdes equivalentes as adotadas estd mostrado na

Figura 15.
Lt Ly ac,
-
Ay - Cg o
T S ] £ /
o— —_— o el — i — - _——
e ——— e
Vur\y
h,C ——i
i L ] 'H.'
Ir!l—ll-«l— I ¥
“‘T‘"— e
Reference!
line '
Figura 15: Diagrama de corpo livre de aeronave
Fonte: Sadraey (2013)
chg =0 - M, +M,, + M, =0 (4.15)
Onde:

M., — Momento em relagdo ao centro de gravidade;

Mo, - Momento de arfagem da asa considerando a contribuicéo da fuselagem;
My, , — Momento gerado pela sustentacdo da combinacdo asa-fuselagem;

M,, — Momento gerado pela empenagem horizontal.
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A equacdo de equilibrio é rearranjada e simplificada para uma equacao adimensional, a
fim de se tornar mais aplicavel. Para isso a linha de referéncia x é selecionada para medir todas
as distancias, mostradas na Figura 15, como um fator da corda média aerodinamica. Os valores

de dois momentos da Equacéo 4.15 podem ser substituidos:

Mo, + Ly (hC — hoC) — Lp. 1, =0 (4.16)

Onde:

L, s — Sustentacdo combinada asa-fuselagem;

hC — Distancia entre a linha de referéncia e o centro de gravidade da aeronave;

h,C — Distancia entre a linha de referéncia e o centro aerodindmico da combinacéo asa-
fuselagem;

Ly, — Sustacdo da empenagem horizontal;

l, — Distancia entre o centro de gravidade da aeronave e o centro aerodinamico da

empenagem horizontal.

Para expandir a Equacdo 4.16, as varidveis de sustentacdo combinada asa-fuselagem,
sustentacdo da empenagem horizontal e momento de arfagem da combinacdo asa-fuselagem

séo definidas nas equacdes a seguir:

1
Ly =5pV2SCy,, (4.17)
1
Lh = EszSHTCLh (418)
1
Mowf =3 PVZSCmo_WfC (4.19)

Onde:

Crp— Coeficiente de sustentacdo da combinacéo asa-fuselagem;

C,,, — Coeficiente de sustentacao da empenagem horizontal;

C

Mows ™ Coeficiente de momento da asa e fuselagem combinadas.

Substituindo as Equacdes 4.17 a 4.19 na Equacdo 4.16 e dividindo por %pVZSC. A

equacao a seguir € obtida:
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l, S
Cing oy + CL(h = o) — EhCLh% =0 (4.20)

Voltando a Figura 15, a distancia entre o centro aerodindmico da empenagem horizontal

e a linha de referéncia pode ser definida como:

o~

l
h
Sh_ - — 4.21
==7 ~(ho—h) (4.21)
De forma simplificada, substituindo a Equacéo 4.21 na Equacéo 4.20, tem-se:

S LS
o (chf + Cy, %) (h = ho) = =€, =0 (4.22)

Em contrapartida, a sustentacdo total do avido é o somatorio da sustentacdo combinada
asa-fuselagem e da sustentacdo da empenagem horizontal, como mostra a Equacdo 4.23,

consequentemente a Equacgéo adimensional 4.24 pode ser considerada.

S
CL = CLWf + CLh% (424)

Agora a Equacdo 4.24 pode ser substituida na Equacao 4.22.

LS
Co .+ C, (h — hy) — Eﬂq =0 (4.25)

Mo wf S h

. s « L . : .
Por fim, a combinagdo E% na Equagéo 4.25 é um importante parametro adimensional

no projeto da empenagem horizontal conhecido como coeficiente de volume da empenagem
horizontal (V). Além disso, por causa do efeito da asa e da fuselagem na empenagem
horizontal, um novo pardmetro é adicionado a Equacao 6.25. Esse parametro é a razdo entre a
pressdo dindmica na empenagem e a pressao dinamica da aeronave, e € chamado eficiéncia da
empenagem ().

Aplicando a eficiéncia e o coeficiente de volume horizontal da empenagem, A Equacéo

4.25 pode ser escrita como:

Cmg p T CL(h — ho) = MpVuCp, =0 (4.26)
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Onde:

C, - Coeficiente de sustentacdo da aeronave em cruzeiro;

h - Razdo da distancia do centro de gravidade pela corda média aerodinamica;
h, - Raz&o da distancia do centro aerodinamico pela corda média aerodinamica;
n, — Eficiéncia da empenagem;

Vy - Coeficiente de volume da cauda horizontal;

Rearranjando a equacdo 4.26 € possivel calcular o C;, utilizando os parametros

mostrados na Tabela 16.

Tabela 16: Parametros adimensionais para o calculo de €,

Paréametros Adimensionais Valor
Cmo_wf -0,085

C, 0,474

h 0,20

ho 0,25

h 0,85

Vi 0,50

Com a resolugdo da equagdo foi obtido um valor para o C;, de -0,2558 e com isso 0
angulo de ataque necessario para o perfil NACA 0009 € igual a aproximadamente 2,5°
negativos. Para o célculo do angulo de incidéncia da cauda horizontal é necessario avaliar o
angulo de incidéncia da asa, adotado inicialmente como 2,5° e o angulo de ataque necessario
para a etapa de cruzeiro, com os dados utilizados. Para um C, de 0,474 necessita-se de um
angulo de ataque de aproximadamente zero para o perfil NACA 4415 (aerofdlio da Asa). Dessa
maneira, 0 eixo longitudinal da aeronave fica com um angulo de -2,5° o que implica em um
angulo de incidéncia de 0° para a cauda horizontal para que ela tenha um angulo de ataque igual
a 2,5° negativos.

Para a cauda vertical manter a condicdo de trimagem lateral e direcional em uma
aeronave simétrica no plano xz e com um Unico motor ndo é necessaria a producao de nenhuma
sustentacdo, em condi¢fes normais de voo. Por esses motivos é possivel considerar o &ngulo de
incidéncia para a cauda vertical igual a zero. Porém, para aeronaves com um unico motor a

hélice a condigdo de trimagem lateral é perturbada pelo movimento rotacional do motor, que
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gera um momento de reagcdo em torno do eixo X e que precisa ser balanceado pela cauda vertical,
como mostrado na Figura 16. Por este motivo, geralmente, a cauda vertical tem pequenos
angulos de incidéncia, que serdo desconsiderados, neste momento, pois € necessaria uma
avaliacdo experimental para o calculo do momento necessario para trimar a aeronave

lateralmente.

VISTAFRONTAL

Figura 16: Trimagem lateral da aeronave
Fonte: Adaptado Sadraey (2013)

4.2.6 Razdo de Aspecto

A razdo de aspecto, assim como para a asa, € um importante parametro para as caudas.
A influéncia da razdo de aspecto para as caudas é parecida com a influéncia sobre a asa, no
entanto para a cauda vertical existem algumas particularidades que serdo descritas mais a frente.
Para a cauda horizontal é desejavel uma menor razéo de aspecto, pois quanto maior a
envergadura maior a deflexdo o que pode causar uma reversdo de comandos ou outros
problemas estruturais. Para aeronaves com um unico motor a hélice localizado a frente da
aeronave é desejavel uma envergadura de cauda horizontal um pouco maior que o didametro da
hélice utilizada, possibilitando assim uma regido fora da esteira de ar perturbada pela rotacdo
do motor, como mostrado na Figura 17 (SADRAEY, 2013).
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Figura 17: Esteira de fluxo perturbado
Fonte: Adaptado Sadraey (2013)

Segundo Sadraey, valores tipicos de razdo de aspecto para caudas horizontais ficam entre
3 e 5. O valor inicial escolhido foi de 4, o que atende bem aos requisitos e deixa uma por¢éo da
cauda localizada fora da regido perturbada do fluxo, possibilitando uma melhor eficiéncia de
cauda e seguranca de voo, visto que facilita a recuperacdo do controle da aeronave em casos de
emergéncia.

Para a cauda vertical existem alguns outros requisitos a serem levados em consideracéo,
gue podem ser vistos com mais detalhes na bibliografia. Em suma uma alta razdo de aspecto,
possui maiores desvantagens do que vantagens.

Segundo Sadraey, como ponto de partida é recomendado valores entre 1 e 2 para a razao
de aspecto da cauda vertical. O valor adotado sera de 1,5. O valor final deve ser escolhido de

acordo com os requisitos necessarios de estabilidade direcional para toda a aeronave.

4.2.7 Razdo de Afilamento

Razdo de afilamento é a relacdo entre a corda na ponta com a corda raiz da superficie
sustentadora, ou seja, quando s@o adotadas superficies retangulares essa razéo € igual a 1.

Pela menor complexidade estrutural, facilidade de construcgéo e fabricagcdo, menor custo
e menor peso ambas as caudas serdo adotadas, inicialmente como retangulares. O afilamento
podera ser usado para mitigar problemas de estabilidade e controle, desempenho e/ou

aerodindmicos, se necessario.
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4.2.8 Posicionamento Vertical da Cauda Horizontal

Para uma aeronave com uma cauda traseira o posicionamento vertical da empenagem
horizontal deve ser escolhido. H& uma série de fatores que podem influenciar neste
posicionamento e a influéncia do fluxo de ar perturbado apds a passagem pela asa é o mais
importante.

A asa influencia pelos efeitos de downwash, wake e vorticidades no bordo de ataque. O
efeito de downwash reduz o angulo efetivo de ataque. O efeito de wake diminui a eficiéncia da
cauda e diminui a pressdo dindmica sobre a cauda, as regides de wake s&o mostradas na Figura
18. E 0 mais importante efeito a se levar em conta no posicionamento vertical é o estol profundo
(SADRAEY, 2013).

(b) (a)

i,
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V.. h

Figura 18: Regides de wake da aeronave
Fonte: Sadraey (2013)

Segundo Sadraey, duas equacles experimentais que definem as alturas minima e
maxima da cauda, em relacdo ao centro aerodinamico da asa estdo mostradas abaixo.
hy > L.tan (<;— i, + 3) (4.27)

h: < l.tan (<g— i, — 3) (4.28)
Onde:
[ — Brago de momento da empenagem;
o« — Angulo de estol da asa;

i,, — Angulo de incidéncia das asas.

Os resultados foram de 0,34 e 1,43 metros para as alturas minima e maxima,

respectivamente. Como foi adotada uma cauda com configuragdo convencional a cauda
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horizontal se localizara proxima a regido da raiz da cauda vertical, ou seja, ficara mais proxima

da altura minima calculada.

4.3 ARRASTO DA AERONAVE

O arrasto de uma aeronave pode ser definido como a resisténcia ao avanco ou a
resisténcia aerodinamica apresentada pelo conjunto projetado. Segundo Rodrigues, existem
apenas duas fontes de geracdo das forcas aerodindmicas de um corpo que se desloca através de
um fluido: a distribuicao de pressao e as tensdes de cisalhamento, que atuam sobre a superficie
do corpo.

Sendo assim, qualquer tipo de arrasto em uma aeronave ¢é decorrente destas fontes de
geracdo de forga. Nesta secdo serdo apresentados dois dos principais tipos de arrasto observados
em aeronaves: 0 arrasto induzido e o arrasto parasita, além de ser apresentado o fenémeno do

efeito solo.

4.3.1 Arrasto Induzido

O arrasto induzido é dependente da geracdo de sustentacdo, logo € caracterizado como
um arrasto de pressdo. Este tipo de arrasto esta relacionado a diferenca de pressdo existente
entre a parte superior e inferior da asa. A elevada pressao existente no intradorso da asa faz com
que o ar flua para o extradorso originando vértices de ponta de asa, que produzem um campo
de escoamento perturbado sobre a asa, provocando resisténcia ao avango da aeronave e
diminuindo sua sustentacéo.

O efeito do arrasto induzido se demostra maior em velocidades baixas e maiores angulos
de ataque. Segundo a teoria da linha sustentadora de Prandtl (RODRIGUES,2013), para uma
asa com alongamento maior ou igual a 4, o arrasto induzido pode ser definido a partir da
equacao a seguir.

C,?

_ £ 4.29
m.e.AR ( )

Cpi =
Onde:
Cp; — Coeficiente de arrasto induzido;

e — Fator de eficiéncia de envergadura;

AR — Razéo de aspecto.
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O coeficiente de arrasto total da asa é obtido entdo pela soma do coeficiente de arrasto
do perfil e do coeficiente de arrasto induzido.
CD = CD + CDi (430)

Os valores utilizados assim como os resultados obtidos desta etapa estdo apresentados na
Tabela 17.

Tabela 17: Resultados do calculo de arrasto induzido

Parametros Adimensionais Valor
C, 0,474
e 0,825
AR 8
o 0,0071
Cp; 0,0108
Cp 0,0179

4.3.2 Efeito Solo

Quando a aeronave realiza um voo proximo ao solo ocorre um fendmeno chamado efeito
solo, provocado por uma redugédo do escoamento induzido downwash nas proximidades do solo
e que resulta em uma alteracdo do arrasto da aeronave. Em operagdes de pouso e decolagem, a
aeronave em geral opera com baixa velocidade e elevado angulo de ataque, dessa forma a
vorticidade aumenta na ponta de asa, ocasionando o aumento do escoamento induzido.
(RODRIGUES, 2013)

Com um voo nas proximidades do solo uma parcela da acao dos vortices sobre a aeronave
é eliminada, fazendo com que ocorra uma reducdo no escoamento induzido e do arrasto
induzido. Desse modo, nas proximidades do solo, a aeronave requere uma menor tracao para o
voo. Segundo Rodrigues, o efeito solo geralmente se faz presente a uma altura inferior a uma
envergadura da asa.

Dependendo do tipo de terreno sobre o qual a aeronave sobrevoa, se ha vegetacdo ou
ndo, se é asfalto, terra ou até mesmo se aeronave sobrevoa lagos ou rios, o efeito solo é
modificado. No caso de um voo sobre o mar, por exemplo, a influéncia do efeito solo sobre a
aeronave provoca a aproximacao dela na dgua, ao contrario do que € presenciado no solo. Para
a missdo desta aeronave o voo de cruzeiro, durante a etapa de pulverizacdo, sera realizado

proximo a vegetacdo tendo a partes do solo coberta por plantagdo e outras partes descobertas,
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0 que ocasiona um efeito solo intermediario. Neste trabalho, o0 comportamento do efeito solo
sera considerado com a influéncia do solo sobre a aeronave.
Na presenca do efeito solo, o coeficiente de arrasto induzido na aeronave pode ser

recalculado a partir da equacao 4.31.

C,>

L 4.31
‘m.e.AR (4.31)

Cpi =¢

O fator de efeito solo (¢p) € um nimero menor que 1 que representa uma a porcentagem
de reducdo do arrasto induzido pela presenca do efeito solo e pode ser calculado pela Equacao
4.32.

_ (16 .hW/b)2
1+ (16.M/,y2

(4.32)

Onde:
h,,— Altura da asa em relacdo ao solo [m];

b — Envergadura da asa [m].

Considerando a altura da asa em relacdo ao solo de aproximadamente 0,9 metros e a
envergadura de asa 9,8 metros, apresentada na secdo 4.1 deste capitulo, o novo coeficiente de
arrasto induzido encontrado, considerando o efeito solo foi Cp; = 0,0074. Para esta situacéo,
o efeito solo esté& contribuindo com uma reducéo de 31,66% no coeficiente de arrasto induzido

da aeronave.

4.3.3 Arrasto Parasita

O arrasto parasita representa o arrasto total do avido menos o arrasto induzido, ele é a
parcela do arrasto total associada com o atrito viscoso e 0 arrasto de pressdo provenientes da
separagdo do escoamento ao redor de toda a superficie do avido, logo ndo estd associado
diretamente a geracao de sustentacao.

Para estimar o arrasto parasita de uma aeronave deve-se calcular individualmente a forca
de arrasto em cada componente, entre eles asa, fuselagem, componente horizontal e vertical de
cauda, trem de pouso, rodas, interferéncia asa-fuselagem e motor. Existe uma série de incertezas

ao se tentar calcular com exatiddo o coeficiente de arrasto parasita de uma aeronave. Segundo
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Rodrigues, essas incertezas ocorrem principalmente devido as componentes da aeronave que se
encontram sob o efeito de arrasto de interferéncia, que representa um arrasto de pressao causado
pela interacdo do campo dos escoamentos ao redor de cada componente, além das
irregularidades das superficies que dificultam muito o processo de calculo.

Considerando essas dificuldades um modo mais simples e eficaz de estimar a forga de
arrasto parasita € por meio da area molhada da aeronave (S,,.;) € do coeficiente de atrito

equivalente (Cr), através da Equacé&o:
DO = q . Swet . CF (433)

A éarea molhada considerada na equacdo acima representa toda a area da aeronave
exposta da superficie da aeronave que estd imersa no escoamento. A pressdo dinamica é
representada pela letra g e equivale ao termo 1/2 pv?.

Considerando uma placa plana submetida a um escoamento laminar incompressivel, o
coeficiente Cr depende diretamente do nimero de Reynolds e pode ser calculado pela equacgéo

4.34 (RODRIGUES, 2013):
1,328
CF =
VvRe

(4.34)

Porém essa equacao so € valida em um escoamento totalmente laminar, para a maioria
das aeronaves convencionais em regime de voo subsénico, o escoamento inicia laminar
préximo ao bordo de ataque da asa, mas, para elevados numeros de Reynolds normalmente
encontrados em voo, a extensdo do fluxo laminar € muito pequena e a transi¢do ocorre proximo
ao bordo de ataque.

Como a equacdo 4.34 esta sujeita a erros, pois avalia uma placa plana e ndo um perfil
aerodinamico, é possivel definir o valor de Cr baseando-se em aeronaves ja existentes. A Tabela

18 demostra esses valores para diversos tipos de aeronave.

Tabela 18: Coeficiente de atrito de superficie

Aeronave Cr(subsbnico)
Transporte civil 0,0030
Cargueiro militar 0,0035
Aeronave leve — monomotor 0,0055
Aeronave leve — bimotor 0,0045
Aeronave anfibio 0,0065
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Segundo Rodrigues, o modelo ficticio de placa plana gera uma area equivalente que
possui a mesma forca de arrasto do modelo em estudo. Caso o modelo de estudo passe a ter a
area da asa como referéncia, o coeficiente de arrasto parasita da aeronave pode ser determinado

por meio da forca de arrasto parasita da asa, através da Equacao:

1
DO ZE p.VZ. S'CDP (435)
Dy
Cop = — .
= (4.35b)

Substituindo a Equacédo 4.33 na Equacéao 4.35b tem-se:

S
Cop = “;f”. Cr (4.36)

A Equagdo 4.36 auxilia na determinag&o do coeficiente de arrasto de uma aeronave para
a condico de voo de cruzeiro de forma réapida. E importante ressaltar que, por ser um modelo
baseado em métodos empiricos e em dados de outras aeronaves, existem incertezas presentes
no modelo. Para este projeto conceitual a incerteza neste modelo sera aceita, o calculo do arrasto
parasita para esta aeronave podera ser aprimorado em trabalhos posteriores.

Os valores utilizados na Equacéo 4.36 e seus resultados sdo apresentados na Tabela 19,
vale ressaltar que a area molhada ( S,.;) apresentada na tabela foi retirada do modelo

simplificado da aeronave, que sera apresentado no Capitulo 5.

Tabela 19: Valores e resultados para arrasto parasita

Parametros Simbolo Valor
Area alar [m?] S 12,25
Area molhada [m2] Swet 48,22
Coeficiente de atrito de superficie Cr 0,0055
Coeficiente de arrasto parasita Cop 0,0216
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4.3.4 Curva Polar de Arrasto

A curva polar de arrasto de uma aeronave demostra toda a relacao existente entre a forca
de sustentacdo e a forca de arrasto de uma aeronave completa, além de importantes detalhes do
desempenho da aeronave. A curva é expressa a partir de uma equacgdo que representa a relagcdo
entre o coeficiente de sustentacdo (C;) e o coeficiente de arrasto (Cp).

A polar de arrasto serd utilizada no proximo capitulo pois contém diversas informacdes
aerodinamicas necessarias para a avaliacdo de desempenho da aeronave. A Equacéo 4.37 define

a polar de arrasto.

CD = CDp + CDW + CDi (437)

Onde:

Cp — Coeficiente de arrasto total da aeronave;
Cpp — Coeficiente de arrasto parasita;

Cp — Coeficiente de arrasto de onda;

Cp; — Coeficiente de arrasto devido a sustentacdo da aeronave.

Para uma aeronave em regime subsénico, durante um projeto conceitual, o coeficiente

de arrasto de onda pode ser desprezado tornando fazendo com que a Equacdo 7.37 se torne:
CD = CDp + K. CLZ (438)
Onde:

1

K =——
m.ey.AR

(4.39)

De modo simples, as forcas aerodindmicas atuantes em uma aeronave em voo podem
ser observadas na Figura 19. Para cada angulo de ataque «, a forca aerodinamica resultante R
forma um angulo 6 em relacéo ao vento relativo. A curva polar de arrasto € a representacdo da
forca resultante aerodindmica em coordenadas polares, se R e 6 forem desenhados em escala
no gréfico é possivel tracar um vetor da origem do grafico até um ponto da curva e encontrar

valores diferentes para estas duas variaveis, como demostra a Figura 20.
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Figura 19: Forcas aerodindmicas atuantes durante o voo
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Figura 20: Representacdo da resultante aerodindmica na polar de arrasto.
Fonte: Rodrigues (2013)

Para uma maior eficiéncia aerodinamica da aeronave, pode-se perceber que quanto
maior for o valor do angulo 6, maior sera a relacdo entre a forca de sustentacdo e a forca de
arrasto e menor serd a parcela do arrasto parasita. Na curva polar de arrasto existe um ponto no
qual a relacdo entre C, e Cp assume seu maximo valor, esse ponto € denominado ponto de

projeto e representado por (L/D)pyax OU eficiéncia maxima E,,,, (RODRIGUES, 2013).

A EquagOes 4.40 e 4.41 fornecem a forma matematica para a determina¢do do
coeficiente de sustentagdo de projeto C, *, que maximiza a eficiéncia aerodinamica da
aeronave.

Cp *

= Lmax
Cp

tan O,,4, = (4.40)
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Cop
N (4.41)
Cp * e

O coeficiente de arrasto correspondente é dado por:

CD*:CDP + K.CL*Z (442)

A polar de arrasto da aeronave agricola é apresentada na Figura 21 e a Tabela 20
apresenta os valores encontrados para os coeficientes de arrasto e sustentacdo do ponto de

projeto e a eficiéncia aerodindmica maxima.

Polar de arrasto da aeronave agricola

18
16
14
12
1
)
o
0.8
0.6 Ponto de méaxima eficiéncia
aerodinamica:
04 ¥-0,043
-1 y - 0,670
0.2 -
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16

CcD

Figura 21: Curva polar de arrasto da aeronave agricola

Tabela 20: Pardmetros resultantes da polar de arrasto

Parametros Adimensionais Valor
C, * 0,670
Cp * 0,043
Emax 15,47
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Do gréfico apresentado, é possivel retirar o ponto de méxima eficiéncia aerodindmica
da aeronave agricola, que ocorre quando C;, = 0,67 e Cp, = 0,043. A partir desse ponto, a
eficiéncia maxima da aeronave é calculada e o resultado indica que, nesta condi¢do de voo, a

aeronave é capaz de gerar 15,4738 vezes mais sustentacdao do que arrasto.
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5 FUSELAGEM

Apos a selecdo da asa e da cauda, este capitulo descreverd o dimensionamento da
fuselagem. A funcdo primaria da fuselagem é acomodar a carga util da aeronave, em muitos
avides os requisitos de projeto ligados a fuselagem incluem o fator humano e caracteristicas
imprescindiveis no projeto como a cabine para os pilotos e acomodacdo de passageiros e
tripulacéo.

No caso desta aeronave agricola, o fator humano nédo sera considerado e o principal
objetivo do projeto de fuselagem é acomodar 0s componentes da aeronave, como 0 motor,
tanque de combustivel, sistemas de controle e o tanque de carga, também conhecido como

Hopper, para armazenar 0s quimicos a serem pulverizados.

5.1 CONSIDERACOES INICIAIS

O projeto da fuselagem deve levar em consideracdo todas as suas fungdes, a primordial
delas, como visto anteriormente, é acomodar a carga Util da aeronave. No caso desta aeronave
agricola a carga util sdo os 100kg de quimicos que podem ser pulverizados. As funcdes
secundarias dizem respeito ao espacamento necessario para itens como o motor, tanque de
combustivel, trem de pouso, sistemas elétricos, hidraulicos e mecanicos.

Por fim, as expectativas do projeto de fuselagem sdo: gerar um arrasto baixo, contribuir
positivamente para a geracdo de sustentacdo, possuir peso baixo, possuir simetria externa e
carregar e facilmente a carga e o combustivel. As prioridades desta aeronave foram definidas
pela ordem abaixo:

- Acomodar os 100kg de combustivel estabelecidos pelo projeto;

- Ter espaco suficiente para o motor escolhido;

- Facilidade de carregamento do tanque de combustivel e dos quimicos;
- Baixa manutencdo;

- Baixo custo;

- Baixo peso.

Como o motor que sera utilizado ja foi apresentado no Capitulo 4, é importante que a

fuselagem seja capaz de acomoda-lo na parte frontal da aeronave, ja que esta possui uma hélice
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em seu nariz. A Figura 22 possui as dimensdes do motor 3W-684i B4TS da fabricante Motoren

und Flugmodellen que seréo consideradas no projeto da fuselagem.

200

U1s
¥ 4

L*HJ
f’:\t
v,
e
-

Figura 22: Dimens6es do motor 3W-684i B4TS Motoren und Flugmodellen

Para o trem de pouso, um modelo fixo na parte inferior da fuselagem foi escolhido.
Este modelo cumpre os requisitos e as prioridades estabelecidas para o projeto. Segundo
Roskam, dentre as vantagens de ndo ter um trem de pouso retratil estdo a menor complexidade
e manutencdo deste item, menor complexidade no procedimento de pouso e menor custo.

O comprimento total da fuselagem também ja foi apresentado no Capitulo 3, portanto
para a aeronave agricola ttm-se L, = 6 metros. O didmetro maximo escolhido para a
fuselagem foi de Dy = 0,85 metros, tomando como base 0 espago necessario para alocar o
motor e 0s tanques de combustivel e de quimicos. O dimensionamento destes Gltimos itens sera
mostrado na secdo 5.3.

A relagdo L;/Dy para a fuselagem da aeronave possui valor de 7,0, o que condiz e se

aproxima dos valores anteriormente apresentados para a aeronave e para a asa.
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5.2 CONFIGURACAO DA FUSELAGEM E ARRANJO INTERNO

Neste estagio do projeto, a configuracdo da fuselagem assim como seu arranjo interno
devem ser determinados. Como dito anteriormente, uma fuselagem pequena e com baixo peso
é desejada, o que pode ser mais facilmente atingido pela aeronave em questdo nao necessitar de
espacgo para o piloto. A Figura 23 ilustra uma viséo lateral de quatro fuselagens comumente

utilizadas na aviacéo.

- P ]

{a)

T 1

(c) {d)

Figura 23: Configurac6es de fuselagens
(a) avibes de transporte, (b) Avibes de combate, (c) Aviacéo geral leve, (d) Planador
Fonte: Sadraey (2013)

Grande maioria dos avibes agricolas possuem configuracdo igual ou semelhante as
apresentadas no item ¢ da Figura 23, isso porque um importante ponto a se considerar no projeto
da fuselagem € a visibilidade do piloto, para 0 voo e a para a dispersdo dos quimicos. No caso
de uma aeronave nao tripulada, esta configuracdo ndo se faz necessaria. Portanto, a
configuracdo do item a, seré utilizada como base para o desenvolvimento da fuselagem.

Segundo Sadraey, a configuracdo da fuselagem é funcdo do arranjo interno dos
componentes da aeronave. Por isso, existem algumas regras basicas para o arranjo interno e
para a localizacdo dos itens dentro da fuselagem:

- Manter a fuselagem o mais compacta possivel;

- O arranjo da vista de topo deve ser 0 mais simétrico possivel;

- Aaeronave deve ter espaco suficiente para acomodar todos os itens;

- Cargas uteis como combustivel e quimicos, neste caso, devem estar proximas
do centro de gravidade da aeronave;

- O arranjo deve permitir que o centro de gravidade da aeronave esteja proximo

do centro aerodinamico da asa/ fuselagem.

Visto isso, um esboco do arranjo interno da aeronave € apresentado na Figura 24.
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Figura 24: Arranjo interno da aeronave agricola

5.3 DIMENSIONAMENTO DO HOPPER E TANQUE DE COMBUSTIVEL

A fuselagem deve ser projetada de modo que atenda o volume necessario para o

despejamento de 100 kg de quimicos sobre as culturas a serem pulverizadas. Para o

dimensionamento do tanque de quimicos, um levantamento da densidade dos herbicidas,

fungicidas e inseticidas mais utilizados no Brasil foi realizado. A Tabela 21 apresenta dados de

fornecedores destes quimicos.

Tabela 21: Caracteristicas de defensivos quimicos

Defensivo quimico _ - Densidade
(Principio ativo) Tipo Culturas que utilizam [kg/m?]
Glifosfato Herbicida Grdos, algodao, cana-de-acgucar, 1530
cereais, frutas
2,4-D Herbicida Gréos, cereais, cana-de-agucar 1420
Diurom Herbicida Algoddo, gréos, cana-de-agucar 1192,4
S-Metolacloro Herbicida Algoddo, cana-de-acucar, graos, 1120,0
mandioca
Mancozebe Fungicida Graos, frutas, legumes, 800,0
hortaligas, cana-de-agucar,
cereais
Compostos a base de | Fungicida Graos, frutas, legumes, 940,0
cobre hortalicas, cana-de-agtcar
Enxofre Fungicida Gréos, algodao, frutas, legumes 1160,0
Acefato Inseticida Algodéo, gréos, frutas 1400,0
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Defensivo quimico _ . Densidade
o Tipo Culturas que utilizam
(Principio ativo) [kg/m?3]
Imidacloprido Inseticida Gréos, frutas, legumes, 1200,0

hortalicas, cana-de-agtcar

Bifentrina Inseticida Algodao, graos, frutas, legumes, 1010,0

hortalicas, cereais

A partir da partir da tabela, foi calculada uma densidade média de 1177,2 kg/m? para

realizar o célculo do volume necessario para o tanque de quimicos, a partir da Equacéo 5.1.

V, = ; (5.1)

Onde:
V;— Volume do tanque [m3];
m— Massa de quimico no tanque [kg];

pq — Densidade média do quimico [kg/m?];

O volume encontrado para o tanque de quimicos (Hopper) é 0,085m3, 0 que resulta em
um tanque de 85 litros para a aeronave. Considerando que a razdo de dispersdo é constante e
que dependendo do quimico utilizado a densidade pode ser menor ou maior, sera colocado no
avido um tangue de 95 litros para suprir eventuais demandas.

Um célculo semelhante foi utilizado para o dimensionamento do tanque de combustivel,
a partir da Equacdo 5.1, tomando como base o combustivel Shell AVGAS de densidade 690
kg/m3 e utilizando o peso de combustivel apresentado na Tabela 6. Encontra-se um volume

0,086 m3, 0 que equivale a um tanque com capacidade para 86 litros de combustivel.

5.4 ARRANJO GERAL DA AERONAVE

Apos a definicdo do formato e dimensbes da fuselagem, juntamente as defini¢bes
realizadas no capitulo anterior, um modelo simplificado da aeronave pdde ser construido. Para
isso, o software Autodesk Inventor 2020 foi utilizado.

A Figura 25 e a Figura 26 representam as vistas isométricas do modelo desenhado, o
sistema de dispersdo € apenas uma representacdo e a Figura 27 apresenta as cotas gerais do
arranjo da aeronave. As principais caracteristicas da aeronave e de seus componentes sdo

resumidas na Tabela 22 e na Tabela 23.



Tabela 22: Caracteristicas dos Componentes da Aeronave

Caracteristicas dos Componentes da Aeronave

o Empenagem Empenagem
Caracteristica Asa ) )
Vertical Horizotal
Configuracéo Retangular Retangular Retangular
Perfil do Aerofolio NACA 4415 NACA 0009 NACA 0009
Razéo de Aspecto 8 1,5 4
Corda [m] 1,25 0,935 0,72
Envergadura [m] 9,8 1,4 2,85
Area [m2] 12,25 1,31 2,04
Angulo de incidéncia [] 2,5 0 0
Altura em relacdo a corda da
- - 0,35
asa [m]

Tabela 23: Caracteristicas Gerais da Aeronave

Caracteristicas Gerais da Aeronave

Comprimento [m] 6,71

Peso [kg] 416

Area Molhada [m?] 42,22

Motor Motoren und Flugmodelle

3W-684i BATS (61 hp)

Tipo de Cauda

Convencional




Figura 25: Vista isométrica 1 do modelo simplificado

Figura 26: Vista isométrica 2 do modelo simplificado
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Figura 27: Vistas com dimensdes basicas
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6 DESEMPENHO

Neste capitulo os parametros fundamentais para a analise do desempenho da aeronave
em regime de voo subsénico em condicdo de equilibrio estatico serdo apresentados. O projeto
de uma aeronave sO seré viavel se esta possuir 0 desempenho necessario para realizar sua
missdo em segurancga, pode-se dizer entdo que o desempenho é a medida da eficiéncia da
aeronave e de sua seguranca. A analise realizada neste projeto considera a condicdo de
equilibrio estatico para a analise de desempenho de voo.

Para iniciar o estudo do desempenho, primeiramente deve-se conhecer as forcas que
atuam em uma aeronave em condicdo de voo reto, nivelado e com velocidade constante. A
partir da condicédo de equilibrio estatico uma analise mais completa e aprimorada das condicGes
de desempenho podera ser realizada.

Para a condigédo de voo citada acima, quatro forcas atuam sobre a aeronave: forca de
sustentacdo (L), forca de arrasto (D), forca de tragdo (D) e o peso da aeronave (W), como

mostrado na Figura 28.

~
L =
\\
|

HI‘T

Figura 28: Forcas atuantes em uma aeronave na condicéo de voo reto e nivelado com velocidade constante

A forca de sustentacéo é responsavel por garantir o voo e € originada pela diferenca de

pressdo entra o intradorso e o extradorso da asa, deve ser grande o suficiente para equilibrar o
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peso da aeronave e permitir um voo seguro. A forca de arrasto se opde a0 movimento da
aeronave e sua direcdo € paralela a direcdo do vento relativo, ja a forga de tracdo é oriunda do
torque fornecido pelo motor em empuxo através da hélice e esta direcionada na direcdo de voo
da aeronave, sua finalidade principal é vencer a forca de arrasto. Por fim, 0 peso representa a
forca gravitacional direcionada verticalmente para baixo, existente em qualquer corpo préximo
a terra. Para garantir o voo a forga de sustentagdo deve ser igual ou maior que 0 peso
(RODRIGUES, 2013).

Para a condicdo de voo especificada, as EquacBes de equilibrio estatico 6.1 e 6.2
relacionam as quatro forcas existentes em condigdo de equilibrio. Estas equagdes sdo utilizadas
para avaliar as qualidades de desempenho estatico da aeronave.

T =D (6.1)

L=w (6.2)

As analises descritas nesse capitulo terdo como base a tra¢do e a poténcia requeridas
pela aeronave projetada, que irdo avaliar o comportamento do avido durante a etapa de
pulverizagdo. Para realizar analises mais refinadas, que englobem desempenho de subida e
pouso da aeronave, é necessario possuir as curvas de tracdo e poténcia disponiveis do motor,
que sdo entregues aos consumidores finais apos a compra, ou por meio de analises praticas ou
ensaios em campo. Todos 0s conceitos apresentados serdo explicados nas se¢des seguintes deste

capitulo.

6.1 TRACAO DISPONIVEL E REQUERIDA

O estudo da tracdo é fundamental para a definicdo da capacidade de voo da aeronave
em projeto conceitual. A tracdo disponivel (T;) é considerada o quanto de empuxo a hélice
utilizada é capaz de fornecer para a aeronave, geralmente as curvas de tracao disponivel podem
ser obtidas atraves de andlises praticas, modelagem tedrica ou ensaios em campo ou em tuneis
de vento. Ja a tracdo requerida (T) pode ser obtida através de calculos matematicos,
considerando a aeronave em voo reto e nivelado com velocidade constante.

Neste projeto conceitual apenas a tragdo requerida serd analisada, visto que analises

praticas ou ensaios em tdneis de vento ndo serdo possiveis de serem realizados.
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A tracdo requerida para o estado de voo estudado é determinada pela divisdo da Equacéo
6.3 pela Equacéo 6.4.

1
TR = Dzi'p'vz'S'CD (6.3)
1
W =1 =§.p.v2.S.CL (6.4)
Como resultado, tem-se:
T = w
Cp

Analisando a Equacdo 6.5 constata-se que a tracdo requerida € inversamente
proporcional a eficiéncia aerodindmica (CL/CD) e diretamente proporcional ao peso. A fim de

melhorar o desempenho de uma aeronave é necessario aumentar sua eficiéncia aerodinamica,
isso pode ser feito a partir da selecdo 6tima do perfil aerodinamico, da forma geométrica da asa
e com a minimizcao do arrasto total.

Considerando que a tracdo requerida varia de acordo com a velocidade de voo e é
representada pelo arrasto (Equacdo 6.3) por meio das equacdes de arrasto 4.38 e 4.39,
apresentadas no Capitulo 4. Um meio alternativo e mais direto, mas que fornece o mesmo

resultado numericamente da Equacéo 6.5 para a forca de arrasto total da aeronave é:

D—T—1 2. s.c +1 2. C.* (6.6)

=Tr =5.p.v7.5.0pp + 5.p.V". T ey AR .
1 C,2

D=Ty, == .p.v2.5.[Cpg + —=— 6.6a

R =3PV <D°+n.e0.AR> (6.62)

A partir da Equacdo 6.6a, conhecendo-se 0s parametros caracteristicos da aeronave
definidos anteriormente, é possivel obter o valor da tracéo requerida para diversos pontos de
velocidade avaliados. O coeficiente de sustentacdo da Equacdo 6.6a pode ser determinado a
partir de uma manipulacdo da Equacéo 6.4.

2w

€, =——o
L™ p.v2.s

(6.7)
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Ap0s a determinacdo do coeficiente de sustentacdo, pela Equacdo 6.7, é possivel fazer
um gréfico avaliativo da tracdo requerida da aeronave em diversas velocidades de voo. Para
qualquer mudanca minima na velocidade de voo, mantidas as condicGes de peso, area de asa e

altitude de voo, ha mudanca no valor de tracdo requerida pela aeronave.

Tragdo requerida da aeronave agricola
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Figura 29: Curva de tragdo requerida da aeronave agricola

No gréfico apresentado, as curvas referentes a forca de arrasto parasita (D,) e forca de

arrasto induzido (D;) foram calculadas a partir das Equagdes a seguir.

1
DO = E P . 172 .S. CDO Vestol (68)

N[ =

D, ==.p.v2.5.(K.C?) (6.9)

Analisando as curvas é possivel observar que a minima velocidade da aeronave é a
velocidade de estol, neste caso 60km/h. A aeronave sera capaz de realizar um voo com maxima
eficiéncia aerodindmica para a velocidade minima de tracdo requerida, de forma que a relagéo
(L/D) assume o se valor maximo. Nessa situacao a forca de arrasto parasita € igual a forca de
arrasto induzido, este ponto corresponde a uma velocidade de 28,49 m/s (aproximadamente 102

km/h) e é mostrado no grafico da Figura 29.
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Neste caso, em uma aeronave com propulsdo a hélice, um voo realizado em uma
situacdo de minima tragdo requerida representa um voo realizado para uma condicéo de maximo
alcance. Sendo o alcance definido como a distancia total percorrida para um tanque completo
de combustivel.

Comparando a velocidade de cruzeiro definida para a etapa de pulverizagdo com a
velocidade minima de tracdo requerida encontrada no grafico, pode-se dizer que a aeronave
cumprira a etapa de pulverizacdo muito proxima de sua condi¢cdo de maximo alcance. O que

propiciara a cobertura de maiores areas com 0 mesmo volume de combustivel.
6.2 POTENCIA DISPONIVEL E REQUERIDA

A poténcia pode ser definida fisicamente como o produto entre a forga e a velocidade.
No caso desta aeronave, com propulséo a hélice, as curvas de poténcia disponivel e requerida
se fazem mais Uteis que as de tracdo apresentadas na secdo anterior, pois essas fornecem
subsidios importantes para avaliar a maxima autonomia da aeronave e suas condi¢des de subida.

A poténcia disponivel (P;) representa toda a poténcia fornecida pelo motor e pode ser
calculada pela Equacdo 6.8. Enquanto a poténcia requerida (P,) representa a poténcia que a
aeronave necessita para realizar o voo em diferentes condi¢des de velocidade e pode ser obtida
pela Equacdo 6.9 (RODRIGUES, 2013).

Pd = Td.v (68)
P.=T,.v (6.9)

Como a poténcia disponivel depende diretamente da tracdo disponivel que, como
explicado na secdo anterior, é obtida através de analises praticas. Neste trabalho, apenas a
poténcia requerida sera analisada a fim de determinar o desempenho da aeronave.

A poténcia requerida também pode ser representada em funcdo dos coeficientes

aerodinamicos Cj, e Cp. Substituindo a Equacédo 6.5 na Equacéo 6.9, tem-se:

w

P = v
D

i (6.10)
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Para a condic&o de voo reto e nivelado a velocidade constante que esta sendo estudada,
a forca de sustentag@o deve ser igual ao peso. Logo a Equacgéo 6.4 pode ser reorganizada da

seguinte forma:

b= |2 (6.11)

Substituindo a Equacédo 6.10 na Equacao 6.11, tem -se:

- . (6.11)
TC “lp.S.C '
L/CD p L
E reorganizando matematicamente a Equacéo 6.11 encontra-se:
2.W3.Cp?
P = D3 (6.12)
p.S.C,

Sendo assim, ambas as equacdes 6.9 e 6.12 podem fornecer o grafico de poténcia
requerida da aeronave. Conhecendo os valores de peso, altitude, area de asa e os coeficientes

de arrasto e sustentacdo é possivel plotar o grafico da Figura 30.
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Poténcia requerida da aeronave agricola
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Figura 30: Curva de poténcia requerida da aeronave agricola

O ponto que representa a velocidade de minima poténcia requerida possui uma diferenca
fundamental em relacdo ao ponto que representa a velocidade de minima tracdo requerida,
apresentado na Figura 29. Enguanto a tragdo requerida minima é obtida para maxima eficiéncia
aerodindmica da aeronave, ou seja, em (C.,/Cp)max, @ Minima poténcia requerida é obtida para

a condicao (CL3/2/CD)méx' Ese resultado pode ser observado na Equacdo 6.13 que é derivada

de uma analise da Eugacdo 6.12.

2.w3 1

p-S [ (6.13)
L
Cp

P =

A velocidade de minima poténcia requerida representa um voo com maxima autonomia,
0 que permite que a aeronave permaneca maior tempo no ar antes que seu combustivel acabe.
Neste caso a velocidade de minima poténcia encontrada é 21,65 m/s (aproximadamente 78
km/h). Esta velocidade pode ser encontrada pelo grafico ou pela Equacéo:

2. W

vp i = :
™ .S .3 Chp/K

(6.14)
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Na condicdo de minima poténcia requerida para um voo com méaxima autonomia, 0
coeficiente de arrasto parasita representa 1/3 do coeficiente de arrasto induzido. Essa relagéo
esta apresentada na Equacéo 6.15. (RODRIGUES, 2013)

1

Cop = 3 Cpi (6.15)

Considerando a velocidade de cruzeiro da aeronave agricola, pode-se concluir que a
etapa de pulverizacédo sera realizada mais proxima de um regime de méaximo alcance do que de
um regime de méxima autonomia. Porém, avaliando a Figura 30 é possivel considerar que a
etapa de pulverizagdo, considerando um voo reto, nivelado e a velocidade constante, também

possui boa autonomia, devido a proximidade dos pontos.
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7 ESTABILIDADE ESTATICA

O estudo da estabilidade de uma aeronave representa uma das mais importantes e
complexas partes do projeto e possui grande influéncia na seguranca, conforto, controlabilidade
da aeronave e sua capacidade de completar a missdo proposta. Em resumo existem dois tipos
de estabilidade a estabilidade dindmica e a estabilidade estética.

Pode-se entender por estabilidade a tendéncia de um objeto retornar a sua posicao de
equilibrio apo6s qualquer perturbacao sofrida (RODRIGUES, 2013). Vale ressaltar que € uma
tendéncia natural de retorno, ou seja, sem nenhuma atuagéo externa, no caso de uma aeronave
sem a deflexd@o das superficies de comando (profundor, leme, ailerons e/ou flaps).

Para estabilidade estatica tem-se como definicdo a tendéncia inicial de um corpo a
retornar para sua configuracdo inicial ap6s alguma perturbacéo, ou seja, com a perturbacéao
surgem forcas e momentos que tendem a trazer o corpo a sua posic¢do inicial, um exemplo é

mostrado na Figura 31.

(a) (b)

Figura 31: Estabilidade estatica (a) estaticamente estavel (b) estaticamente instavel

Na Figura 31a esfera tende a retornar para a sua posicao de equilibrio no vale ja na
Figura 31b a esfera ndo consegue retornar a sua posigéo inicial sem nenhuma atuagéo externa.

Jé a estabilidade dindmica esta diretamente ligada ao tempo necessario para que 0 corpo
retorne ao estagio de equilibrio ap6s uma perturbacéo no sistema. Levando-se em consideracéo
uma aeronave e supondo que ela é estaticamente e dinamicamente estavel e sofreu uma
perturbacdo, inicialmente ela possui a tendéncia de retornar ao equilibrio, devido a sua
estabilidade estatica, mas isso ndo ocorre instantaneamente. Este retorno pode ocorrer de duas

maneiras aperiddica ou oscilatéria como mostrado na Figura 32.
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Figura 32: Estabilidade dinamica (a) aperiddico (b) oscilatério
Fonte: Rodrigues (2013)

Dessa maneira, pode-se dizer que a aeronave é dinamicamente estavel quando, apds uma
perturbacdo, a mesma retorna a sua posicao de equilibrio apds certo tempo decorrido. Ja uma
aeronave dinamicamente instavel é aquela que permanece oscilando em torno de sua posicédo
de equilibrio com ou aumento, ou ndo, de sua amplitude de movimento e assim nao conseguindo
permanecer em equilibrio. O movimento oscilatorio s ocorre em aeronaves estaticamente
estaveis.

Com isto, € possivel perceber que toda aeronave dinamicamente estavel é estaticamente
estavel, porém o contrario ndo é verdadeiro. Dessa forma, a avaliacdo das duas estabilidades é
de extrema importancia para a garantia de bons resultados operacionais para a aeronave. No
entanto, a avaliacdo da estabilidade dinamica exige a resolucdo de uma série de equacdes de
dificil solucdo analitica e que, por vezes, s6 podem ser resolvidas com o auxilio computacional
(RODRIGUES, 2013).

Neste capitulo serdo tratadas apenas as caracteristicas de estabilidade estatica da
aeronave, o que atende razoavelmente os requisitos de um projeto conceitual. A avaliacdo da
estabilidade dinamica podera ser avaliada em trabalhos futuros focados nessa area.

Ainda segundo Rodrigues, uma boa analise dos requisitos de estabilidade estatica
garante resultados iniciais razoaveis para a operacionalidade do aviéo.

Para um melhor entendimento dos aspectos da estabilidade estatica é interessante
conhecer sobre os graus de liberdade da aeronave e seu sistema de coordenadas, fixo ao centro

de gravidade, que estdo mostrados na Figura 33.
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Figura 33: Eixos e graus de liberdade de uma aeronave
Fonte: Sadraey (2013)

Aqui serdo tratadas as caracteristicas de estabilidade longitudinal, direcional e lateral
estatica. A estabilidade longitudinal esta relacionada com os movimentos de rotacdo em torno
do eixo Y (arfagem) e a estabilidade direcional e lateral com as rotagdes em torno dos eixos X

e Z, respectivamente.

7.1 ESTABILIDADE LONGITUDINAL ESTATICA

Como dito anteriormente, a estabilidade longitudinal estatica esta relacionada com a
rotacdo da aeronave em torno do eixo Y. Para que haja estabilidade longitudinal estatica para
qualquer perturbagédo deve haver um momento em torno de Y que tenda a restaurar a aeronave

para sua configuracdo inicial.

7.1.1 Posicionamento do Centro de Gravidade

Para avaliar a estabilidade longitudinal se faz necessario conhecer as posi¢des do centro
de gravidade da aeronave e 0 seu passeio, segundo Rodrigues para aeronaves convencionais o
centro de gravidade fica entre 20% e 35% da corda. As posic¢oes de 20% e 35% serdo tomadas
como referéncia de posi¢des extremas, que serdo analisadas neste relatorio. Estes valores serdo
utilizados como estimativas iniciais visto que o peso estrutural dos componentes da aeronave

nao sera definido neste trabalho.
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7.1.2 Momentos em uma aeronave

Para descobrir se a aeronave possui estabilidade longitudinal estatica é de extrema
necessidade entender o somatorio de momentos que ocorrem no eixo Y ao redor do centro de
gravidade, que foram descritos de forma breve na etapa de dimensionamento da cauda
horizontal.

De certa forma todos os componentes da aeronave possuem contribuicdo no somatério
de momentos, no entanto alguns componentes podem ser negligenciados nesta fase do estudo
visando melhor entendimento da influéncia de componentes principais, como asa, estabilizador
horizontal e fuselagem, deixando assim alguns ajustes finos para etapas posteriores do projeto.
A Figura 34 apresenta um diagrama de corpo livre com as principais forcas e momentos

utilizados para definir os critérios de estabilidade longitudinal estatica para a aeronave.

Figura 34: Diagrama de corpo livre para aeronave
Fonte: Rodrigues (2013)

Com o diagrama de corpo livre é possivel chegar ao somatério de momentos em torno
do CG mostrados na Equacdo 7.1. Vale ressaltar que, por convencdo, 0s momentos no sentido
horario (nariz para cima) sdo considerados positivos e os momentos no sentido anti-horario

(nariz para baixo) sdo considerados negativos.
MCG:T.d1+L.d2+D.d3_Lt.d4+MaC (71)
Para calculos de estabilidade, assim como em aerodinamica, sdo utilizadas equacdes

fundamentadas em coeficientes adimensionais (RODRIGUES, 2013). Para adimensionalizar o

somatdrio de momentos em torno do centro de gravidade basta seguir a Equagéo 7.2.
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(7.2)

q — Presséo dinamica [Pa];

S — Area da asa [m?];

¢ — Corda media aerodinamica [m].

E valido lembrar que para um avido permanecer em uma condigio de voo reto e nivelo

0 somatorio de momentos, ou o coeficiente de momento, em torno do centro de gravidade deve

ser igual a zero para determinada condicdo de voo. Para efeitos de ilustracdo esta mostrado na

Figura 35 um grafico com duas curvas de C,,c; em funcdo de alfa (dngulo de ataque da

aeronave), cada curva representa uma aeronave com diferentes caracteristicas de C,,qc € esse

comportamento dita se a aeronave possui ou ndo estabilidade longitudinal estatica.

CrnCG

+ (nariz para cima)

Equilibrio perturbada

Ponto de equilibrio (Cce=0)

Aeronave 1

™~

1
@

3 Equilibrio perturbado

- (nariz para baixo)

o

Aeronave 2

Figura 35: Curvas Cp,ce X X

Na Figura 35 pode-se interpretar as caracteristicas de estabilidade longitudinal estatica

das aeronaves 1 e 2. Supondo que ambas as aeronaves estejam inicialmente em seu estado de

equilibrio (ponto 2) e recebam uma rajada vertical para baixo os levando para a condic¢éo do

ponto 1 (angulo de ataque menor que o do ponto de equilibrio). A aeronave 2 tem um coeficiente

de momento positivo para 0 ponto 1, ou seja, 0 somatorio de momentos naquele ponto é

positivo, tendendo a levantar o nariz do avido e consequentemente aumentar o angulo de ataque.

Ja para a aeronave 1 o coeficiente de momento no ponto 1 é negativo, ou seja, a aeronave tende
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a continuar reduzindo seu angulo de ataque. O mesmo raciocinio pode ser seguido para o ponto

trés, que pode ser visto como uma rajada vertical para cima.

Com aexplicacao acima e analise do gréafico é possivel perceber que a aeronave 2 possui
estabilidade longitudinal estatica enquanto a aeronave 1 ndo possui. Isto porque quando a
aeronave 2 sofre uma perturbacdo que reduz o angulo de ataque da aeronave (rajada vertical
para baixo ou ponto 1) o coeficiente de momento € positive tendendo, inicialmente, a restaurar
a aeronave para a posicdo de equilibrio aumentando seu angulo de ataque (ponto 2). Ja a
aeronave 1 ao sofrer a mesma perturbacéo tende a continuar reduzindo o seu angulo de ataque,

ou seja, nao retorna ao seu estagio de equilibrio.

Assim para garantir a estabilidade longitudinal estatica a curva C,,,c; em funcédo de alfa
deve possuir um coeficiente angular negativo. Outro fator importante para caracterizar a
estabilidade longitudinal estatica é que o C,,, (coeficiente de momento quando o angulo de

ataque € zero) da aeronave deve ser positive (RODRIGUES, 2013).

Como ja foi dito anteriormente, alguns componentes sdo mais relevantes para a analise
de estabilidade e no caso da estabilidade longitudinal estatica os mais importantes séo a asa,
empenagem horizontal e a fuselagem. Estes trés componentes, definem basicamente as
caracteristicas de estabilidade longitudinal da aeronave e merecem atencdo especial neste
momento inicial. Ainda que as curvas de momento de arfagem mostradas na Figura 35 sejam
da aeronave completa € importante realizar uma analise de cada componente em separado e
dessa forma, visualizar quais partes contribuem e quais partes atrapalham a estabilidade da

aeronave.

7.1.3 Contribuicdo da asa

Para avaliar a influéncia da asa & necessario o célculo do somatério de momentos
gerados ao redor do centro de gravidade da aeronave pelas forcas de sustentacdo e arrasto bem
como 0 momento em torno do centro aerodinamico do perfil. A Figura 36 mostra um diagrama

de corpo livre para um perfil de asa.
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Figura 36: Diagrama de corpo livre para perfil aerodinamico
Fonte: Rodrigues (2013)

Com o diagrama de corpo livre é possivel obter os momentos ao redor do centro de

gravidade. A relacdo estad mostrada abaixo na Equacéo 7.3.

Mcew = My + L cos <, (h — hy) + L sen x,, Z; + D sen «,, (h — hy) (7.3)

— Dcos x, Z¢g

Alguns termos da equacdo de momentos podem ser simplificados. Como aw € muito
pequeno seu cosseno pode ser considerado igual a 1 e seu seno igual ao proprio aw, em radianos,

e a forca de sustentacdo € muito maior do que o arrasto, que pode ser negligenciado. As

simplificagGes estdo resumidas abaixo.

coso, =1 (7.33)
sen &, = X, (7.3b)
L >»D (7.3c)
Com as simplificagGes a equacdo resultante é:
Mcgw = Mg. + L (h — hy) (7.4)
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A equacao é reescrita na forma de coeficiente de momento como mostrado abaixo:

M M L(th—nh
caGw — ac + ( O) (7.5)

o -S .C o -S .C o -S .C
Cvcew = Cumac + Cp.(h—hy) (7.6)

O coeficiente de sustentagcdo em funcéo do angulo de ataque da asa (Cv) é calculado pela
relagdo abaixo:
CL = CLO + a 'OCW (77)

O que resulta em:
Cvucow = Cmac + (Cpo + a.xy).(h—hy) (7.8)

Com a equacdo acima € possivel calcular se 0 comportamento da asa com relacdo aos
requisitos para se atingir a estabilidade longitudinal estatica isoladamente dos outros

componentes.
O célculo do coeficiente angular da curva do coeficiente de momento é dado por:

dCy

d_oc = Cyoc = a.(h—hy) (7.9)

Para o célculo do coeficiente de momento para o angulo de ataque igual a zero (Cmow)

é dado por:

Cvow = Cmac + Cpo - (h — hy) (7.10)

Substituindo os parametros da aeronave desenvolvida neste projeto é possivel avaliar a

influéncia da asa. Na Tabela 24 estdo mostrados 0s parametros que serdo usados para o célculo.

Tabela 24: Parametros para o calculo do coeficiente de momento

Parametros Valores
(hcm) 20%
C
(hﬂ) 35%
C




Parametros Valores
(@) 25%
Cc
a [1/grau] 0,0927
Crroce -0,0941
CLo 0,4032
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Para os parametros acima € possivel avaliar se a asa atinge 0s requisitos para garantir a

estabilidade longitudinal estatica para as duas posic¢des do centro de gravidade.

Para a posicdo 1 do centro de gravidade (20%):

Tabela 25: Vrificagdo dos requisitos para a posicédo 1 do C.G. (contribuicio da asa)

Valores Atende o requisito?
dCy 10,00463 Sim
d <
Crviow -0,1143 Né&o

Para a posicéo 2 do centro de gravidade (35%):

Tabela 26: Verificac8o dos requsitos para a posicédo 2 do C.G. (contribuicdo da asa)

Valores Atende o requisito?
dCu 0,00927 Nao
d <
Crow -0,05378 Nao

Com os resultados mostrados na Tabela 25 e na Tabela 26 é possivel dizer que somente

a asa ndo garantiria a estabilidade longitudinal estatica da aeronave, fato este que acontece para

a grande maioria das aeronaves e é por isto que se faz necessaria a utilizacdo da cauda

horizontal.

Para melhor ilustrar é possivel tracar um grafico do coeficiente de momentos gerados

pela asa em funcdo do angulo de ataque. O grafico estad mostrado na Figura 37.
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Coeficiente de momento em torno do CG - Contribuigdo da asa
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Figura 37: Coeficiente de momento em torno do C.G. (contrubuicdo da asa)

7.1.4 Contribuicdo da Empenagem Horizontal

A mesma metodologia utilizada para o célculo da influéncia da asa é utilizada para o
célculo da influéncia da empenagem horizontal. Como a superficie da empenagem horizontal
estd montada atras da asa, € importante observar alguns critérios importantes para se garantir o
controle da aeronave, pois, nessa condicdo de montagem, a empenagem estad sujeita a dois
principais efeitos de interferéncia que afetam diretamente a sua aerodindmica (RODRIGUES,
2013). Estes efeitos sdo:

e 0 escoamento sobre a empenagem nao possui a mesma direcdo do escoamento sobre a
asa, pois sofre influéncia do escoamento induzido da asa;

e a0 passar pela asa, o escoamento perde velocidade devido ao atrito de superficie e ao
arrasto de pressdo ocasionados pela superficie da asa. Dessa forma, a pressao dindmica

na empenagem é menor quando comparada a asa.

A Figura 38 representa um diagrama evidenciando as principais forcas e momentos

atuantes sobre a cauda horizontal.
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Figura 38: Diagrama de forcas da cauda horizontal
Fonte: Rodrigues (2013)

Pela imagem ¢ possivel perceber que o vento relativo na empenagem (V’) possui um
angulo de ataque menor que o vento relativo que chega na asa (V). Esta diferenca entre os
angulos (g) é o chamado angulo de downwash que é resultado da interferéncia da asa no

escoamento.

Com a analise do diagrama apresentado na Figura 38 € possivel determinar o somatério
de momentos gerados pelas contribuicdes da empenagem horizontal e a Equacdo 7.11 é a
resultante.
Mce: = Mg — e [Ls . cos(ec,— €) + D, .sen(x,,— €) ]

(7.11)
— 74 . L .sen(ex,— €) + z;.D;.cos(ex,— €)

Assim como para a asa, alguns elementos na equagdo podem ser negligenciados, devido
a sua baixa influéncia nos resultados, resultando em uma boa aproximacdo e analise da
influéncia da superficie nos aspectos da estabilidade longitudinal estatica. As simplificacdes

feitas sdo as seguintes:

e Dbraco Z: € muito menor que o braco | Dessa forma, Zpode ser considerado igual a
zero no célculo;

e Aforca de arrasto Dté muito menor que a forca de sustentacdo Lte pode ser anulada;
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e O angulo de ataque resultante na empenagem (aws - €) € Muito pequeno, assim seu
seno pode ser considerado igual a zero e seu cosseno igual a um;
e O momento ao redor do centro aerodindmico do perfil da empenagem, em geral, é

muito pequeno e pode ser anulado.
Com as simplificacdes consideradas, para a equacao resultante tem-se:

MCGt ES _lt' Lt (711)

Pela Equacéo 7.11 percebe-se que o principal componente influenciador no resultado de

momentos é o braco de momento l.. Na equacéo resultante é possivel substituir Lt pela relacéo

abaixo.
1
Lt= E'p'vz'St'CLt (712)
Onde:
C Le (7.13)
Lt o - St "

A equacdo de momento resultante e adimensionalizada esta mostrada abaixo:

M =l . ges .St . C
CGt _ t oot -9t - Lt (7.14)
Qoow - Sw - € Qoow - Sw - €
Que tem como resultado:
Cooer = —25¢ ¢ 7.15
MCGt = SW_C--Lt-TI (7.15)
Onde:
1 1.2
n= Goot _ /2 p t (716)

Qoow 1/, p w2

O termo n ¢ a chamada eficiéncia de cauda que, geralmente, fica em torno de 80 e 95%
dependendo da localizagdo da empenagem (RODRIGUES, 2013). Outro termo que aparece

na Equacdo 7.16 é o coeficiente de volume de cauda que pode ser representado por:
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v, = S (7.17)
=5, .c '
Reescrevendo a equacgdo no formato mais simplificado tem-se:
Cymcet = —Vu -Cpe.m (7.18)

Como os requisitos de estabilidade longitudinal estatica sdo verificados analisando um
grafico do coeficiente de momento variando com o angulo de ataque, é valido reescrever a
Equacdo 7.18 em funcao do angulo de ataque da empenagem horizontal. O angulo de ataque

da empenagem horizontal é determinado pela relagéo abaixo.

K= 0, — iy, — € + I¢ (7.19)

O coeficiente de sustentagdo Cyt pode ser escrito da seguinte forma:

ac
Cue = d;t K=y . X, (7.20)
CLt = at . ( OCW_ lW — &+ lt) (721)

O angulo de downwash (g) é calculado da seguinte forma:

de
E= & + d_OC Xy, (722)

Segundo Rodrigues, o angulo de downwash (€) e o angulo de downwash para angulo de
ataque igual a zero (eo) pode ser calculado a partir da teoria da asa finita para uma distribuigéo

eliptica de sustentacédo aplicando as equagdes:

57,3.2.Cpy
e= o (7.23)
57,3.2.C 7,20

o = m.AR,,
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A derivada do angulo de downwash em fun¢do do &ngulo de ataque é determinada a

partir da equacgéo abaixo:

dc
de _573.2. W/« _573.2.Craw (7.25)
d « m.AR, . ARy,

Substituindo todos os componentes da equagdo, tem-se como resultado para a equagao
de coeficiente de momentos ao redor do centro de gravidade para a cauda:

de . .
Cucet = —Vi N Crot - Xy (1 - d_oc> +Vy .. Crxe - (i, — it + &) (7.26)

A equacdo pode ser arranjada para o formato de uma equacéo de primeiro grau, com a

seguinte formulacéo:

Cyucet = Cmot + Cpypocr - X (7.27)

Comparando as Equacdes 7.26 e 7.27, considera-se que:

Cyvot = Vi .. Cpot - (I — ¢ + &) (7.28)
de
CMO(t == _VH n . CLO(t . (1 - d_oc) (729)

Para a avaliacdo da contribuicdo da empenagem horizontal basta a substituicdo dos
parametros mostrados na Tabela 27 e analise dos requisitos que garantem a estabilidade

longitudinal estatica.

Tabela 27: Pardmetros para avaliacdo da contibuicdo da empenagem horizontal

Paréametros Valores
Vi 0,5
n 0,85
Crot [1/°] 0,095
iw [°] 2,5
i [°] 0
& [°] 1,84
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Parametros Valores
de
— ° 0,4226
- [1/°]

Para os parametros acima € possivel avaliar se a cauda horizontal atinge os requisitos
para garantir a estabilidade longitudinal estatica. Vale ressaltar que o passeio do centro de
gravidade (entre 20% e 35% da corda) € muito pequeno quando comparado ao bragco de
momento da empenagem horizontal (3,6 metros), por isso o coeficiente de volume de cauda
(Vy) néo sofre grandes variagOes. Dessa forma, 0s requisitos serdo analisados somente para o
coeficiente de volume de cauda que foi estimado nos capitulos anteriores. A verificacdo dos

requisitos é apresentada na Tabela 28.

Tabela 28: Verificacio dos requisitos da contribuicdo da empenagem horizontal
Valores Atende o requisito?

Crroct -0,023 Sim

Crrot 0,1752 Sim

Com os resultados mostrados na Tabela 28 é possivel dizer que a cauda horizontal tem
um importante papel na garantia da estabilidade longitudinal estéatica e por isso também é
chamado de estabilizador horizontal.

Para melhor ilustrar é possivel tracar um grafico do coeficiente de momentos gerados

pela cauda horizontal em funcéo do angulo de ataque. O grafico estd mostrado na Figura 39.
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Coeficiente de momento em torno do CG - Contribuicdo da empenagem horizontal

0.2000

0.1500

0.1000

0.0000

Cm

-0.0500

0.1000

0.2000 R
Angulo de Ataque (°)

Figura 39: Coeficiente de momento em torno do C.G. (contribui¢do da empenagem horizontal)

7.1.5 Contribuicdo da Fuselagem

Segundo Rodrigues, os efeitos da fuselagem na estabilidade longitudinal estatica para
aeronaves de pequeno porte podem ser desprezados. Ao desprezar os efeitos da fuselagem, o
calculo fica mais simples e o resultado é obtido com uma margem de erro entre 2% e 6%, 0 que

é razoavel para uma etapa de projeto conceitual.

7.1.6 Estabilidade longitudinal estatica para a aeronave completa

Nas secOes anteriores foram estudadas as contribuicGes individuais dos principais
componentes da aeronave de maneira isolada. Parte importante da anélise é combinar os efeitos
isolados para que seja possivel a avaliacdo da estabilidade longitudinal estatica de toda
aeronave.

Para realizacdo desta andlise basta somar as contribuicdes de cada componente e avaliar
se 0s requisitos sao atendidos, assim como foi feito para cada parte.

Para a posicéo 1 do centro de gravidade (20%):
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Tabela 29: Verificag8o dos requisitos para a posi¢do 1 do C.G. (aeronave completa)

Valores Atende ao requisito?
4y -0,028 Sim
d «
Cumo 0,0609 Sim

Para a posi¢édo 2 do centro de gravidade (35%):

Tabela 30: Verificag8o dos requisitos para a posi¢cdo 2 do C.G. (aeronave completa)

Valores Atende ao requisito?
dCy_ 0,014 Sim
d «
Cumo 0,1214 Sim

A partir dos resultados da Tabela 29 e da Tabela 30, é possivel perceber que a aeronave
atende aos requisitos de estabilidade longitudinal estética.

Para melhor ilustrar é possivel tracar um grafico do coeficiente de momentos gerados
pelo conjunto da aeronave em funcdo do angulo de ataque para as duas posi¢Ges do centro de
gravidade. O gréfico estd mostrado na Figura 40.

Coeficiente de momento em torno do CG - Aeronave completa

0.2000

—@— Cm para posi¢do 1 do CG

Cm para posigdo 2 do CG

0.1000

0.0000
16

Cm

-0.1000

-0.2000

-0.3000

-0.4000

Angulo de ataque (°)

Figura 40: Coeficiente de momento em torno do C.G. (aeronave completa)
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A partir da analise das curvas mostradas no grafico € possivel identificar os a&ngulos de
trimagem para cada posicao do centro de gravidade. O angulo de trimagem para a posicado 1 e
posicao 2 do centro de gravidade sdo de aproximadamente, 2,25° e 8,5°, respectivamente. Com
base nas observacdes do grafico € possivel perceber, também, que quanto mais para parte
traseira da aeronave fica localizado o centro de gravidade menor é o seu grau de estabilidade
longitudinal estatica e maior é o &ngulo necessario de trimagem, o que pode acarretar voos
menos seguros, devido a maior proximidade do angulo de estol. E vélido avaliar qual é a posicao

mais traseira do centro de gravidade que ainda garante estabilidade, o chamado ponto neutro.

7.1.7 Ponto Neutro

Para verificar a localizagdo do centro de gravidade onde a aeronave encontra-se no limite
da estabilidade longitudinal estatica, ou seja, caso o centro de gravidade se desloque mais para
a parte traseira a aeronave ficara instavel. Este ponto é o chamado ponto neutro, € o ponto mais

posterior do centro de gravidade que ainda confere estabilidade longitudinal estatica para
. - .. ac
aeronave. Caso 0 centro de gravidade assuma esta posicao o coeficiente angular da curva (d—o"f)

é igual a zero. Portanto, o ponto neutro define a condicdo mais critica para garantir a
estabilidade longitudinal estatica (RODRIGUES, 2013).

Segundo Rodrigues, o conceito de ponto neutro pode ser Gtil para se verificar a
estabilidade longitudinal estatica de uma aeronave, pois dependendo do posicionamento do
centro de gravidade em relacdo ao ponto neutro o coeficiente angular da curva de coeficiente
de momento em relacdo ao angulo de ataque pode ser negativo, nulo ou positive, como

observado na Figura 41.
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Cici 4

hce = hvp

Cwo

he = e

Figura 41: Representacédo do coeficiente angular para o ponto neutro
Fonte: Rodrigues (2013)
Assim como para o centro de gravidade e centro aerodindmico o ponto neutro também
é referenciado como uma porcentagem da corda da asa e medida a partir da linha de referéncia

do bordo de ataque. A Figura 42 mostra uma representacao do ponto neutro.

v

Figura 42: Posicionamento do ponto neutro
Fonte: Rodrigues (2013)

A posicdo do ponto neutro pode ser obtida igualando-se a derivada do coeficiente de

momentos em relagdo ao angulo de ataque da aeronave (dCy,/d <) a zero. A equacdo utilizada
é a seguinte:
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de
0 = CLOCW . (h - ho) + CMOCf - VH T] . CLOCt . (1 - d_oc) (730)

Para avaliar a posi¢do do ponto neutro deve-se substituir h por hpy assumindo a forma:

de
_hPN . CLOCW = _hO . CLO(W + (h) + CMocf - VH .n. CLoct . (1 — d_o(> (731)

Isolando hpy tem-se como resultado:

hpy = ho —

C Vy .n.C de
Moof | T8 T e .(1 ) (7.32)
CLocw CLocw

Como ja foi dito os efeitos da fuselagem (Cy.r) podem ser desprezados, resultando em:

Vy .n.Crot (1 dé‘)

hpy = ho + Td«

(7.33)

CLocw

Substituindo os parametros tem-se que a posi¢cdo do ponto neutro fica localizada a,
aproximadamente, 50% da corda da asa. Dessa forma, as duas posi¢des extremas de centro de

gravidade consideradas (20% e 35% da corda) estdo dentro do limite.

7.1.8 Margem estatica

A distancia entre o ponto neutro e o centro de gravidade é a chamada margem estatica.
Esse valor representa um importante elemento para definir o grau de estabilidade longitudinal
estatica (RODRIGUES, 2013). Dessa forma, tem-se para as posi¢cGes 1 e 2 do centro de
gravidade uma margem estatica de 30% e 15%, respectivamente.

Segundo Rodrigues, quanto menor for o valor da margem estatica menor serd o grau de
estabilidade longitudinal estatica da aeronave. E quanto maior for o seu valor mais negativo

sera a derivada dC,,/d « e, consequentemente, maior sera o grau de estabilidade.
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8 CONSIDERACOES FINAIS

8.1 CONCLUSOES

Com o avango do agronegoécio brasileiro surge a necessidade do desenvolvimento de
novas tecnologias para auxiliar a manutencéo e produtividade de &reas de plantio cada vez mais
extensas. As atividades de pulverizacdo aéreas sdo de grande importancia para suportar este
crescimento, visto que sua aplicagdo permite uma maior produtividade em grandes areas de
plantacdo, quando comparada com outras técnicas.

A utilizagdo de veiculos aéreos nao tripulados é de suma importancia para as atividades
de pulverizacéo, o principal beneficio é a seguranca, devido a auséncia de piloto no interior da
aeronave. Os voos de pulverizacdo sdo realizados a baixa altitude e muitas vezes proximos a
obstaculos, o que, em caso de imprevistos, pode ndo garantir ao piloto tempo de reacéao
suficiente, levando além dos prejuizos econdmicos a uma possivel fatalidade. Outro importante
beneficio é a adaptabilidade dos projetos e melhor aproveitamento do interior das aeronaves,
devido a auséncia de cockpit que pode ser substituido por Hoppers e tanques de combustiveis
maiores ou até mesmo uma reducdo da fuselagem gerando melhores resultados de arrasto.

O presente trabalho se dedicou ao projeto conceitual de uma aeronave para pulverizagao
agricola visando atender aos requisitos iniciais e cobrindo as areas basicas do projeto de uma
aeronave como aerodinamica, desempenho e estabilidade longitudinal estatica. Com analises
analiticas destas disciplinas € possivel garantir um bom resultado de projeto conceitual e uma
boa base e inicio do projeto detalhado.

Na area de aerodinamica foi possivel garantir que a aeronave fosse capaz de suportar o
peso maximo de decolagem estimado com caracteristicas aceitdveis de arrasto com o
dimensionamento das superficies sustentadoras. Além disso, verificou-se a necessidade da
utilizacdo de superficie de alta sustentacdo (flapes).

A analise de desempenho constatou que a aeronave performa a etapa de pulverizagao
do voo em um regime préximo de sua maxima autonomia e alcance. Isso garante que a aeronave
percorra distancias maiores e que haja uma economia consideravel de combustivel para a
velocidade definida nesta etapa de voo.

Para estabilidade longitudinal estatica foi feita uma avaliacdo da aeronave conceitual
com relagdo aos momentos gerados em torno do centro de gravidade. Os resultados obtidos

foram satisfatorios obtendo-se os angulos de trimagem para diferentes condi¢Ges da aeronave,
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que sdo de extrema importancia para o voo em equilibrio durante a etapa de pulverizacdo e
garante que para qualquer perturbacéo no equilibrio longitudinal existe uma condicéo fisica que
auxilia o piloto a retomar a condicao de equilibrio, mantendo um voo seguro.

Como resultado foi possivel obter um conceito de uma aeronave de 416 quilos, sendo
257 quilos vazios, que pode atender a propriedades rurais de até 50 hectares com até 2 horas de
autonomia pulverizando com ultrabaixo volume (até 1 L/ha de volume), com uma decolagem
a partir de 250 metros, facilitando a decolagem dentro de pequenas propriedades.

A escolha por uma aeronave nao tripulada para operacdes agricolas, principalmente para
a pulverizacdo, auxilia na reducédo de acidentes e incidentes envolvendo risco a seres humanos,
além de ajudar a viabilizar a utilizacdo de aeronaves para pequenas e medias propriedades por

estas serem de porte menor.

8.2 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Segundo a metodologia utilizada no trabalho (inspirada na espiral de Evans), o
presente conceito necessita de mais iteragdes dentro da espiral para poder prosseguir para a fase
de projeto preliminar com parametros mais bem definidos. O seguimento do projeto conceitual
pode ser realizado abordando os seguintes assuntos, para a obtencdo de parametros mais
refinados:

e Estudo do desempenho de decolagem, pouso e voo em curvas;

e Estudo de estabilidade direcional e lateral estética;

e Projeto de Software de guiamento, navegacao e controle;

e Estudo de Estabilidade dinAmica da aeronave;

e Analise em CFD e aferi¢do dos coeficientes aerodindmicos do conceito;
e Projeto estrutural dos componentes da aeronave;

e Analise da dindmica de voo para missdes de pulverizacéo.

e Avaliacdo Econdmica e viabilidade do projeto.
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