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RESUMO

QUEIROZ, Thales, OLIVEIRA, Vinicius. Projeto Conceitual de uma Aeronave nao
Tripulada para Monitoramento de Linhas de Transmissao. 2023. 109 paginas.
Trabalho de Conclusédo de Curso — Centro Federal de Educagédo Tecnologica Celso
Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro, 2023.

O objetivo deste estudo foi propor o desenvolvimento de um veiculo aéreo nao
tripulado como uma inovadora solugédo para aprimorar a manutencao e a inspec¢ao
das linhas de transmissdo de energia elétrica, fundamentais para o fornecimento
energético, mas que enfrentam desafios significativos no ambiente em que operam.
Este veiculo, com aproximadamente 78 quilos, envergadura de 5,2 metros e
comprimento de 3 metros, foi especificamente projetado para realizar inspe¢des ao
longo de grandes distancias, adquirindo dados cruciais por meio da tecnologia
embarcada. Sua capacidade de decolagem em pistas curtas e improvisadas permite
operacoes em areas remotas e de dificil acesso, proporcionando uma autonomia de
voo de cerca de 3 horas e uma cobertura de até 250 km. Essas caracteristicas foram
alinhadas com as atribui¢cdes definidas pelo érgéo regulador, a Agéncia Nacional de
Energia Elétrica (ANEEL), que estabelece a obrigatoriedade da inspecédo anual das
linhas de transmissao, enfatizando a verificagcdo de elementos como o estado geral
da linha, a integridade dos cabos, estais, cadeias de isoladores, proximidade da
vegetacdo e invasdo da faixa de servidao. Portanto, o veiculo proposto se mostra
promissor para atender as demandas essenciais dessas inspeg¢des regulares, visando
garantir a seguranga e eficiéncia das linhas de transmissdo no pais e,

consequentemente, a integridade do Sistema Interligado Nacional.

Palavras-chave: Veiculo aéreo nao tripulado. Manutencéao. Inspecao. Linhas de
Transmissdo. Agéncia Nacional de Energia Elétrica.



ABSTRACT

QUEIROZ, Thales, OLIVEIRA, Vinicius. Conceptual Project of an Unmanned
Aircraft for Transmission Lines Inspections. 2023. 109 pages. Final Project —
Federal Center of Technological Education - Rio de Janeiro. Rio de Janeiro, 2023.

The aim of this study was to propose the development of an unmanned aerial vehicle
as an innovative solution to improve the maintenance and inspection of electricity
transmission lines, which are fundamental to energy supply but face significant
challenges in the environment in which they operate. This vehicle, weighing
approximately 78 kilos, with a wingspan of 5.2 meters and a length of 3 meters, has
been specifically designed to carry out inspections over long distances, acquiring
crucial data through on-board technology. Its ability to take off from short, improvised
runways allows it to operate in remote, hard-to-reach areas, providing a flight
autonomy of around 3 hours and coverage of up to 250 km. These characteristics were
aligned with the attributions defined by the regulatory body, the National Electric
Energy Agency (ANEEL), which establishes the mandatory annual inspection of
transmission lines, emphasizing the verification of elements such as the general state
of the TL, the integrity of the cables, stakes, insulator chains, proximity to vegetation
and encroachment on the right-of-way. Therefore, the proposed vehicle is promising
for meeting the essential demands of these regular inspections, in order to guarantee
the safety and efficiency of the country's transmission lines and, consequently, the

integrity of the National Interconnected System.

Keywords: Unmanned Aerial Vehicle. Maintence. Inspection. Transmission Lines.
National Electric Energy Agency
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1 INTRODUCAO

Nas sociedades contemporaneas, € impossivel imaginar a auséncia da
energia elétrica no cotidiano da vida do ser humano. Nas residéncias, nos comércios,
nas industrias e em muitos outros setores, ela é fundamental para sustentar o estilo
de vida da atualidade. Nesse contexto, manter em ideal funcionamento as instalacdes
encarregadas pela transmissao desse tipo de energia € mais do que necessario para
o desenvolvimento de um pais.

As linhas de transmissao sao os ativos responsaveis pela fungao mencionada
acima, conectando as unidades geradoras aos polos de distribuicdo. Elas podem ser
classificadas de acordo com sua disposi¢ao fisica no espaco, em subterraneas e
aéreas, sendo esta ultima o foco do presente trabalho. A partir de levantamento
realizado pelo Operador Nacional do Sistema Elétrico (ONS), em 2020, no Brasil,
havia mais de 160 mil quildbmetros de linhas de transmissdo espalhadas pelo pais,
sendo possivel, na Figura 1, verificar a distribuicdo desta malha ao longo de todo o

territorio nacional.
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Figura 1- Distribuigao das Linhas de Energia Elétrica
Fonte: ONS, 2022

Localizadas em areas expostas a agdes da natureza, como corrosao, avango

de vegetagao, descargas atmosféricas e outras adversidades, estdo sempre sujeitas



14

a falhas que podem interromper o fornecimento da energia elétrica (MEDEIROS,
2018). Além disso, os locais onde as torres sdo fixadas costumam ser de dificil acesso
e, devido a isso, realizar seu monitoramento torna-se uma tarefa desafiadora e
custosa.

De acordo com a Agéncia Nacional de Energia Elétrica (ANEEL), em sua
Resolu¢gdo Normativa n° 906/2020, o requisito minimo para a manutenc¢ao das linhas
de transmisséao € a realizagao das atividades de inspecao a cada 12 meses, ou seja,

no minimo uma vez por ano, sendo elas a verificagao dos seguintes quesitos:

e Estadogeralda LT

¢ Integridade dos cabos para-raios e condutores

e Cadeias de isoladores

o Estais e estabilidade das estruturas

¢ Proximidade da vegetagéo aos cabos e a proépria linha

e Invasao da faixa de servidao

Mediante a esses fatores, o vigente estudo propde o desenvolvimento do
projeto de um veiculo aéreo nao tripulado (VANT) para permitir a obtencao de imagens
e modelos que evidenciem as condi¢gbes das linhas de transmisséo, reduzindo os

custos das manuteng¢des e melhorando a disponibilidade do fornecimento de energia.

1.1 MOTIVACAO PARA O PROJETO

No Brasil, com o objetivo de aprimorar a qualidade da prestagao de servigos
no ambito da transmissao, foi desenvolvido pela Agéncia Nacional de Energia Elétrica
um mecanismo capaz de apurar o fornecimento por parte das concessionarias, que
consiste na aplicagdo de um desconto sobre a remuneragao das fungdes de
transmissao, sendo elas CR, LT, MG e TR (SANTOS, 2008). Este mecanismo é
chamado de Parcela Variavel (PV) e esta diretamente ligado a indisponibilidade das
linhas.

Delineando a menor incidéncia desta PV sobre a Receita Anual Permitida
(RAP), sdo amplamente realizadas, para as linhas de transmisséao, inspec¢oes a partir
de helicopteros tripulados e viagens a campo por parte dos funcionarios
encarregados, consagrando-se, portanto, como as principais atividades responsaveis

pela conservagao da efetividade do sistema energético e acréscimo nas taxas de
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disponibilidade destes ativos, em decorréncia da reducdo nos numeros de seus
desligamentos. (WAVRIK et al., 2013)

Com o avango da tecnologia, o mercado dos veiculos aéreos néao tripulados
vem conquistando cada vez mais espaco e adeptos ao redor de todo o mundo, desde
os setores da seguranga civil aos simples servigos de lazer e entretenimento. No
ambito do suprimento de energia elétrica ndo poderia ser diferente, a utilizacdo desses
equipamentos tem sido parte cada vez mais ativa do cotidiano dos técnicos, gragas
as suas inumeras vantagens, como a circulagado em locais de dificil acesso.

Comumente denominados de drones, os VANTs ou UAVs (unmaned aerial
vehicle) diferem-se entre si de acordo com a configuragao de sua plataforma, sendo
classificados em dirigiveis, helicdpteros, asa fixa e multirotores, onde os dois ultimos
sdo 0s mais conhecidos e utilizados. Como os proprios nomes salientam, os VANTs
de asa fixa s&o aqueles cujas configuragdes assemelham-se aos avides
convencionais, ou seja, apresentam asas que proporcionam sua sustentacao a partir
do escoamento de ar incidente. Ja os multirotores sao constituidos de inUmeras
hélices que promovem sustentagdo a partir das forgcas geradas pelo movimento
rotativo destas “asas” em relacdo a um eixo vertical, permitindo, consequentemente,
decolagem e pouso a partir de um ponto fixo, evidenciada como uma vantagem em
relacdo aos de asa fixa (JOHNSON, 2013). Suas caracteristicas podem ser

evidenciadas abaixo:
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Figura 2- Drones de Asa Fixa e Multirotor
Fonte: Research Gate, 2018

Entretanto, por mais que a categoria de asa fixa, dependendo de sua
configuragéo, necessite de areas maiores para decolagem quando comparados aos
seus “irmaos”, suas vantagens, por outro lado, afloram no que se refere a
levantamentos para areas consideravelmente maiores, tendo em vista que possuem
maior autonomia, maior velocidade e principalmente, maior alcance de voo.

A partir desta concepcao e levando-se em consideragao a densa extensao da
malha transmissora, € perceptivel que a utilizagado da categoria dos UAVs de asa fixa
contribuiria significativamente para levantamentos mais precisos acerca de algumas
das condigdes especificadas pelo agente regulador. A presencga de sensores RGB e
infravermelho embarcados na fuselagem da aeronave, permite a obtengdo de
imagens no espectro visivel e termal, além de modelos digitais a partir do
levantamento de nuvens de pontos, que auxiliam na deteccdo da aproximacao da
vegetacdo aos cabos e as estruturas, na identificagdo das invasdes as faixas de
serviddo e das anomalias muitas vezes imperceptiveis nas demais inspecoes, que
possam vir a prejudicar o efetivo funcionamento do sistema.

Vale ressaltar que a utilizacao de tal dispositivo ndo viria a substituir as atuais
atividades de monitoramento realizadas a partir dos helicopteros tripulados, mas sim
complementar essas atividades para coleta de informacgdes, proporcionando desta

forma, planejamento mais eficaz e objetivo das manutengbes em campo, reduzindo



17

seus custos e evitando a perda de receita ou incidéncia de multa por eventuais

desligamentos inesperados.

1.2 MISSAO DA AERONAVE

A partir da contextualizagdo proporcionada nas seg¢des anteriores, faz-se
necessario definir um objetivo de trabalho para a aeronave em questdo, em outras
palavras, a missao que ira desempenhar. Sendo assim, sua principal finalidade € a
realizacdo de voos para obtengdo dos modelos e imagens que manifestem a
aproximagéao da vegetacao para com os componentes das LTs, mediante alto risco de
desligamentos e queimadas, aliado ao mapeamento e detecgcéo das invasdes nas
faixas de servidao.

A aeronave, por sua vez, realizara a decolagem a partir de pistas destinadas
a esta fungdao ou até mesmo improvisadas, como estradas de chdo ou rodovias,
permitindo que se aproxime e realize o aerolevantamento em velocidade de cruzeiro
ao longo de toda a extenséo da linha, realizando, ao final, manobra de retorno para

que pouse no mesmo local da decolagem ou proximo ao fim do trajeto.

1.3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Os modelos de VANTs que existem atualmente comegaram a surgir em
meados dos anos 60, porém o desenvolvimento dessas aeronaves se intensificou com
0 avangar da guerra fria, por volta da década de 80. A partir de 2006, o uso dessas
maquinas deixou de ser uma exclusividade militar e passaram a ser utilizadas para
outras fungdes, tais como a vigilancia de fronteiras e a pulverizagdo agricola
(MARINHA DO BRASIL, 2019).

Em relagdo as distintas nomenclaturas para uma aeronave nao-tripulada,
pode-se citar: Drone, VANT e RPAS. O primeiro é o termo utilizado de forma coloquial
e popular para se referir aos equipamentos remotamente pilotados, cuja tradugao
significa “zangao”, devido ao tipico ruido que esses equipamentos costumam produzir
em voo. Ja VANT ¢ a sigla para Veiculo Aéreo Nao Tripulado (tradugédo do termo
Unmanned Aerial Vehicle), e € a classificacdo utilizada para se referir a todo e

qualquer equipamento que acesse 0 espago aéreo sem que haja a presenga de um
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ser humano a bordo. No entanto, de acordo com a Organizagdo da Aviagao Civil
Internacional (OACI), este termo ja pode ser considerado como obsoleto. Por fim,
RPAS, Remotely Piloted Aircraft System, é o termo técnico e padronizado
internacionalmente por essa instituigdo para se referir aos sistemas de aeronaves
remotamente pilotadas utilizadas com propdsitos n&o recreativos (DECEA, 2019).

No Brasil, o agronegécio € um ramo bastante interessado na utilizacdo desta
tecnologia para realizacdo das mais diversas operagdes pertinentes (MAISSOJA,
2019). Nesse setor, pode-se encontrar artigos na literatura que demonstram otimismo
em relagdo ao uso dessas aeronaves. Elas podem receber uma camera termal
acoplada e com isso verificar a previsdo do estresse hidrico nas culturas, o
planejamento da irrigacéo, a detec¢ao de doencgas e patdogenos nas plantas, além de
inumeras outras utilizagdes (VIANA et al., 2018).

Em 2004, através do IAE (Instituto de Aeronautica e Espaco), o Brasil realizou
testes para demonstrar em voo novas tecnologias de guiamento e controle para
veiculos autdbnomos. O primeiro projeto desenvolvido foi o VANT-SNC (Sistema de
Navegacao e Controle), onde foi desenvolvido um sistema de voo completamente
automatico, capaz de permitir a aeronave Acaud voar através de referéncias
geograficas enviadas do solo pelo piloto responsavel pela missdo. O projeto,
coordenado pelo IAE e com a participagdo de 6rgaos do Ministério da Defesa, foi
financiado pela Financiadora de Estudos e Projetos (FINEP), sendo concluido com
sucesso em junho de 2010, apds a realizagdo de 59 voos de ensaio na area da
Academia da Forca Aérea (AFA), em Pirassununga/SP.

Com o sucesso do projeto VANT-SNC, foi desenvolvido o segundo grande
projeto com a plataforma de voo Acaua, denominado DPA-VANT (Decolagem e
Pousos Automaticos). Utilizando o sistema de voo autbnomo previamente
desenvolvido, foi possivel realizar o taxiamento, a decolagem e o pouso totalmente
autbnomos, apenas com a supervisdo externa de um piloto na estagdo de solo. O
projeto foi concluido com sucesso em junho de 2014.

A plataforma de voo Acau3, Figura 3, também serve como modelo para a
pesquisa aplicada de novos sistemas de controle de aeronaves, que atendam aos
desafios da aviagao nas préximas décadas. Os novos métodos e arquiteturas tém sido
apresentados e submetidos em importantes féruns internacionais e revistas de
relevancia, como € o caso do AIAA — Instituto Norte-Americano de Aeronautica e
Astronautica (IAE, 2019).
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Figura 3 - Plataforma de Voo Acaua.
Fonte: IAE, 2019

1.4 ORGANIZACAO DO TRABALHO

Tendo em vista a complexidade acerca do tema abordado, o vigente estudo &
dividido em 8 topicos, que apresentardao também as subdivisbes acerca de tal
abordagem.

No inicio deste estudo é apresentado o capitulo introdutério cujo objetivo €
situar os leitores, de forma sucinta, a respeito de alguns dos ativos responsaveis pela
transmissao de energia elétrica no Brasil e certas atividades que os envolvem. Além
desta contextualizagdo, sdo abordadas também a motivagdo dos autores para o
desenvolvimento de tal conteudo, repassando a missdo da aeronave a ser
desenvolvida e a revisao bibliografica, que traz consigo um pouco do desenvolvimento
desta tecnologia ao longo do tempo e algumas aplicagbes para as quais s&o
projetados.

No Capitulo 2 inicia-se, de fato, a fase de concepgao da aeronave, sendo esta
etapa a mais importante. Sua enorme relevancia esta, consequentemente, atrelada a
obtencao e escolha dos parédmetros de projeto que servirdo para nortear os demais
capitulos que virdo em seguida. A pesquisa de aeronaves semelhantes permite

visualizar e compreender caracteristicas presentes em outras aeronaves, contribuindo
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para a elaboragdo da concepcao inicial do veiculo, dos requisitos e critérios
necessarios ao desempenho. Sao abordados, também, as regulamentagdes e 6rgaos
responsaveis por reger tais atividades no pais.

O Capitulo 3, referente a Aerodindmica aborda os fundamentos basicos deste
tema e fornece embasamento para a selegado dos perfis da asa e da empenagem,
assim como o dimensionamento destes elementos estruturais. Além disso, realizou-
se o calculo da polar de arrasto onde possibilitou-se encontrar o valor da eficiéncia
aerodinamica maxima da aeronave projetada.

As analises desta seg¢ao fundamentam-se principalmente em abordagens
empiricas derivadas do extenso conhecimento proporcionado pelo progresso continuo
do setor aeronautico, permitindo simplificar fenédmenos reais para uma interpretacao
matematica.

No Capitulo 4 sera abordada a escolha do conjunto motor-propulsor,
responsavel por transformar a energia oriunda da queima do combustivel em energia
cinética, proporcionando o voo desta aeronave. Além disso apresentara as forgcas
atuantes, a tracao e a poténcia envolvidas.

O Capitulo 5 versara sobre a concepgao da fuselagem onde sera feita a
escolha do tipo dessa estrutura e o arranjo interno do VANT. O capitulo seguinte
tratara a respeito do dimensionamento do trem de pouso, dando énfase na seguranca
do avidao durante o procedimento de decolagem e pouso. No Capitulo 7, serdo
apresentadas as analises acerca do desempenho do projeto.

Ja o ultimo topico, o Capitulo 8, é o responsavel por realizar o fechamento do
presente trabalho, a partir dos resultados alcangados em uma metodologia preliminar
e empirica, denominada de projeto conceitual, relativos a aeronave escolhida. Nele
serao apresentados também, oportunidades para estudos posteriores que possam vir

a surgir nesta instituicdo de ensino.
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2 PARAMETROS DE PROJETO

2.1 PESQUISAS DE AERONAVES SEMELHANTES

Para iniciar o projeto, foi realizada uma pesquisa de aeronaves semelhantes
no mercado a fim de se obter referéncias para a configuracdo da aeronave que
cumprira a missao.

Como o intuito € inspecionar linhas de transmissao bastante extensas, é
natural que se deseje uma aeronave com elevada autonomia e confiabilidade, porém
nao tdo robusta quanto os veiculos de aplicagdo militar, visto que a intengao é
equilibrar esses fatores e projetar uma aeronave com caracteristicas intermediarias,
que atenda aos requisitos da missao.

Apos as pesquisas de mercado, foi possivel confeccionar uma tabela que
agrega dados valiosos a respeito de um numero consideravel de veiculos que podem
ser utilizados para atividades de inspeg¢do e monitoramento. Tais dados podem,
juntamente com a demonstragao de alguns destes VANTSs, podem ser visualizados na

Tabela 1 e nas Figuras 4 e 5.

Tabela 1 - Dados de Aeronaves Semelhantes

Aeronave Fabricante Comprimento (m) Envergadura (m) Peso Maximo de Decolagem (kg) Carga Paga (kg) Vecruzeiro Vstol  Poténcia Alcance (km)

Deltaguad Pro (Paises Deltaguad 09 2,35 6,2 1,2 65 Km/h 43 kmfh - 120
Applied
Albatross [EUA) iy z 3 10 42 68 Km/h : 5 250
Aegronautics

UAV Raybird-3 {Ucrania) Skyeton 1.8 3 20 = 110 km/h = 3.5hp 250
PD-1 [Ucrdnia) Ukrspec Systems 2,54 4 40 10 95 km/h 50 km/h - 100
PD-2 (Ucrdnia) Ukrspec Systems 2,85 4 a5 11 100 km/h - - 200
CW-40 [China) Jauav 23 46 45 10 90 km/h = 5 200
CW-100 (China) 1oUAY 3,03 5,15 110 25 100 km/h = e 200
Albatroz (Brasil) Stella 4 75 150 G 120 km/h - 25 hp 250
Atoba (Brasil) Stella 8 11 500 150 120 km/h & 60 hp 250

Fonte: Autores



Figura 4 - VANTs Semelhantes
Fonte: Fabricantes, 2023

Déltaquad Pro Albafross

Figura 5 - VANTs Semelhantes
Fonte: Fabricantes, 2023
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2.2 CONCEPCAO INICIAL

A partir da pesquisa por aeronaves semelhantes, realizada na se¢ao acima,
torna-se possivel dar inicio ao projeto conceitual deste veiculo, visto que, agora, se
tem maior conhecimento acerca das configuragdes utilizadas por diferentes
fabricantes e que atendam as mais diversas necessidades.

Como o intuito do projeto € a realizacdo do levantamento ndo apenas de
nuvens de pontos, mas também de imagens por meio de cameras, € evidente que a
configuragédo deste veiculo seja propicia para tal atividade, de modo que os demais
componentes da fuselagem nao venham a obstruir as imagens realizadas. Dessa
forma, dando maior destaque ao mercado brasileiro, optou-se por uma concepgao
similar ao adotado pela Stella Tecnologia, em seu modelo Atoba, porém em menores

propor¢des, exemplificado na Figura 6 abaixo.

Figura 6 - Modelo Atoba
Fonte: FAPESP, 2021

Tal escolha é justificada pela presenga da camera na parte frontal da
fuselagem, permitindo maior raio de captura, baixas vibragbes nas imagens
provocadas pelo motor e menor aquecimento devido a propulsdo. Os trens de pouso

sao fixos e simplificam a fuselagem. O LIDAR, responsavel pelas nuvens de pontos,
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por sua vez, podera ser posicionado na parte central da aeronave, tendo em vista o
espaco existente entre o sistema do trem de pouso.

O ponta pé inicial para um projeto € a realizagdo de uma concepgéo
preliminar, seguindo as seguintes etapas: escolha da configuracdo das asas e da
empenagem, selegado do propulsor e, por ultimo, da configuragado do trem de pouso
(SADRAEY, 2013). Essas etapas serao, consequentemente, abordadas ao longo do
presente trabalho em suas respectivas secbes, de modo a abordar mais

detalhadamente os conceitos e caracteristicas acerca de sua utilizagao.

2.3 REQUISITOS DE DESEMPENHO

Conhecida a missdo da aeronave, é necessario estipular alguns parametros
de projeto que seréo utilizados como base para a obtengédo dos dados que irdo reger
o comportamento desse veiculo, tais como o alcance, carga paga, velocidade de
cruzeiro e altitude maxima.

Tendo em vista a enorme malha de linhas de transmissao vigentes no pais,
com as mais diversas caracteristicas e quilometragens, faz-se necessario que seu
alcance possa abranger boa parte do sistema elétrico existente. Para isso, a partir do
webmap disponibilizado no site da EPE (Empresa de Pesquisa Energética), foi
possivel extrair os dados a respeito da base existente de linhas de transmissao,

permitindo a confecgado do seguinte grafico:
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Figura 7 - Grafico do n° de Linhas de Transmissao pela extensao em km
Fonte: Webmap EPE, 2023

A partir de sua analise, torna-se perceptivel a presenca de um comportamento
baseado no diagrama de Pareto, o qual pode ser entendido como uma ponderacao
estatistica a partir de um padrdo confiavel de comportamento (KOCH, 2015). Tal
ponderacéao é largamente utilizada no ambito da produgéo, ja que aparentemente 80%
das adversidades estao relacionadas a 20% das causas. Paralelamente, tal conceito
pode ser inserido no contexto do presente estudo, de forma a auxiliar na tomada de
decisdo do alcance do veiculo ndo tripulado, visto que a partir desses dados
evidenciou-se que a maior parte das linhas de transmissao existentes possui menor
quilometragem, representando a parcela mais significativa, enquanto uma menor
parcela detém extensdes mais elevadas. Dessa forma, o desenvolvimento de uma
aeronave com alcance de 250 km é suficiente para auxiliar as necessidades de
manuten¢ao da maior parte desses ativos.

Para estimativa da carga paga (payload), ou seja, o peso maximo a ser
carregado pela aeronave, além de uma anadlise baseada nos demais veiculos
apontados na Tabela 1, efetuou-se uma pesquisa de mercado de modo a encontrar
especificacées de ferramentas para monitoramento que poderao ser embarcadas na
aeronave em questao, mais especificamente, uma plataforma gimbal, para a captura
das imagens, e um sensor LIDAR para o levantamento das nuvens de pontos a partir

da emisséo de feixes de laser infravermelho. Desta forma, evidenciou-se que com o
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avango crescente da tecnologia, esses equipamentos vém ficando cada vez mais
leves e eficientes. Portanto, partindo desta concepgédo e de modo a nao restringir a
escolha dos equipamentos, estipulou-se uma carga paga de 10 kg como suficiente
para atender aos propositos e requisitos do projeto. Na Figura 8, é possivel

exemplificar ambas as tecnologias que serao utilizadas.

Figura 8 - Exemplos de Gimbal (esquerda) e LIDAR (direita)
Fonte: Fabricantes ViewPro UAV e Phoenix LIDAR Systems, 2023

Em relacdo a velocidade de tal VANT, optou-se por utilizar velocidades
semelhantes aquelas utilizadas por aeronaves semelhantes de monitoramento,
sendo, portanto, utilizado o valor de 25 m/s, equivalente a 90 km/h.

Como o intuito deste projeto é viabilizar um equipamento versatil e de facil
utilizacdo, visto que o contexto pratico da manutencao das linhas de transmissao é
bastante complexo, é preciso que o VANT em questao possa decolar em um curto
comprimento de pista. Para isso, foi estipulado o valor de 100 metros como sendo
ideal para atender a tais requisitos.

Além dos parametros mencionados acima, outro de extrema importancia é a
altitude a qual o veiculo podera ser submetido. Dessa forma, tendo em vista que este
projeto objetiva a elaboragdo de uma aeronave com atuacao em territério nacional,
optou-se por adotar uma altitude maxima superior a da cidade mais elevada do Brasil,
Campos do Jordao no estado de Sao Paulo, com 1600 km de altitude (IBGE, 2011).
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Portanto, considerou-se o valor de 2000 metros como o maximo a ser alcangado por
este modelo. No entanto, vale ressaltar que para a supervisao dos ativos do setor
elétrico, ele devera percorrer baixas altitudes, ou seja, o mais proximo possivel da LT,
visto que a acuracia da nuvem de pontos levantada pelo sensor LIDAR € inversamente

proporcional ao incremento da altitude. (N. A. Fuad et al, 2018).

2.4 REQUISITOS TECNICOS

O primeiro passo para prosseguir na confecgdo do projeto € calcular a
estimativa do peso maximo de decolagem, pois € nessa etapa do voo que a aeronave
esta sujeita aos maiores esforgos durante o percurso. Com isso, devido a essa
criticidade, o peso maximo de decolagem serve como parametro para garantir que

cada componente do avido, como a asa e cauda, suporte esse esforco sem falhar.

(SADRAEY,2013)
Para se calcular o peso maximo de decolagem, utiliza-se a seguinte equacéao:
Wro = Wp, + We + Wp + Wg (1)
Em que:

Wto — Peso maximo de decolagem
Wy, — Peso da carga util

Wc — Peso da tripulagao

W — Peso do combustivel

W — Peso vazio

Por se tratar de um VANT, o termo correspondente a parcela de peso da
tripulacédo é desconsiderado. Um outro aspecto relevante é o fato de o peso da carga
util ser independente do peso maximo, ja que é previamente definido, ao contrario do
peso vazio e do peso de combustivel, que dependem do peso maximo de decolagem.

Com isso, pode-se escrever:

1%

W = —L Wro (2)
Wro
W,

Wi = —£ Wro (3)
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Substituindo,

Wg Weg
— Wro+ —Wrpo (4)

Wro = Wy, +
TO PL WTO WTO

Manipulando algebricamente, pode-se chegar ao seguinte resultado:

Whpy
W, w,
1— F_ _ E
( Wro WTO)

Wro =

()

Para encontrar o peso maximo de decolagem € necessario encontrar o valor
da carga paga, a fragdo de combustivel e a fragdo de peso vazio. Os dois primeiros
sdo obtidos com precisao, porém o ultimo é estimado estatisticamente. (SADRAEY,
2013)

O valor da carga paga, no presente projeto, por se tratar de um veiculo nao
tripulado, ira se limitar apenas ao peso dos componentes da camera e sensor e,
conforme apresentado na segéo de requisitos de projeto, é utilizado o valor de 10kg.

Em relacdo ao peso de combustivel, o seu calculo é baseado no tipo de
missao da aeronave, nas suas caracteristicas, no design aerodinamico, € no consumo
especifico do motor sendo, inicialmente, necessario definir a natureza da tarefa.
Como, para a captagao dos dados € necessario um voo sobre as linhas de
transmissao, a etapa de cruzeiro sera a mais longa do trajeto, uma vez que € nela que
as imagens e nuvens de pontos serao obtidas.

Primeiramente, sdo definidas 8 fases do voo. A primeira, de n°® 1, sera a
decolagem, e seguindo a ordem na sequéncia numérica, ha a subida, cruzeiro,

retorno, cruzeiro, descida e pouso, conforme a Figura 9.
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Figura 9 - Missdo da Aeronave
Fonte: Autores

Ainda no calculo do peso de combustivel, utilizam-se as seguintes notacdes

(SADRAEY, 2013):

W, - Peso no inicio da etapa decolagem
W, -Peso ao final da etapa decolagem
W5 - Peso ao final da etapa de subida

W, -Peso ao final da 1?2 etapa de cruzeiro
Ws - Peso ao final da etapa de retorno

W, - Peso ao final da 22 etapa de cruzeiro
W, -Peso ao final da etapa de descida

W - Peso ao final da missao

De posse dessas definicbes, o peso de combustivel pode ser calculado da

seguinte forma:
Wg = Wro —Ws (6)

Além disso, para qualquer trecho da missao “i”, a fragao de peso do segmento

da missao W1+i /Wi pode ser estimada, de acordo com a Tabela 2. Sendo
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desconsiderada do calculo, ou seja, adotado valor igual a 1, para a fragdo de retorno,

tendo em vista tempo demasiadamente curto para a realizagao de tal manobra.

Tabela 2 - Fragdes do peso em relagao as etapas da missao
Etapa Fragao W(i+1)/Wi
Taxiamento e Decolagem 0,98
Subida 0,97
Descida 0,99
Aproximacgao e Pouso 0,997
Fonte: SADRAEY,2013
Manipulando a Eq. 6, tem-se:
74 |7%
—=1- ()
WTO WTO
onde,
Weg W, W3 W, Ws Wy W7 Wy (8)
Wro  Wro Wy W3 Wy W5 We W,

No calculo do peso de combustivel, acrescenta-se ainda um adicional de
combustivel com a finalidade de garantir a seguranga do voo, conforme

recomendacao da FAA (Federation Aviation Administration). Assim, a Eq. 8 é escrita
como:

(9)

Ao longo do percurso,

algumas fracbes do peso sao calculadas
estatisticamente, como a decolagem e taxiamento, subida, descida, aproximagao e

pouso. Porém, na etapa de cruzeiro, esse valor € obtido matematicamente, de acordo
com a equagao abaixo para um aviao movido a hélice (SADRAEY, 2013).

—-RC
o _ ) (10
_— = Miax

Wi

onde,




R — Alcance

C — Consumo especifico de combustivel

np — Eficiéncia do propulsor

L . un . A s L.
(E)Méx — Eficiéncia aerodindmica maxima
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O valor de 250 km para o alcance foi definido nos requisitos de desempenho.

O consumo especifico, razdo maxima de planeio e eficiéncia do propulsor foram

extraidos da literatura, cujos valores podem ser encontrados na Tabela 4.

De posse desses dados, é possivel calcular a fragado de combustivel. Porém,

para encontrar o peso maximo de decolagem, falta a fragao de peso vazio cujo calculo,

segundo Raymer (1992), é dado pela seguinte equagéo:

Wg
Wro

Os coeficientes sao dados conforme a Tabela 3:

Tabela 3 - Pardmetros para calculo do peso vazio

= AWTCOKUS

(11)

Aeronave A C
Planador sem propulsao 0,86 -0,05
Planador com propulsao 0,91 -0,05
Caseiro (metal/madeira) 1,19 -0,09
Caseiro (materiais compositos) 0,99 -0,09
Aviacao Geral - propulsao unica 2,36 -0,18
Aviacao Geral - propulsdo multipla 1,51 -0,1
Agricultura 0,74 -0,03
Multiplas turbinas a hélice 0,96 -0,05
Anfibio 1,09 -0,05
Caca para treino 1,59 -0,1
Caca para combate 2,34 -0,13

Fonte: RAYMER, 1992

Como o veiculo em questdo nao € devidamente representado na Tabela 3,

considerou-se, aproximadamente, a aeronave como um Sailplane Powered
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(Motoplanador) para facilitar os calculos, uma vez que das aeronaves apresentadas
esta é a que mais se assemelha ao projeto. Serao utilizados, portanto, os valores de
seus coeficientes para o calculo da fracdo do peso vazio, considerando também, Kus
igual a 1, devido ao design do VANT em projeto ser de asa fixa.

A partir destas informacgbes € possivel criar a Tabela 4 com os valores

encontrados nos calculos:

Tabela 4 - Valores obtidos para calculo do peso maximo de decolagem

Grandeza Valor
Consumo Especifico de Combustivel 6,62 x 107" m™"
Eficiéncia do sistema de propulsao 0,7
Eficiéncia Aerodindmica Maxima 6
Alcance 250 km
Fracao do peso para os trechos de cruzeiro 0,96
Fracdo de Peso de Combustivel 0,14
Fracao do Peso Vazio 0,73
Peso Maximo de Decolagem 78 kg

Fonte: Autores

Agora, portanto, temos um dos parametros fundamentais para a fase de
projeto conceitual, que é o peso maximo de decolagem. Prosseguindo, o proximo
passo para avangar em seu desenvolvimento € determinar a area da asa (S) e a
poténcia do motor (P), requeridos ao ideal funcionamento deste veiculo. Ao contrario
do célculo do peso maximo de decolagem, no qual os resultados sdo baseados em
estatisticas, para esses dois parametros o calculo é feito analiticamente e fornece
valores precisos. (SADRAEY, 2013)

Nesta etapa, o dimensionamento necessita de alguns requisitos de

desempenho anteriormente mencionados, e outros obtidos a partir da literatura, sendo

eles:
Tabela 5 — Parametros necessarios para calculo da area alar e poténcia requerida
Velocidade de Cruzeiro (V) 25 m/s
Velocidade de Estol (Vs) 14,4 m/s

Velocidade Maxima (Vmax) 32,5 m/s
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Comprimento de decolagem (Sto) 100 m
Altura Maxima (hc) 2000 m
Razdo maxima de Subida (ROCmax) 5,18 km/h
Massa especifica do ar (p) 0,961 kg/m3
Massa especifica do ar ao nivel do mar (p,) 1,225 kg/m?
Razao entre massas especificas (o,) 0,784
Coeficiente de Sustentacéo (Clmax) 1,4
Coeficiente de atrito (p) 0,3
Fator de arrasto induzido (K) 0,141
Coeficiente de sustentagédo na decolagem (C,r) 0,05
Coeficiente de arrasto sem sustentagao (Cp,) 0,045
Coeficiente de arrasto no solo (Cp,,) -0,049

Fonte: Autores

De posse desses dados, € preciso agora definir outros 2 parametros, a carga

alar e a razéo peso/poténcia. O primeiro € a relagao entre o peso por unidade de area

da asa e o0 segundo, entre peso por unidade de poténcia. Para calcular esses valores,

as seguintes equacgdes serao utilizadas (SADRAEY, 2013).

W 1 )
(?)VS = EPVS Crmax

Np

w
(F) VMmax =

1
1 —exp (0,6p9Cp;Sro 777)

S

w
(?)STO =

CDG 1
p—(u+ T, [exp| 0,6p9Cp;Sro 77 |l
R —_—

w 1

S

(?)ROC =
ROC_I_ 2 (y)
Mo 3C, \S

p

[0)

1,155

)
(%) MmaxTp

(12)

(13)

(14)

(15)




34

& %
Yy, =
P ROCC |, 2 (y) 1155 (16)
I.
T De ’361'([’0 (ﬁ)MéxTIP

Com base nessas informagdes, cria-se o grafico abaixo, entre razdo

peso/poténcia pela carga alar e plotam-se as curvas das respectivas equagodes
indicadas acima:

Peso/Poténcia versus Carga Alar

06

05

o
=~

w/p(n/w)
K=J

02 N

w/s(n/m2)

e\le|0cidade Maxima Velocidade de Estol Corrida de Decolagem

Razdo de Subida e Al fitude Maxima

Figura 10 - Grafico para Carga Alar e Poténcia Requerida
Fonte: Autores

Dessa forma, encontra-se a regiao que satisfaz os requisitos do projeto e o
ponto de operagao (Design Point) que tera a menor poténcia possivel pertencente a
ela, para reduzir os custos de operagado. Assim, obtém-se os seguintes valores para

carga alar e razao peso/poténcia:

w N

), = — 17
(3)a = 0,087 (17)
w N
(?)d = 140,03@ (18)

Desse modo é necessario, agora, calcular a area da asa e a poténcia do motor

de acordo com as equagdes abaixo. Apos tais calculos estarem devidamente



35

realizados, foi possivel construir a Tabela 6, que engloba os valores que seréao

utilizados em etapas mais adiante.

S Wro

- 19
D 19)
Wro

P= 20
& (0)

Tabela 6 - Valores referentes a area alar e poténcia requerida

(W/P)q 0,087 N/W
(W/S)q 140,03 N/m?
Wro 765,18 N
S 5,45 m2
P 12 HP

Fonte: Autores

2.5 NORMAS E REGULAMENTOS APLICAVEIS

Assim como toda as atividades com impacto social, ndo se pode deixar de
comentar a respeito das normas e regulamentos que visam gerir, de forma correta e
segura, a efetiva utilizagcdo e desempenho do comportamento humano e das mais
diversas tecnologias existentes. No quesito das aeronaves nao tripuladas, no Brasil,
0s principais 0rgaos responsaveis por tais atividades sdao a ANAC, o DECEA, o
Ministério da Defesa e a ANATEL.

Aeronaves Remotamente Pilotadas (RPAS), conforme definido na reviséo
bibliografica, sao todas aquelas em que o controle se da a partir de uma estagao de
pilotagem remota e cujo propdsito diverge dos aeromodelos, ou seja, ndo sao para
fins de entretenimento dos individuos. As RPAs s&o, portanto, o foco das
regulamentagdes que serdo abordadas no presente estudo, tendo em vista a maior
complexidade e os maiores riscos acerca de seu uso quando comparadas com 0s
modelos recreativos. O RBAC-E n°® 94 da Agéncia Nacional de Aviagao Civil (ANAC)
aborda os requisitos gerais de aplicagdo e homologagao acerca destes veiculos,

classificando-os de acordo com seu peso maximo de decolagem em:

e Classe 1: Wy, > 150 kg
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e Classe 2: 25 kg < Wy, <150 kg
e Classe 3: Wy, <25Kkg

Concomitante a isso, outra forma de classifica-los faz referéncia ao tipo de
operacao visual a qual serdao submetidos, podendo ser divididos em VLOS, EVLOS
ou BVLOS. Operagdes dentro da linha de visada visual, ou seja, em contato visual
direto com a aeronave e sem auxilio de instrumentos ou observadores que reportem
informagdes ao piloto, sdo chamadas de VLOS (Visual Line of Sight). Quando, sem o
auxilio de instrumentos, mas com a necessidade de assisténcia por parte de
observadores treinados, a operagdo denomina-se EVLOS (Extended Visual Line of
Sight). J&4 a BVLOS (Beyond Visual Line of Sight) € a operagédo em que as duas
categorias anteriores ndo atendam a missao, visto que ira além da visada visual do
piloto. Portanto, a partir da ANAC obtém-se a classificagcdo da RPA em projeto, sendo
uma classe 2 com operacgao BVLOS.

O DECEA, Departamento de Controle do Espagco Aéreo, possui como
regulamentagao abrangente para este tipo de aeronave o ICA 100-40 de 2020, que
tém por finalidade permitir que tais veiculos tenham acesso ao espago aéreo brasileiro
de forma segura e controlada, através de regras, procedimentos e autorizagdes. Por
mais que nao seja diretamente atrelada ao ambito das RPAs, outra regulamentacéao
pertencente a este departamento € o ICA 100-12 de 2016, que trata a respeito das
regras do ar vigentes, sendo seu entendimento, portanto, de suma importancia para a
realizagcdo de uma missdo bem-sucedida e segura.

Em relagdo a obten¢édo de dados por aerolevantamento, no Brasil, 0 6rgao
responsavel por regulamentar tal atividade € o Ministério da Defesa. De acordo com
o Decreto n° 2278 de 1997, aerolevantamento pode ser entendido, para o contexto
deste trabalho, como a atividade técnica responsavel pela obtencao e captacédo de
dados referentes as partes aéreas, terrestres e maritimas a partir dos sensores
instalados na aeronave. Em portaria de n° 3703, este 6rgao discorre a respeito das
permissdes e procedimentos necessarios para a realizacdo destas atividades em
territério nacional, valendo ressaltar a necessidade de a empresa responsavel estar
inscrita no Estado-Maior das Forgas Armadas (EMFA).

Além dos érgaos apresentados acima, ha também a Agéncia Nacional de

Telecomunicagdes (ANATEL) e que, como o proprio nome sugere € responsavel por
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regular o setor de telecomunicacdes existentes no pais, tal como as radiofrequéncias
e restricbes em seu uso.

De extrema importancia na comunicagao para com os sistemas remotamente
monitorados, ou seja, onde ha a substituicdo da mao de obra humana pela maquina,
a radiofrequéncia enquadra-se como a faixa limitada de frequéncias eletromagnéticas
factiveis & comunicacdo (ANATEL, 2020). E por meio dela que atividades como a
navegacao maritima e aeroespacial se tornaram possiveis, sendo aprimoradas
constantemente. Dessa forma, tendo em vista sua expressiva importancia, cabe a este
orgao, em suas resolugdes, legitimar, certificar e regulamentar o acesso a esta
“mercadoria”. As resolucdes n° 506 e 635 de 2008 e 2014, respectivamente, tem por
objetivo regulamentar e instruir a respeito dos equipamentos de radiocomunicacéo de
radiacdo restrita, e permissbes necessarias para o0 uso de determinadas
radiofrequéncias.

Percebe-se, portanto, que a regulamentagéao deste tipo de atividade, no Brasil,
€ algo relativamente recente quando comparado as inumeras outras atividades ja
enraizadas na sociedade. Este fato revela aspecto positivo na disseminacado destas
tecnologias em territério nacional, valendo ressaltar que surgirdo novas
regulamentagées e mudancas a medida que sua evolugdo e desenvolvimento

avancem.
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3 AERODINAMICA
3.1 FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA

A aerodinamica € a area da engenharia que estuda o movimento do ar e os
efeitos fisicos nos objetos imersos no seu interior. Contextualizando esse tema e o
aplicando para o propésito deste projeto, € essencial conhecer os principais
fundamentos da aerodindmica, tais como:

Arrasto: O arrasto € uma forga resistiva que atua na diregdo oposta ao
movimento de um objeto em relagao ao fluido, podendo ser evidenciado na Figura 11.
Ele é causado pela interagédo entre o objeto e as moléculas do fluido em movimento.
A redugéo do arrasto € sempre benéfica, pois a amenizagdo dessa forga melhora a

performance e a eficiéncia da aeronave.

L

Forca de sustentagao

Forca de arrasto

rorca peso

Y

Figura 11 - Perfil Aerodinamico
Fonte: Brasil Escola, 2023

Sustentacdo: A sustentacdo é a forca que age perpendicularmente ao
escoamento de ar e € responsavel por manter a aeronave em voo. Ela é gerada devido
a diferenca de pressao entre a parte superior e inferior de uma superficie

aerodindmica, como as asas do aviao.
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Perfil aerodinadmico: Um perfil aerodindmico é a forma da superficie de um
objeto que estard em contato com o fluido em movimento.

Angulo de ataque: E o angulo entre a corda de um perfil aerodinamico e a
direcdo do escoamento de ar incidente. Esse parametro afeta a geragcdo de
sustentacdo e o arrasto, pois um aumento no angulo de ataque pode aumentar a
sustentagdo, mas em angulos muito altos, pode ocorrer o fenébmeno de estol que
provoca a diminuicdo abrupta da sustentagdo. Uma melhor compreenséo pode ser

obtida a partir da andlise do perfil da Figura 12

Figura 12 — Angulo de Ataque
Fonte: Aviation Performance Solutions, 2023

3.2 CARACTERISTICAS AERODINAMICA DOS PERFIS DA ASA

A asa é uma das estruturas mais importantes de uma aeronave, pois além de
garantir a sustentacdo, ela também garante a estabilidade e o conforto durante o voo
(NUNES, B. et al, 2016)

Baseado nessa ideia, o primeiro passo para projetar a asa € definir a sua
posicao na fuselagem e para isso sera necessario avaliar a aplicabilidade de cada
configuragao ao tipo de missao do aviao. Como se deseja uma aeronave mais leve e

com boa manobrabilidade, escolhe-se a asa baixa para configuragdo da aeronave.
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Além disso, tal configuragdo permite a decolagem utilizando um menor comprimento
de pista.

Outro aspecto a ser considerado € a forma geométrica das asas. A asa
retangular apresenta uma baixa eficiéncia aerodinamica e alto arrasto induzido, porém
€ a de mais facil fabricacdo e a de menor custo. A eliptica proporciona a melhor
relagcao entre sustentacao e arrasto, mas é de dificil confec¢do e cara. Dessa forma,
o formato selecionado € o trapezoidal, pois apresenta equilibrio entre os fatores
mencionados e um satisfatério custo-beneficio.

A partir de agora, o préximo passo para o projeto da asa é a escolha do perfil
do aerofélio. Considerando os perfis da NACA e da Eppler disponiveis, e a
necessidade de escolher um que se adequa ao projeto, os seguintes passos serao
desenvolvidos (SADRAEY, 2013):

1. Determinar o peso médio da aeronave durante o voo de cruzeiro:

Wi+ Wp)

Wang = —— (21)

onde,

W; — Peso da aeronave no inicio da etapa de cruzeiro

W, — Peso da aeronave no final da etapa de cruzeiro

2. Calcular o coeficiente ideal de sustentacdo da aeronave durante o voo de

cruzeiro:
2W qug

Cpe
L= ovis

(22)

onde,

p — Massa especifica do ar
S — Area alar

V. — Velocidade de cruzeiro

3. Calcular o coeficiente de sustentacado da asa para o voo de cruzeiro:

Nesse aspecto, € importante mencionar que além da asa, outros

componentes da aeronave também contribuem para a sustentacdo, como a
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empenagem e a fuselagem. Como até o momento a geometria dos demais

componentes ainda nao foi definida, a seguinte expresséo aproximada é utilizada:

_ CLC
Co, = i (23)

4. Calcular o coeficiente ideal de sustentacédo do aerofélio da asa:

Como na fase atual o perfil da asa n&o é definido, sera utilizada a seguinte

expressao aproximada:

C,
- 24
Ci="59 (24)
5. Calcular o coeficiente maximo de sustentagdo da aeronave:
2Wro
C, . = 2
Linax pOV‘%S ( 5)
onde,
po — Massa especifica do ar ao nivel do mar
V; — Velocidade de estol
6. Calcular o coeficiente maximo de sustentacao para a asa:
Cy
— max 26
CLmax w 0’95 ( )

7. Calcular o coeficiente maximo de sustentacéo bruto do aerofdlio da asa:

C
— Lmax _w (27)

lmax _gross O 9
)

O qual representa o coeficiente maximo de sustentacao do aerofdélio no qual

o efeito de HLD (High-Lift Device), por exemplo o flap, esta incluso.

8. Selecionar o HLD, ou seja, o tipo, geometria e a maxima deflexao:

O uso do HLD, ou seja, o flap, é essencial para aumentar o coeficiente de

sustentagdo maximo, pois com isso € possivel reduzir a velocidade de estol e tornar
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as operagdes de voo e decolagem mais seguros. Ha diversos modelos de flaps,

conforme a Figura 13:

L. Plain flap 2. Split flap 3. Single-slotted flap
Cry Ty =
\ %
4, Double-slotted flap 5. Triple-slotted flap 0. Fowler flap

(2)
o == L
T Leading edge flp 8. Leading edge slat 9, Kruger flap

Figura 13: Modelos de HLD
Fonte: SADRAEY, 2013

Como o intuito do projeto é desenvolver uma aeronave com capacidade
suficiente para atender os requisitos de projeto de forma mais simplificada possivel, o
tipo de flap escolhido para integrar a estrutura da asa é o Plain Flap, uma vez que
promove um satisfatorio aumento no coeficiente de sustentagado, além de ser o de

mais facil fabricacao.

9. Determinar a contribuicao do HLD para coeficiente maximo de sustentagao

da asa (4Cy,,, )-

Para uma deflexdo maxima de até 60°, que sera adotada no projeto, a
contribuicdo do flap para a sustentagéo varia entre 0,7 até 0,9 (SADRAEY, 2013).

Nesse caso, sera adotado um valor de 0,7

10. Calcular o coeficiente de sustentagao liquido maximo do aerofdlio da asa:
Ci — 4Cy,,, (28)

max lmax _gross
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11. Identificar o aerofdlio que fornece os valores desejaveis C, (Etapa 4) e
C,  (Etapa 10).

max

Utilizando as equacbes acima e os parametros da aeronave, € possivel
montar a Tabela 7:

Tabela 7 - Parametros calculados para selecionar o perfil da asa

Wavg (kQ) 64,63
Cic 0,02
Crcw 0,02
Cli 0,03
CLmax 1,18
CLmax_w 1,24
Cimax_gross 1,38
ACiHpL 0,70
Cimax 0,68

Fonte: Autores

De posse desses dados, sera utilizada a relagdo entre coeficiente de
sustentacao liquido maximo da asa e o coeficiente ideal de sustentagdo da asa. A
partir disso, por comparacao, sera escolhido o perfil mais préximo dos dados do

projeto com base no grafico abaixo com os perfis NACA (SADRAEY, 2013).
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Desse modo, o perfil de aerofdlio indicado para cumprir os requisitos de
projeto € o NACA 0010-35, uma vez que € o que mais coincide com os parametros
calculados anteriormente.

Apds a especificagado do tipo da secao do fdlio, € necessario especificar o
angulo de incidéncia da asa. De acordo com Raymer (1992), as asas das aeronaves
de um modo geral possuem uma angulagao de 2°, logo sera esse o valor do angulo
de incidéncia para o VANT.

Outro parametro essencial para o calculo, é determinar a razao de aspecto
(RA). Essa grandeza é definida como uma relagdo entre a envergadura e o
comprimento da corda do perfil de asa. Tal pardmetro determina diversas
caracteristicas da aeronave, pois com uma razdo de aspecto maior, tem-se uma
melhor eficiéncia aerodindmica (SADRAEY, 2023). Basta observar a geometria das
asas dos planadores, que sado bastante compridas e com a corda reduzida.

Por outro lado, essa caracteristica torna os movimentos de rolamento mais
dificeis devido ao elevado momento de inércia, além de demandar um maior refor¢o
estrutural por conta do alto momento fletor na raiz da asa. Enquanto uma asa de
menor razdo de aspecto proporciona as caracteristicas inversas, sendo utilizada
principalmente para aeronaves de maior mobilidade e baixo peso, como os avides da

segunda guerra mundial.
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Para o projeto do VANT, sera consultada Tabela 8:

Tabela 8 — Razao de Aspecto de acordo com o Tipo de Aeronave

Tipo de Aeronave Razao de Aspecto
Planador 20-40
Subsbnica de Transporte 6-9
Aeronaves Caseiras 4-7
Jatos de Treinamentos 4-8
Aviacao em Geral 5-9

Fonte: SADRAEY, 2013

Como o projeto, para tais caracteristicas, esta fora do escopo de um planador
e de um aviao de transporte, sera utilizada uma razdo de aspecto fora das faixas
desses tipos. Portanto, sera adotado um valor de 5, evidenciado na aviagao geral.

Com isso, € possivel calcular a envergadura do VANT. Como se trata de uma

asa trapezoidal, em que a razao de afilamento € de 0,82, tem-se:

b2
RA = — 29
S (29)
Em que:
RA — Razao de Aspecto
b — Envergadura
S — Area Alar
Sendo assim, tem-se o valor da envergadura:
b=52m (30)

3.3 EMPENAGEM

Apos a escolha do perfil da asa, a empenagem (Tail), conhecida popularmente

como cauda, é outro componente fundamental no projeto da aeronave. Ela possui
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como fungdo principal estabilizar e controlar o avido durante o percurso,
proporcionando a condigao de trimagem que é o equilibrio dindmico durante o voo. A
cauda, geralmente, é dividida em duas superficies, a horizontal que contém o
profundor e é responsavel pela estabilidade e controle longitudinal da aeronave e a
vertical que é responsavel pela estabilidade e controle direcional da aeronave

(RODRIGUES, 2014). A Figura 15 apresenta alguns formatos para essa estrutura:

T-TAIL
CONVENT I0MAL CRUCIFORM H-TAIL

Y=TAIL
V-TAIL

INVERTED V

TRIPLE-TAIL
TWIN-TAIL @ RING-TAIL
BOOM-MOUNTED TIVERTED. Y

Figura 15 - Tipos de empenagens
Fonte: RAYMER, 1992

“A configuragdo convencional geralmente é a utilizada em praticamente 70%
dos avides, este modelo é favorecido pelo seu menor peso estrutural quando
comparada as outras configuragdes citadas e possui boas qualidades para se garantir
a estabilidade e o controle da aeronave” (RODRIGUES, 2014). Portanto, a principio,
a empenagem escolhida sera do tipo convencional. Além disso, conforme o autor,
para se garantir estabilidade e a controlabilidade, as forgas de sustentacdo nessas
superficies devem ser inferiores as aplicadas nas asas. Portanto, sugere-se a
utilizacao de perfis simétricos para compor a empenagem.

O projeto da cauda é fundamentando em um processo empirico em que sao
utilizados dados experimentais para dimensionar os componentes da empenagem,

dois desses dados s&o o Vxr (Volume de Cauda Horizontal) e o Vvt (Volume de Cauda
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Vertical) que possuem a fungdo de estimar as dimensdes minima para um

desempenho satisfatorio de seu objetivo.

Iyr S

Vir=-=5— (31)
Iyr S

Vir =75 (32)

onde,

Syr — Area necessaria para a superficie horizontal da empenagem

¢ — Corda média aerodinamica da asa

Syr — Area necessaria para a superficie vertical da empenagem

Iyr — Distancia entre o C; da aeronave e o C4 da superficie horizontal

Iyr — Distancia entre o C; da aeronave e o C, da superficie vertical

Alguns parametros s&o conhecidos, como a envergadura, a area alar e a
corda média. O volume da cauda horizontal varia entre 0,35 e 0,5, enquanto o vertical
de 0,04 até 0,06. No entanto, os demais s&o arbitrados pelo projetista (RODRIGUES,
2014). Por conta disso, consultou-se a exemplos no livro do referido autor e através

de comparacdes foram escolhidos os dados para produzir a Tabela 9:

Tabela 9 - Resultados para o Dimensionamento da Empenagem

IuT 2,3 m
St 0,73m?2
c 0,77m

S 5,45m?2
vt 2,1m
Svr 0,54m?

b 5,2m
Vur 0,4
Vvt 0,04

Fonte: Autores

Com base nesses resultados, € possivel dimensionar os estabilizadores.

Comecando pelo horizontal, e o considerando com um formato retangular dotado de
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uma razdo de aspecto numericamente igual a 4, ja que essa medida varia de 3 até 5

(SADRAEY, 2013), pode-se chegar a concepg¢ao abaixo:

2000

.

Figura 16- Dimensé6es do Estabilizador Horizontal
Fonte: Autores

360

Da mesma maneira, pode-se calcular o estabilizador vertical, admitindo que
ele seja da forma trapezoidal. Para isso, ira ser admitido um valor de 0,35 para a razéao
de afilamento, com base em uma analise do valor dessa grandeza em outras

aeronaves. Sendo assim, encontra-se a seguinte representacao:

400

1000

700

Figura 17- Estabilizador Vertical
Fonte: Autores

Por fim, é preciso selecionar o perfil das empenagens horizontais e verticais.
O estabilizador horizontal demanda um aerofélio capaz de produzir a sustentagao

necessaria minimizando o arrasto e momento de arfagem. A medida que a aeronave
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experimenta diversas situacdes de voo e sofra variagdes na localizacdo do seu centro
de gravidade, € necessario que a empenagem horizontal seja capaz de produzir tanto
sustentagado positiva quanto sustentagdo negativa, adaptando-se as diferentes
condicdes de voo. Portanto, é essencial que o desempenho do perfil seja consistente
tanto na geragdo de sustentagcdo positiva quanto negativa, o que torna os perfis
simétricos uma escolha sélida para a configuragao da cauda horizontal.

Em relagdo ao estabilizador vertical, os mesmos requisitos impostos
anteriormente servem para esse componente, uma vez que se deseja garantir uma
condigao de voo retilineo onde n&o haja diferenga de pressao entre o extradorso e o
intradorso. Logo, um perfil simétrico também é recomendavel para esse caso.

O perfil NACA 0012, Figura 18, é um dos mais utilizados para compor a
empenagem (SADRAEY, 2013) e, portanto, esse sera o escolhido para o projeto.

Figura 18- Perfil NACA 0012
Fonte: Airfoiltools, 2023

3.4 POLAR DE ARRASTO

De acordo com Rodrigues (2014), a polar de arrasto representa o grafico de
uma curva que demonstra a relacao entre o coeficiente de arrasto (Cp) e o coeficiente
de sustentacao (CL) de uma aeronave.

Esse grafico mostra informagdes aerodindmicas necessarias para uma
analise de desempenho do projeto. O arrasto total é calculado somando o arrasto
parasita com o arrasto de onda e com o arrasto devido a geragao de sustentagéo no
avido, assim, a equacao que define o arrasto total em fungdo dos coeficientes
aerodinamicos € expressa da seguinte forma:

Cp=Cpo+Cpy+Cp; (33)

onde,
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Cp — Coeficiente de arrasto total da aeronave
Cp, — Coeficiente de arrasto parasita
Cpw — Coeficiente de arrasto de onda

Cp; — Coeficiente de arrasto devido a geragao de sustentagao

Como o projeto do VANT prevé velocidades subsdnicas, o arrasto de onda
pode ser desprezado (RODRIGUES, 2014). Sendo assim, o coeficiente de arrasto
total pode ser rescrito da seguinte forma:

Cp = Cpo+KC; (34)

O segundo termo representa o arrasto provocado pela sustentagdo, e a
constante de proporcionalidade K pode ser definida como:
1

K= mTe, RA (39)

onde:

g, — Coeficiente de Oswald

Diante dessa equacgao e com base nos dados da Tabela 10, é possivel plotar
o grafico da relagcdo entre CL e Cp, e através dele extrair o ponto de projeto que

corresponde a melhor eficiéncia aerodinamica.

Tabela 10 - Dados para Calcular o Grafico Polar de Arrasto

Coeficiente de Arrasto Parasita (Cbo) 0,045
Fator de Eficiéncia de Oswald (¢o) 0,45
Razao de Aspecto (RA) 5

Constante de Proporcionalidade (K) 0,14

Fonte: Autores
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Polar de Arrasto

0,000 0,050 0,100 0,150 0200 0250

D

Figura 19- Curva Polar de Arrasto
Fonte: Autores

Cada ponto na curva polar de arrasto do grafico acima, representa um
determinado angulo de ataque que fornece os respectivos valores do coeficiente de
sustentacgao (CL) e do coeficiente de arrasto (Cp). O ponto de projeto onde a relagéao

entre CL e Cp € maxima pode ser calculado conforme a equagao mostrada abaixo:

*

CL

* L/D max (36)
Cp

Tan 0,4, =

C; e Cp séo, respectivamente, os coeficientes de sustentagéo e de arrasto no
ponto de maxima eficiéncia aerodinamica. Para efetuar os calculos, serdo utilizadas

as equacoes abaixo e plotada a Tabela 11:

/c 0
C= % (37)

Cp = Cp, + KC;* (38)




Tabela 11 - Dados Para Calcular a Eficiéncia Maxima
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Constante de Proporcionalidade (K) 0,14
Coeficiente de Sustentacéo (C;) 0,53
Coeficiente de Arrasto (C}) 0,09
Eficiéncia Aerodinamica Maxima (L/D , ) 6

Fonte: Autores



53

4 PROPULSAO

4.1 GRUPO MOTOR-PROPULSOR E SELEGCAO DE HELICE

Responsavel por vencer o arrasto produzido e proporcionar forcas que
permitam a geracgao de sustentagdo por outros componentes da aeronave, o sistema
de propulsédo é fundamental para manté-las em voo, ja que sem sua presenca tais
veiculos apenas apresentam capacidade para atividades de planeio.

A partir do método de plotagem do grafico realizado na etapa dos requisitos
técnicos, foi possivel identificar a regiao e, consequentemente, o ponto ideal que
fornecesse os valores minimos necessarios ao desempenho do VANT em projeto,
proporcionando a poténcia de 12 HP que sera utilizada para guiar a selegado dos
componentes responsaveis por sua propulsdo. Este sistema, por sua vez, pode ser
classificado em 3 categorias: os ndo convencionais, os de foguete e os aspirados.

Os ndo convencionais sao aqueles cuja utilizagao € bastante limitada e pouco
presente no cenario da aviagdo. Nesta classe estdo presentes os sistemas movidos
pela forca humana, cuja utilizagdo estd amplamente atrelada a superagado de
recordes, e os motores elétricos, que vem ganhando cada vez mais espago com o
crescente avango da tecnologia.

Com poténcias assustadoramente elevadas e que proporcionam velocidades
estratosféricas, os motores utilizados no nicho aeroespacial, diferentemente dos
utilizados para voos aéreos, utilizam oxidantes liquidos na mistura combustivel, os
chamados Oxidizers. Assim como o combustivel, o oxidante é pressurizado e injetado
na camara de combustdo, onde ha a mistura e igni¢ao, gerando a for¢a responsavel
por impulsionar tal equipamento a partir de sua ejecao a altas velocidades.

Os motores classificados como aspirados, aproveitam-se da admissao do ar
presente no meio em que estéo inseridos para a mistura com o combustivel, por isso
a nomenclatura. Amplamente utilizados no setor aeronautico, esses motores
divergem-se entre si quanto as caracteristicas, sendo sua escolha, portanto, crucial
para o bom funcionamento e performance das aeronaves. Os principais motores

utilizados sao:

e Motores a pistao

e Turbojet
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e Turbofan
e Turboprop
e Turboshaft

Partindo do principio de que tal veiculo deve apresentar versatilidade e
eficacia para a realizagado da missao para a qual esta sendo desenvolvido, os fatores
principais para a escolha do motor que integrara o sistema de propulsao, sdo as
dimensdes geométricas e seu peso. Dentre os tipos de motores citados acima, o motor
a pistdo, por mais que seja relativamente mais pesado, € o que apresenta menor
complexidade, menor frequéncia de manutengao e menor preco, sendo a opgéao ideal
quando comparados com os demais rivais aspirados. Mas, e quando comparados aos
elétricos?

De acordo com Mohammed Sadraey (2013), a tecnologia da propulséo
elétrica ainda sofre quanto a sua massa total, ja que por mais que o motor em si seja
mais leve do que o maquinario a combustao interna, quando adicionada a bateria
responsavel por sua alimentacdo, esta particularidade € incrementada
consideravelmente e, dessa forma, acaba ultrapassando os motores a pistao e seus
tanques de combustiveis. Seu ponto positivo esta diretamente atrelado as suas
dimensdes geométricas que, para mesmas poténcias, sao inferiores do que as de seu
concorrente.

No entanto, por mais que ambos apresentem suas vantagens e
desvantagens, optou-se pela utilizagdo de uma maquina a combustao interna, visto
que sao mais confiaveis, sua manutengao mais barata e conhecida, possuem menor
preco e sdo mais utilizados para este tipo de atividade. Vale ressaltar ainda, que com
o rapido avanco desta tecnologia € apenas questdo de tempo para que os elétricos
ingressem mais efetivamente neste setor.

Com o tipo de motor determinado, € preciso, agora, escolher de fato qual
modelo sera utilizado. Para isso recorreu-se a pesquisa de mercado, de forma a
encontrar aqueles que atendessem aos requisitos anteriormente estabelecidos. Os

modelos encontrados e suas caracteristicas basicas podem ser visualizados abaixo.

Tabela 12 - Caracteristicas dos modelos a combustao interna

Motor/Fabricante Poténcia (hp) | Dimensdées (mm) | Massa (kg)

DF140/RCV engines 11,5 261x187x218 6,3
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Motor/Fabricante Poténcia (hp) | Dimensées (mm) | Massa (kg)
DA 120 EFI MIL/Desert Aircraft 11,7 301x158x147 6,03
DLE 120/DLEngine 12 250x186x156 3,19
SP-170 TS ROS/SKYPOWER 12,6 - 4,56
DLE 170/DLEngine 17,5 288x212x169 4,65

Fonte: Fabricantes

O motor selecionado para o desenvolvimento de tais atividades foi o SP-170

TS ROS da fabricante SKYPOWER, com disposi¢cao conforme a Figura 19 e poténcia

de 12,6 HP, superior a minima estabelecida. Apos estudos paramétricos, o fator

determinante para sua escolha foi justamente o fato de que as caracteristicas da

hélice, principalmente o didmetro, devem estar em conformidade com o estipulado

pelo fabricante e, ainda, existir no mercado, ja que de nada adianta caso seja

estipulado um produto inexistente.

Figura 19 - SP-170 TS ROS
Fonte: SKYPOWER

Dando continuidade a escolha dos componentes do sistema de propulsao, o

préximo passo € determinar o didmetro necessario para a selegao da hélice que atuara

em conjunto com o motor selecionado. Vulgarmente apelidados de asas rotativas,

estes componentes sao responsaveis por transformar o torque proporcionado pelo
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motor em forga suficiente para permitir seu deslocamento, denominada empuxo. Ao
entrar em rotacao, as hélices deslocam a massa de ar incidente em sua parte frontal,
intradorso, para a parte traseira da aeronave e, em decorréncia da terceira lei de
Newton, a qual afirma que para toda acdo ha uma reacdo oposta e de mesma
magnitude, geram 0 empuxo necessario para vencer o arrasto e a inércia, deslocando
a aeronave para frente (FRANK E. HITCHENS, 2015).

Dessa forma, fundamentado na concepcédo de que as hélices possuem
comportamento similar ao adotado pelas asas do veiculo ha, por conseguinte, a
geracgao de sustentacao por parte destes elementos. No entanto, diferentemente do
que ocorre com os perfis alares, a geragao de sustentagdo desenrola-se no mesmo
eixo do seu deslocamento e que, portanto, € equivalente ao empuxo mencionado
anteriormente. As equacgdes que governam o comportamento destas forgcas podem

ser visualizadas abaixo.

P *
r=— 2 (39)
_p*Vav? = Sp * Clp (40)
Lp = >
onde,
T - Empuxo
P -Poténcia

np - Eficiéncia

V. -Velocidade de cruzeiro

L, - Sustentagdo

p —Massa especifica do ar

V., — Velocidade média do ar na hélice
S, -Area total da hélice

Clp - Coeficiente de sustentagao da hélice

De forma a simplificar a metodologia acerca do calculo de seu diametro, a
hélice € modelada geometricamente como um retangulo formado por suas duas pas
e, portanto, o termo referente a sua area pode ser calculado a partir da multiplicagcéao

do comprimento total pela altura. Nota-se que as extremidades destas duas pas
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acabam descrevendo uma circunferéncia, cujo diametro equivale, consequentemente,

ao seu comprimento total.

Figura 20 - Modelo Hélice
Fonte: SADRAEY, 2013

A partir da Figura 20, manipulando-se as equacgdes apresentadas e
adicionando o termo referente a razao de aspecto (ARp) deste componente, que
equivale a razdo entre o comprimento e a altura, € possivel encontrar a equacao que

define o comportamento de seu didmetro, sendo esta:

2P xnp * ARp (41)
p * Vav? x Clp * Vc

Dp =

No entanto, tendo em vista que as hélices bipas n&o séo as unicas presentes
no setor aeronautico, um fator de correcdo pode ser adicionado a equacdo acima.
Baseado no numero de pas, tal fator, de acordo com a literatura, pode ser encontrado
a partir da interpolagao dos valores para 2 e 6 pas que equivalem, respectivamente, a
1 e 0,72. Na Tabela 13, podem ser encontrados os valores dos didametros minimos

obtidos para hélices bipas e tripas, baseadas em seus materiais.
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Tabela 13 - Didmetros encontrados

Material base Dp para 2 pas (inch) Dp para 3 pas (inch)
Metal de alta performance 25,12 22,30
Metal 28,84 25,61
Compdsito 31,14 27,66
Madeira 37,08 32,92
Plastico para modelo RC 51,91 46,09

Fonte Autores

Com os valores estipulados, foi necessario recorrer a pesquisa de mercado
para encontrar o componente ideal para a aplicagdo em projeto. Dessa forma,
observou-se determinada tendéncia e maior abundancia de hélices confeccionadas a
partir de materiais compdsitos, uma vez que apresentam resisténcia similar ou até
superior aos metais, mas com menor peso. Tendo em vista as recomendacdes do
fabricante do motor quanto ao didmetro e passo, e aliado a maior dificuldade para
encontrar hélices compativeis, fabricadas em materiais distintos dos compadsitos,
optou-se pela utilizacdo do modelo BIELA 32x10, de duas pas e em fibra de carbono.
Vale ressaltar, portanto, que o modelo adotado € o que mais se aproxima dos

didmetros encontrados.

4.2 FORGAS ATUANTES, TRAGCAO E POTENCIA

Dando continuidade ao projeto, esta se¢do abordara as forgas atuantes em
uma aeronave que estara sujeita a voo nivelado com velocidade constante, ou seja,
em condi¢des de equilibrio dindmico, na qual seu somatdrio € igual a zero. As quatro
forcas do voo, como podem ser apelidas, sao aquelas que irdo reger o comportamento
do veiculo para a condicdo acima citada, sendo elas a Tragdo, o Arrasto, a
Sustentacdo e o Peso, sendo cada par, respectivamente, atuante paralela e
perpendicularmente ao escoamento de ar incidente (ANDERSON, 1999).

Proporcionada pela diferenca de pressao entre a parte inferior e superior dos
perfis aerofdlios que constituem a asa, a forga de Sustentagao (L) € responsavel por
permitir que a aeronave levante voo e se mantenha no ar, estando diretamente ligada

a eficiéncia do componente alar, abordado no Capitulo 3. Localizada no eixo vertical,
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ela é compensada pelo Peso (W) da aeronave pertencente ao mesmo eixo, porém em
sentidos opostos, ja que devido a agdo da gravidade essa forga “puxa” o veiculo em
direcdo ao solo (RODRIGUES, 2014).

O préximo par incidente € formado pelas forgas que atuam no mesmo eixo de
deslocamento e do escoamento de ar sobre o VANT, o eixo horizontal no qual o
Arrasto (D) e a Tragao requerida (Tr), assim como as demais mencionadas acima,
também possuem sentidos opostos, balanceando-se entre si. A Tragao por sua vez,
nada mais € do que a forga de empuxo gerada pela hélice a partir do torque fornecido
pelo sistema de propulsdo que permite, como efeito, o deslocamento da aeronave. Ja
a forca de arrasto € aquela que se opde ao empuxo gerado, ou seja, pode ser definida
como a resisténcia provocada pelo deslocamento de um corpo sélido em contato com
0 meio em que esta inserido, mais precisamente o ar.

Percebe-se, portanto, que uma boa relagéo entre estas grandezas fisicas é
essencial para o bom desempenho e seguranga das aeronaves. Segue abaixo

esquema das forgas presentes para a condi¢cao de voo.

Thrust

Figura 21 - Forgas Atuantes
Fonte: NASA, 2022

Como o somatdrio das forgas nos eixos X e Y sao iguais a zero:

L=W e Tr=D (42)
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Logo, com as equagdes da sustentagao e arrasto:

2

weopoPrvirsxa (43)
2
2

Tr=p=P"" ’;S*Cd (44)

Dividindo-as entre si, verifica-se que:
w
Tr=—— (45)
cl/cd

Partindo-se destas equagdes € possivel realizar uma analise referente a
algumas caracteristicas de voo do VANT em projeto, mais precisamente a tragéo e
poténcia, que auxiliardo no desenvolvimento do tdpico referente ao seu desempenho
(RODRIGUES, 2014).

4.2.1Tracao Disponivel e Requerida

A tracao disponivel pode ser definida como a forga fornecida pelo sistema de
propulsdo durante a realizacdo da missédo para a qual sera designado e, em vista
disso, esta diretamente ligada as particularidades do motor escolhido, ja que sera ele
o responsavel por disponibilizar a poténcia necessaria para a geragao do empuxo.

No entanto, por mais que ela possa ser obtida matematicamente, a auséncia
de dados técnicos que nao sao fornecidos pelo fabricante, impossibilitam analises
precisas e assertivas sobre tal grandeza fisica, ja que a propagacado dos erros
disfargaria o seu real comportamento. Desta forma, a melhor maneira de se contornar
tal obstaculo, indicada preferencialmente pela literatura, € a realizagcado de estudos
praticos para obtencdo dos dados, a partir de sensores acoplados durante os testes
de bancada. No entanto para o escopo o trabalho, esta atividade acaba por
apresentar-se inviavel e, consequentemente, sua analise ndo sera realizada.

Em contrapartida, um estudo acerca da tragao necessaria, ou requerida, para
a eficacia desta aeronave pode ser realizada a partir das equagdes apresentadas
neste capitulo, uma vez que depende exclusivamente das forgas apontadas. Na Eg.
44 evidencia-se a presenga do coeficiente de arrasto total da aeronave também

conhecida como polar de arrasto, representada pela variavel abaixo.
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Cd = Cdo + k = CI? (46)

Manipulando a Eq. 44 a partir da polar de arrasto, obtém-se que:

2

_pxvixS C (47)
Tr= 2 (CDO+7T*e*AR)
onde,

C = =
L7 pxv2+S pxv2xS

Apos analises destas equacoes, percebe-se que a velocidade do veiculo € um
dado crucial para a obtencido desta forga de tragcao e que, portanto, ao realizar um
estudo paramétrico € possivel confeccionar um grafico e obter seu comportamento

para inumeros valores de velocidade a qual podera ser submetido.

Tracao requerida

Tracao(N)

Figura 22 - Grafico da Tragao Requerida
Fonte: Autores

Plotado o grafico acima, evidencia-se a presenga de um ponto minimo na
curva acima que, por sua vez, esta relacionado a velocidade de maxima eficiéncia
para a aeronave, ou seja, para a qual ela apresentara a menor tragdo necessaria para
se manter em voo. Sua maxima eficiéncia é explicada em funcido do comportamento

dos arrastos evidentes, sendo estes o0 arrasto induzido e o parasita, que possuem
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menor influéncia no desempenho da aeronave, justamente no ponto no qual ocorre a
menor tragao requerida, permitindo que o veiculo obtenha maximo alcance.

Este ponto, conforme evidenciado ocorre para uma velocidade igual a 20 m/s,
bem préxima a velocidade de cruzeiro (25 m/s) e que, portanto, apresentara étima
eficiéncia para o projeto em decorréncia da baixa tragédo requerida para esta etapa da

missao.

4.2.2 Poténcia Disponivel e Requerida

Assim como na seg¢ao acima, a poténcia disponivel pelo sistema de propulsao
também n&o sera abordada durante o presente estudo, visto que, por depender dos
valores que compdem a curva da tracao disponivel, ndo é possivel construi-la devido
a auséncia de dados técnicos essenciais para tal analise. Como a poténcia pode ser
obtida pelo produto entre a tracédo e velocidade momentaneas, sua relagao pode ser

exemplificada conforme a equacéo abaixo.

Pd=Td=*v (49)

Com a relacdo entre estas grandezas e o0s modelos matematicos
evidenciados na literatura, é possivel encontrar a poténcia requerida de forma similar
a utilizada para obtencao da curva das tragbes. Portanto, assim como na poténcia

disponivel e manipulando-se as Egs. 44 e 49, obtém-se que:

74
- (50)
Pr=cyco ™"
v = 2xW (51)
p*Sx*Cl
Logo,
3 2
pr — 2«W3=«Cd (52)

p*Sx*CI3

Ao realizar novamente um estudo paramétrico com a variagcado da velocidade
desta aeronave, alcanga-se o seu comportamento para o mesmo intervalo ja

anteriormente analisado, conforme grafico abaixo.
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Poténciarequerida
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Velocidade [m /s

Figura 23 - Grafico da Poténcia Requerida
Fonte: Autores

Assim como na tragao requerida, o grafico da poténcia também demonstra o
ponto para maxima eficiéncia do desempenho da aeronave, demandando menor valor
para execucgao de suas atividades. No entanto, diferentemente do que ocorre para o
ponto minimo da forga de tragéo, no qual € proporcionado o maximo alcance, o ponto
de menor poténcia necessaria permitira que a aeronave atue em regime de menor
consumo de combustivel, permanecendo maior tempo no ar. Apdés sua analise, &
perceptivel que a velocidade referente ao ponto minimo para a poténcia, 15 m/s ou 54
km/h, € menor do que a velocidade para a minima tragcao, o que corrobora a afirmacéao
acima, ja que velocidades maiores permitirdo cobrir maior distancia em detrimento de
menor autonomia (RODRIGUES, 2014).

Portanto, com os resultados obtidos nota-se que a velocidade para a situagao
abordada estda bem préxima da velocidade de estol, na qual inicia-se a perda de
sustentagcdo do veiculo. Isso significa que atuar a esta velocidade reduziria a
seguranga da missdo, maximizando os riscos. Porém, dados otimistas podem ser
obtidos ao se comparar a velocidade na qual ocorrera suas principais atribuicbes com
o comportamento da curva acima, ja que a diferenca entre o ponto de menor consumo
e o0 ponto para as etapas de cruzeiro ndo apresenta drastica variagdo, permitindo que

a aeronave apresente boa autonomia de combustivel.
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5 FUSELAGEM

De acordo com Sadraey (2013), a fuselagem é o terceiro componente mais
importante da estrutura de um aviao, ficando atras apenas da asa e da empenagem.
Sua fungdo primaria € acomodar a carga util, porém seu design deve propiciar um
baixo arrasto, alta sustentagéo, além de possuir baixo peso. Como o projeto se trata
de um avido nao tripulado, sera dispensavel planejar a fuselagem com o intuito de
satisfazer os requisitos para a tripulagcéo, enquanto a carga util se limitara apenas ao
tanque de combustivel e aos componentes mecanicos, hidraulicos e elétricos da

aeronave.

(] II|.||
S

Figura 24- Configuragoes Existentes para Diversas Aeronaves. a) Grandes Aeronaves de
Carga, b) Avides de Caga, c) Avides Gerais Leve, d) Planadores.
Fonte: SADRAEY, 2013.

Para ser capaz de corresponder aos requisitos de projeto e de armazenar a

carga util, existem 6 principais exigéncias a serem satisfeitas no projeto da fuselagem:

¢ Manter a fuselagem a mais compacta possivel;

e O arranjo deve ser o mais simétrico possivel em relagéo a vista superior;
e Deve haver espaco suficiente para acomodar todos os itens;

e Cargas consumidas, como combustivel, devem ser acomodadas

proximas ao centro de gravidade da aeronave;
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¢ O arranjo interno deve proporcionar que o centro de gravidade do aviao

esteja proximo da asa e do centro aerodinamico da fuselagem.

5.1 CONCEPAO DA FUSELAGEM

Conforme as concepgdes de fuselagens mostradas na Figura 24, e com base
na analise de outras aeronaves nao tripuladas, opta-se pela configuragdao de grandes
avioes de carga com 3 metros de comprimento, mas sem a necessidade de cumprir
requisitos para a boa visibilidade dos pilotos e de espacgo para tripulantes.

Como uma das fungdes primarias da fuselagem é a organizagao do arranjo
interno, tem-se a necessidade de definir o que ocupara o interior do VANT, ja que nao
havendo transporte de cargas e nem de tripulantes, o espaco interior sera ocupado
apenas pelo tanque de combustivel e pelos sistemas elétricos, hidraulicos e
mecanicos, conforme Figura 25. Sendo assim, o primeiro passo & dimensionar o
tanque de combustivel.

Na Tabela 4, foi calculado a fracdo de peso de combustivel e o peso maximo
de decolagem, dessa forma é possivel encontrar um valor de 10,88kg para a massa
de combustivel presente no tanque cheio. Na Secdo 4.1, realizou-se a selegcao do
grupo-propulsor e concluiu-se que o combustivel a ser utilizado no mesmo era a
gasolina. De acordo com a ANP (Agéncia Nacional do Petréleo), a massa especifica
minima da gasolina é 715kg/m3, o que fornece um volume de combustivel de 15,22L.
Portanto, acrescentando por seguranga um volume de pelo menos 20% superior ao
volume de combustivel, obtém-se um tanque de combustivel de 20L

(aproximadamente um tanque de dimensdes 50 cm x 20 cm x 20 cm).

Tabela 14 - Dados para o Dimensionamento do Tanque de Combustivel

Fracao de Combustivel 0,14
Peso Maximo de Decolagem 78kg
Massa de Combustivel 10,88kg
Volume de Combustivel 15,22L
Massa especifica Minima da Gasolina (ANP) 715kg/m3
Volume do Tanque de Combustivel 20L

Fonte: Autores
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Figura 25- Arranjo Interno do VANT
Fonte: Autores

Assim sendo, com os dados obtidos até o presente momento € possivel

realizar um esbogo da configuragdo deste veiculo de monitoramento, podendo ser

evidenciada a partir das Figuras 26 e 27, abaixo.
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Figura 26 - Vistas Ortograficas da Aeronave
Fonte: Autores
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Figura 27 - Vista em Perspectiva da Aeronave
Fonte: Autores
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6 TREM DE POUSO

De acordo com Sadraey (2013), o trem de pouso é o ultimo componente
principal a ser projetado, isto €, apenas depois da asa, fuselagem, empenagem e do
grupo motor-propulséo, essa estrutura é projetada para atender aos requisitos da
aeronave. As principais funcdes desse componente € suportar o avido quando esta
no solo, e permitir o taxiamento, a decolagem e o pouso com seguranga. No presente
trabalho, os aspectos estruturais detalhados do trem de pouso nao serao abordados,
no entanto, os parametros de projeto que impactam significativamente a configuragao
e a aerodinamica da aeronave serao avaliados.

Para ser capaz de desempenhar satisfatoriamente a fungdo para qual é

projetado, o trem de pouso necessita cumprir os seguintes requisitos:

e Manter a aeronave estavel no solo e durante as operacdes de carga,
descarga e taxiamento;

e Permitir a manobrabilidade da aeronave durante o taxiamento;

e Fornecer uma distancia segura entre os outros componentes, como a asa
e a fuselagem, enquanto a aeronave encontra-se no solo para prevenir
qualquer dano proveniente do contato com o piso;

e Absorver os choques oriundos do pouso;

e Facilitar a decolagem permitindo a aceleracao e a rotagcdo da aeronave

com o menor atrito.

6.1 REQUISITOS DE PROJETO DO TREM DE POUSO

Para definir a natureza do trem de pouso, serdo adotadas no projeto da

aeronave as seguintes etapas, conforme descrito por Sadraey (2013):

¢ Definir a configuragcao do trem de pouso;

e Selecionar se o trem de pouso é retratil ou fixo;

e Determinar a altura do trem de pouso;

e Determinar a distancia entre o trem de pouso principal e o centro de
gravidade da aeronave;

e Determinar a distancia entre eixos.
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e Determinar a carga em cada roda

6.1.1 Configuragao Do Trem de Pouso

A configuragédo de trem de pouso ftriciclo € a mais utilizada de acordo com
Sadraey (2013), além de que, ao analisar os veiculos aéreos néao tripulados que
exercem missdes parecidas com o do presente projeto, é possivel perceber que a

maioria também utiliza esse modelo acoplado fixamente na fuselagem.

6.1.2 Altura, Carga e Distancia Entre Eixos

A altura do trem de pouso € fundamental para garantir a integridade das
estruturas do avido durante as operagdes de pouso e decolagem. Nesse contexto, é
interessante definir o ponto critico da aeronave, que é o de menor distancia até o solo.
De acordo com as especificacbes da fuselagem e da propulsdo obtidas
respectivamente nos Capitulos 5 e 4, tal ponto localiza-se na ponta da pa da hélice,
conforme a Figura 28:
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Figura 28 - Esbogo da Vista Traseira
Fonte: Autores

Dessa forma, a distancia entre a ponta da hélice até o solo € 25 cm menor do
que a distancia da fuselagem até o ch&o. Logo, esse € o ponto critico da aeronave.
Conforme Sadraey (2013), para calcular um comprimento de trem de pouso que
fornecga seguranca durante as operacgoes de decolagem e pouso, utiliza-se o conceito
de angulo de folga, o qual deve ser maior ou igual ao angulo de rotagdo do VANT

durante o pouso e a decolagem.
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Figura 29 - Parametros Envolvidos no Dimensionamento do Trem de Pouso
Fonte: SADRAEY, 2013

Fuselage

Runway

Figura 30 - Andlise da Folga Traseira da Fuselagem Durante a Rotagao da Decolagem
Fonte: SADRAEY, 2013

Com as imagens apresentadas, é perceptivel que o ponto A se localiza na
regiao inferior da secgéo transversal da traseira da aeronave e o B € onde o trem de
pouso esta fixado. Para defini-lo, € necessario realizar a equagao do equilibrio de

forcas para o avido em repouso sobre o solo. De acordo com o autor, o esfor¢go no
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trem de pouso frontal deve ser de no maximo 20% do peso total da aeronave, com

isso o diagrama de corpo livre do VANT apresenta a seguinte configuracéo:

I
A 0

FnT W Tpm

PN 900 ‘zﬂg 1000

Figura 31 - Diagrama de Corpo Livre do VANT.
Fonte: Adaptacao SADRAEY, 2013

De acordo com a Figura 31 e a partir das equacgdes de equilibrio para as forgas
e momentos, obtém-se que:
—W +Fy+Fy=0 (53)
Fy OCG = FyACG (54)

Como W equivale ao peso maximo de decolagem, pode-se chegar aos

seguintes resultados:

Tabela 15 - Resultados dos Esforcos da Aeronave no Solo

Fn 139,12N
Fm 626,05N
Fn/ (FM+FN) 18,2%

Fonte: Autores
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Dessa forma, a configuragao adotada satisfaz o requisito definido na literatura,
sendo a adotada para o projeto. Reitera-se ainda, o fato de que a relagdo entre a
distancia dos trens de pouso e o comprimento total da aeronave se enquadra em uma
faixa similar & de outros modelos de VANTSs e aeronaves.

Portanto, agora é possivel realizar os calculos da altura do trem de pouso
conforme a Figura 30, pois a disténcia AB foi definida como sendo de 1 m no diagrama
de corpo livre. Para garantir que nao haja contato da fuselagem com o solo, o angulo
de folga deve ser maior ou igual ao angulo de rotagao durante os procedimentos de
pouso e decolagem. Conforme Rodrigues (2014), a maioria dos perfis de asa perdem
sustentagao a partir de um angulo de ataque superior a 15° quando nao utilizam flaps,
por isso por medidas de seguranga, essa sera a angulagédo de rotagao considerada.
Segundo Sadraey (2013), igualando-se esse valor com o angulo de folga, a equagao

abaixo fornece os seguintes resultados:

H
ac = tan_l(A—g) (55)

onde,

ac — Angulo de folga

H; — Altura do trem de pouso

Tabela 16 - Resultados para o Calculo da Altura do Trem de Pouso

Cc 15°
Hs 28 cm
AB Tm

Fonte: Autores

No entanto, esse valor encontrado de 28 cm € para a traseira do aviao ficar
na iminéncia de se chocar com o solo, o que néo extingue o risco a integridade da
aeronave, além disso o ponto de maior proximidade ao solo é a hélice do propulsor.
Dessa forma, a fim de considerar esse fator, € importante observar o regulamento da
FAR na parte 3, Secao 23.925, que menciona haver uma folga minima de 9 polegadas
(Aproximadamente 23 cm) do propulsor ao solo durante a decolagem e o pouso.
Considerando esse valor de folga como referéncia, acrescenta-se um valor de

23/Cos(15°) cm, equivalente a 23,8 cm, ao trem de pouso, onde 15° é o angulo de
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rotacdo, conforme abordado na literatura. Sendo assim, o comprimento final do trem

de pouso € equivalente a 52 cm.
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7 DESEMPENHO

Conforme mencionado anteriormente, as analises e resultados obtidos a partir
da condigao simplificadora de voo ao longo da Segao 4.2, contribuirdo para inumeras
outras analises acerca do desempenho desta aeronave, levando em consideragao,
principalmente, as curvas da tragdo e poténcia adquiridas. Isso se deve ao fato de
que, segundo John D. Anderson (1999), o desempenho destes veiculos pode ser
definido como a resposta as forcas que incidem sobre eles, ditando distancia,
velocidade, altitude e outros aspectos que poderéo atingir.

No entanto, vale ressaltar que ao fazer mencédo dos elementos acima, as
analises das grandezas disponiveis também serdo cruciais para o desenvolvimento
deste capitulo e, como n&o puderam ser devidamente realizadas em decorréncia da
falta de dados cruciais, influenciarédo diretamente em algumas etapas a seguir. Dessa
forma, com o intuito de agregar conhecimento acerca do universo das aeronaves aos
leitores do presente projeto, avaliagdes tedricas e exemplificadas serdo demonstradas

no decorrer deste capitulo

7.1 INFLUENCIA DA VARIACAO DA ALTITUDE

Por dependerem diretamente do meio em que estio inseridas, as aeronaves
sdo extremamente sensiveis a variagdes de altitude que venham a ocorrer ao longo
de sua missao e, portanto, manifesta-se o seguinte questionamento: tais variagdes
sao benéficas ou maléficas para o seu desempenho?

Em decorréncia da queda de pressao e temperatura do ar atmosférico com o
acréscimo da altitude, € de conhecimento comum que, por estarem diretamente
ligadas, sua massa especifica também acompanha tal comportamento, ou seja, é
inversamente proporcional a altura. Dessa forma, apos o estudo acerca das forgcas
que acometem estes veiculos, fica evidente que a variagdo desta massa especifica é
crucial para o calculo das tragbes e poténcias que regerdao o funcionamento da
aeronave em Vvoo.

A tracao disponivel, conforme ja visto anteriormente, € entendida como o

empuxo gerado na diregdo do deslocamento da aeronave, impulsionando-a. Tal
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concepgao é de extrema importancia para o entendimento dos graficos que serao
mostrados adiantes, podendo ser visualizada abaixo a equagdao que aborda tal

grandeza fisica.

rd =" 4 (o/py) (56)

onde,

Pe — Poténcia disponivel no eixo do motor

np — Eficiéncia do propulsor

V — Velocidade

p — Massa especifica para a altitude da aeronave

po — Massa especifica ao nivel do mar

Com a Eq. 56, é possivel perceber que a tragao disponivel para a aeronave é
influenciada negativamente pela reducdo da massa especifica do ar, uma vez que o
termo referente a razdo entre as massas especificas sempre sera menor do que
aquela obtida para o nivel do mar, cujas massas especificas serdo iguais. Isso quer
dizer que, mantendo-se 0s demais parametros, 0 empuxo proporcionado pelo sistema
de propulséo reduzira cada vez mais a medida que a aeronave eleva sua altitude.
Com um estudo paramétrico acerca da velocidade, seu comportamento pode ser

evidenciado de acordo com o exemplo da Figura 32.
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Figura 32 - Curvas Tragao Disponivel x Altitude
Fonte: RODRIGUES, 2014

Conhecido o comportamento da tragdo disponivel, faz-se necessario, agora,
analisar as consequéncias desta variagao para a tragao requerida. Diferentemente do
que ocorre para o caso acima, para esta tracao € possivel evidenciar que seus valores
sao diretamente proporcionais ao incremento da altitude, ou seja, a tragao necessaria
para manter a aeronave em voo aumenta a medida que ela sobe.

A afirmacao acima pode ser ratificada pelas equacoes 44 e 47, presentes no
Capitulo 4, que fazem referéncia, respectivamente, a polar de arrasto e ao coeficiente
de sustentagdo. Com a consequente reducdo da massa especifica, ha o acréscimo
do coeficiente de sustentacdo da aeronave que, para se manter no ar, necessita de
angulos de ataque cada vez maiores, devido ao coeficiente poder ser entendido como
a dependéncia da sustentacao para com o angulo de ataque (RODRIGUES, 2014).

Concomitantemente a isso, com o aumento do coeficiente de sustentagcao ha
também acréscimos nos valores da polar de arrasto, tendo em vista que estes dois
parametros estdo diretamente relacionados. Como consequéncia, a partir das
equacdes anteriormente apresentadas € possivel perceber que como resultado do
aumento destes dois parametros, por mais que a massa especifica diminua a tragéao
requerida sera maior do que a necessaria ao nivel do mar para determinados
intervalos de velocidade. A Figura 33 representa a variagdo desta grandeza em

relagdo ao VANT em projeto, para 3 diferentes altitudes.
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Tragao Requerida x Altitude
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Figura 33 - Grafico da Tragdao Requerida x Altitude
Fonte: Autores

Como ja mencionado anteriormente, estas curvas acompanham o
comportamento dos arrastos induzido e parasita, que sao responsaveis por reduzir a
eficiéncia aerodindmica da aeronave, respectivamente, para baixas e altas
velocidades, resultando nos picos evidenciados.

Percebe-se, portanto, que o intervalo de velocidades no qual a aeronave pode
desempenhar suas fungdes é ditado pelas intersec¢des da curva disponivel com a
requerida, ja que apontam, consequentemente, a velocidade minima e maxima para
manté-la em voo. Ou seja, sado as velocidades para as quais abaixo ou acima delas a
tracao disponivel é inferior a requerida, impossibilitando sua sustentagao.

A partir desta concepcao, as variagdes na massa especifica do ar provocam
o deslocamento descendente da curva de tragao disponivel, e em dire¢ao a maiores
velocidades para a tragao requerida, fazendo com que, consequentemente, haja
maiores restricoes em relagao ao intervalo de atuagao destes veiculos, uma vez que
as velocidades minimas aumentam cada vez mais enquanto as maximas sofrem sua
diminuigéo. Dessa forma, nota-se também que havera uma determinada altitude em
que estes dois pontos de intersecgdo se tornardo apenas um e, portanto, havera
apenas uma velocidade para a qual o veiculo apresentara sustentagao, sendo este o

seu teto de voo.
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O deslocamento da curva requerida em direcao a maiores velocidades, faz
com que o ponto de maximo alcance também se movimente para a direita do gréfico,
aumentando cada vez mais. No entanto, para o presente projeto a situagdo mais
critica para este ponto ocorre ao nivel do mar, ja que sua velocidade € a que mais se
distancia da etapa de cruzeiro, elucidando a circunstancia abordada na Segéo 4.2. As

altitudes e suas respectivas velocidades podem ser evidenciadas logo abaixo.

Tabela 17 - Velocidades de maximo alcance em fungao da altitude

Altitude Velocidade de Maximo Alcance
Nivel do mar 20 m/s
1000 metros 21 m/s
2000 metros 23 m/s

Fonte: Autores

O proximo passo para a compreensao da influéncia da variagao para o
desempenho de uma aeronave, faz referéncia as poténcias disponiveis e necessarias
ao sistema de propulséo para manté-la em voo. Dessa forma, com os conceitos ja
abordados ao longo deste trabalho evidencia-se a correlagao para com as grandezas
discorridas acima, relembrando que a poténcia pode ser interpretada como o produto

da tracao pela velocidade.
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Figura 34 - Curvas de Poténcia Disponivel x Altitude
Fonte: RODRIGUES, 2014

A Figura 34 demonstra o exemplo do comportamento tipico das curvas de
poténcia disponivel que, devido a falta de dados técnicos n&do pdde ser desenvolvida.
Mas, como ja era de se esperar, 0 comportamento de suas curvas n&o pode divergir
do que ja foi retratado, visto que os conceitos abordados sao os mesmos.

Como resultado da redugdo na tragcdo disponivel em decorréncia da
volatilidade da razdo entre as massas especificas, a poténcia produzida pela queima
do combustivel é reduzida a medida que a aeronave eleva seu voo, fazendo com que
a discrepancia para com a requerida, também se restrinja cada vez mais. Em outras
palavras, a poténcia disponivel tende a se igualar com a requerida, reduzindo a sobra
de poténcia existente e tornando-a menos segura.

O comportamento das poténcias requeridas para a aeronave em projeto pode

ser visualizado abaixo.
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Figura 35 - Grafico da Poténcia Requerida x Altitude
Fonte: Autores

Assim como analisado para a etapa da tragdo, com o grafico acima também
€ evidente o deslocamento de seus pontos de maxima autonomia para maiores
valores de velocidade. Tal situagédo faz com que eles se aproximem da velocidade de
cruzeiro da missao, evidenciado na Figura 35, tornando-a mais eficiente em relagcéo
ao maximo alcance e consumo de combustivel.

No entanto, vale ressaltar que tal melhoria ocorre em detrimento de intervalos
de operagao mais seguros, uma vez que a velocidades maxima de operagao e de

estol sofrem, respectivamente, redugdo e aumento.

Tabela 18 - Velocidades de maxima autonomia em fung¢ao da altitude

Altitude Velocidade de Maxima Autonomia
Nivel do mar 15 m/s
1000 metros 16 m/s
2000 metros 17 m/s

Fonte: Autores
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7.1.1 Desempenho de Subida

De acordo com o dicionario, subida pode ser definida como o ato de se elevar,
e que, para o contexto aeronautico, significa ascender em relagdo ao solo ou um
referencial fixo. A partir desta concepc¢ao, pode-se perceber que para a realizacdo de
tal acdo, a aeronave deve apresentar a componente de velocidade inclinada em
relacdo a um eixo horizontal, diferenciando-a da situacdo abordada em etapas
anteriores do projeto.

Portanto, assim como realizado para a analise das forgas que acometem uma
aeronave em Voo, € preciso reavaliar a incidéncia destas grandezas, ja que agora um
voo reto e nivelado ndo abrange a fase de subida. Para uma melhor compreensao, o

digrama de corpo livre pode ser evidenciado abaixo.

Figura 36 - DCL em fase de subida
Fonte: Autores

Partindo-se das equacbes da estatica, por meio de uma analise com
velocidade constante, € possivel, segundo Rodrigues (2014), obter que:
T=D+ (W *senf) (97)
L =W *cos@ (58)
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onde,

8 — Angulo entre o eixo horizontal de referéncia e o eixo de deslocamento

Ja que o desempenho de subida para uma aeronave nao se baseia na tragao,
mas sim nas curvas de poténcia disponivel e requerida, é preciso manipular a Eq. 57
para obter tais grandezas. Como mencionado ao longo do projeto, a poténcia pode

ser obtida a partir do produto entre a tracédo e a velocidade do veiculo, logo:

T+V =[D+ (W xsen@)] *V (59)

Manipulando-a novamente, obtém-se que:

(T*V)—(D=*V) (60)
w

V +senf =

A angulagao da velocidade para com o eixo de referéncia da origem a duas
outras componentes, uma em X e outra em Y. Matematicamente, a velocidade vertical,
também chamada de raz&do de subida (ROC), pode ser obtida a partir da Eq. 60, ja
que sua proje¢cao nada mais € do que produto da velocidade com o seno do angulo.

Como ja é de conhecimento, a multiplicacdo do arrasto (D) pela velocidade
(V) representa a poténcia requerida para vencer tal resisténcia, ja que conforme
abordado no Capitulo 4, a tragao requerida iguala-se ao arrasto proporcionado. Com
isso em mente, o primeiro termo da subtracdo também pode ser reconhecido como a
poténcia disponivel, ja que ela € o produto da tracdo disponivel pelo sistema de
propulsdo com a velocidade de voo.

Portanto, a Eq. 60 pode ser reescrita como:

Pd — Pr (61)

%4 0=
* sen W

Por estar diretamente relacionada com a sobra de poténcia evidenciada pela
plotagem de suas curvas, a razao de subida também é prejudicada com a variagao da
altitude. Conforme ja analisado, ela faz com que as sobras de tragao e poténcia sejam
reduzidas a medida que a aeronave ascende e que, consequentemente, também
reduz seu desempenho na subida, uma vez que para mesmos intervalos de

velocidade a sobra de poténcia é menor.
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Dessa forma, para o VANT em projeto, a falta das curvas disponiveis
impossibilita o calculo da sua razdo de subida (ROC) a partir da metodologia
evidenciada. No entanto, em capitulos anteriores do trabalho, mais precisamente para
a obtencado da area alar e poténcia, fez-se necessaria a utilizagdo de tal parametro
que, consequentemente, foi obtido a partir do Regulamento Brasileiro de Aviagao Civil
(RBAC).

De acordo com o RBAC n° 23, baseado na americana Federal Regulations
(FAR) de mesmo numero, o requisito minimo de subida para uma aeronave que nao
esteja sobre efeito do solo, com carga maxima de decolagem abaixo de 8600 kg e
baixas velocidades, € de 8,3% para veiculos terrestres. Essa porcentagem incide

sobre a velocidade base para analise, sendo esta sua velocidade de decolagem.

7.2 VOO DE PLANEIO

Definido como o estagio precedente a etapa de pouso da aeronave, o voo de
planeio consiste em sua aproximacao, desacelerada, em uma rampa de descida até
toque definitivo com o solo. Para seu entendimento, assim como em outras etapas, €
necessaria a confec¢ao do diagrama de corpo livre que aborde corretamente as forgas

atuantes durante esta fase da missao.
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Figura 37 - DCL em voo de planeio
Fonte: Autores

Por se tratar de uma etapa em que ocorre a redugao de sua velocidade, a
tragao que era de suma importancia para a analise do desempenho de subida, nido é
considerada para os calculos acerca do voo de planeio. Portanto, de acordo com a
Figura 37, apenas a Sustentacdo (L), Peso (W) e Arrasto (D) norteardao o
comportamento da aeronave.

Partindo-se do equilibrio dindmico, é possivel obter que:

D =W = sen(y) (62)
L =W %cos(y) (63)

Com a manipulagao das equagdes acima € possivel determinar o angulo em
relacao a horizontal, ja que:

1

y = arctg(——=) = arctg(

) (64)
L/D

C/Cp

Dessa forma, nota-se que quanto maior a eficiéncia aerodindmica, menor sera
0 seu angulo de aproximagao, permitindo que aeronave fique a mais préxima possivel
do eixo horizontal de referéncia e que, consequentemente, permite maior distancia a

ser percorrida antes do pouso.
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Como ja é de conhecimento, a eficiéncia aerodindmica estd diretamente
ligada com altitude e velocidade momenténea de voo e que, de acordo com Rodrigues
(2014), mantendo-se a altitude constante durante a fase de planeio é possivel obter a

velocidade por meio da Eq. 63, da seguinte maneira:

2 xW = cos (y) (65)
p*xS*Cp

vV =

Além disso, assim como evidenciado para o desempenho de subida, por estar
paralela ao deslocamento a componente velocidade apresentara proje¢cdes nos eixos
de referéncia e que, portanto, representarao as parcelas da velocidade na horizontal
e vertical. Dessa forma, para uma rampa de declinio a parcela vertical é entendida
como a razao de descida, ja que segundo a ANAC ela representa o regime de
decréscimo da altitude do veiculo, em metros por segundo.

Comumente representada em fungdo da velocidade horizontal, o
comportamento da razdo de descida do veiculo em projeto pode ser evidenciado no

grafico abaixo.

Razdo de Descida x Velocidade Horizontal
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Figura 38 - Grafico Rd x Vh
Fonte: Autores

Almejando-se maior alcance durante o cumprimento de suas fungodes, é

necessario, que a aeronave atue com o menor angulo de inclinagdo possivel, ou seja,
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ela deve apresentar eficiéncia aerodinamica maxima que, de acordo com o Capitulo
4, pode ser entendido como o ponto no qual a tragdo requerida € minima.
Este, por sua vez, € denominado como o ponto de alcance maximo, cujo
coeficiente de sustentagdo pode ser representado da seguinte maneira:
Cno (66)

c, = =2
L K

De posse deste coeficiente € possivel, consequentemente, calcular seu
angulo de planeio, velocidade horizontal e razdo de descida para as altitudes
abordadas, cujos valores podem ser evidenciados na Tabela 19. No entanto, &
perceptivel que por depender apenas da maxima eficiéncia, seu angulo de inclinagao

permaneceré sempre o mesmo.

Tabela 19 - Dados obtidos para o voo de planeio

A Velocidade Razao de

Altitude Angulo de
Planeio Horizontal Descida
Nivel do mar 9,06° 19,78 m/s -3,15 m/s
1000 m 9,06° 21 m/s -3,35 m/s
2000 m 9,06° 22,33 m/s -3,56 m/s

Fonte: Autores

Dessa forma, a partir da razdo de descida entende-se que o veiculo em projeto
percorrera, para cada segundo, 19,78 metros na horizontal e 3,15 metros na vertical
ao nivel do mar, e assim sucessivamente para cada altitude abordada acima. Com o
angulo de planeio para o qual esta etapa sera executada, é possivel entdo obter a

distancia horizontal que sera percorrida a partir da altura em relagdo ao solo.
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Figura 39 - Representacio da etapa de planeio
Fonte: RODRIGUES, 2014

Com o auxilio da trigonometria obtém-se que, de acordo com a Figura 39:

h
Dhorizontal = m (67)

Como esta distancia depende Unica e exclusivamente da altura em relacéo ao
solo e do angulo de inclinagao, que é constante, ndo importara a altitude da aeronave
e que, portanto, para uma mesma altura sera sempre a mesma.

No contexto do VANT de monitoramento, a altura de referéncia utilizada para
inicio do planeio sera de 100 metros, cuja explicagdo sera abordada mais adiante,
sendo possivel, consequentemente, chegar ao valor de 626,66 metros a serem
percorridos. Com um estudo paramétrico acerca da altura, obtém-se a distancia
necessaria a ser percorrida durante o voo de planeio, como exemplificado no grafico

abaixo.



89

Altura x Distancia Horizontal

250

200

150

100

Altura (m)

626,66

50

0 200 400 600 800 1000 1200 1400
Distancia (m)

Figura 40 - Variagao da distancia horizontal em func¢ao da altura
Fonte:Autores

7.3 DESEMPENHO DE POUSO

Considerando que o atual veiculo de monitoramento sera concebido para uma
pista de decolagem com 100 metros de comprimento, € necessario avaliar também
sua eficacia na fase de aterrissagem, que aborda desde o instante de contato com o
solo até o repouso. Assim como em etapas anteriores, o entendimento acerca das

forgcas que atuam sobre ele é vital para um correto desenvolvimento e analise deste

cenario, presente na Figura 41.
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Figura 41 - DCL para o pouso
Fonte: Autores

Por estar diretamente em contato com o solo, ha o surgimento de uma
componente nao retratada anteriormente, que faz referéncia a forga de atrito dos
pneus com a pista. Além disso, por se tratar de um movimento em que ocorre a
constante reducio da velocidade, a tragao disponivel pelo sistema de propulsdo nao
€ levada em consideragao para sua analise, visto que ela ndo é mais necessaria para
permitir o deslocamento. (RODRIGUES, 2014)

Ja na decolagem, no entanto, ocorre o contrario, ou seja, a tragédo disponivel
por este sistema é de extrema importancia para compreender a dindmica de seu
desempenho. Infelizmente, em decorréncia da falta destes dados, ele ndo pbéde ser
calculado, mas como mencionado, os 100 metros deverdao ser considerados. Isto
posto, a metodologia é extremamente similar para ambas, divergindo em apenas em
algumas partes.

Tendo em vista que a velocidade varia nesta etapa, as equagdes da estatica
nao se aplicam a este caso, sendo regido pelos postulados da dinamica, mais

precisamente a 22 lei.

—(D+R)=m=+a (68)
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Como o objetivo é encontrar uma relagéo para o comprimento horizontal de
pista, para a equacgao acima € levada em consideragao a resultante no eixo horizontal,
paralelo ao deslocamento da aeronave.

A forca de atrito, por sua vez, pode ser escrita como o produto entre o
coeficiente de atrito do solo e a normal do corpo que, para a condigdo acima, € a
diferenca entre a sustentagdo e o peso. De acordo com Sadraey (2013), as pistas

dividem-se em 6 categorias, cujos coeficientes sao tabelados da seguinte forma:

Tabela 20 - Coeficiente de atrito em relagdo ao tipo de solo

Superficie Coeficiente de atrito
Asfalto / Concreto seco 0,03<u=<0,05
Asfalto / Concreto molhado 0,05
Asfalto / Concreto congelado 0,02
Grama sintética 0,04 <u=<0,07
Grama 0,06=pu=<0,1
Solo macio 0,1<pu=<0,3

Fonte: SADRAEY, 2013

Como a aceleragdo é a derivada da velocidade em fungdo do tempo,
integrando e manipulando a equagao acima € possivel obter a relagéo entre as forgas

atuantes, velocidade do veiculo e comprimento necessario para 0 pouso.

2
5, = yrem (69)
2+ [D+px(W=L)]ow

Demonstrada em outras segbes, a equagao que rege o comportamento do
arrasto incidente na aeronave, sofre pequena alteracido em decorréncia da
proximidade com o solo. Surge, agora, o chamado efeito solo, que contribui para a
reducédo do escoamento induzido nas etapas de decolagem e pouso.

Gerado pelos vértices nas pontas das asas, este escoamento prejudica o
desempenho da aeronave por interferir na distribuicado das pressdes incidentes em
seu grupamento alar, dando origem ao arrasto induzido. (RODRIGUES, 2014). Assim
sendo, a proximidade com o solo acaba por contribuir para a dissipacdo destes

vortices produzidos, reduzindo o seu arrasto.
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No entanto, a partir dessa contextualizagao é perceptivel que para a etapa de
pouso, a presencga de um arrasto com maior magnitude é benéfica para a redugao do
comprimento de pista necessario, pelo simples fato de que a aeronave encontra mais

resisténcia ao seu movimento. As equacoes a seu respeito podem ser contempladas

abaixo:
h 2
16 asa
oo (1075) : (70)
haa
1+(16* bS)
D p*xv2xS c @ * C? (71)
= %
2 bo m mrxex AR
onde,

® — Fator de efeito solo
h,s, — Altura da asa em relagao ao solo

b — Envergadura da asa

Analogamente, o coeficiente de atrito caracteristico da pista também
representa o grau de resisténcia apresentado ao descolamento e, portanto, pistas com
melhor construgao, apresentarao maior comprimento total para sua frenagem.

Além disso, segundo Anderson (1999), tendo em vista que as forgas
presentes na Eq. 69 variam em funcdo da velocidade, porém minimamente, assume-
se que sejam constantes para 70% da velocidade de pouso, sendo seus coeficientes
de sustentacao e arrasto baseados neste valor. Como o voo de planeio engloba a
descida da aeronave até o limiar do toque com o solo, a velocidade de pouso é a

mesma obtida para a etapa de aproximacgéo, ou seja, 22,33 m/s.
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Figura 42 - Comprimento de pista em fungao do coeficiente de atrito
Fonte: Autores

O grafico acima relaciona o comprimento total da pista de pouso em fungéo
de seu coeficiente de atrito para duas velocidades distintas, corroborando a afirmacgao
feita que, para menores coeficientes de atrito, obtém-se comprimentos cada vez
maiores.

Para a velocidade horizontal de planeio, curva superior, os valores
encontrados para pistas de melhor qualidade extrapolaram o aceitavel, inviabilizando
sua performance para um contexto de monitoramento. Uma alternativa para contornar
tal situacdo, é fazer com que a aeronave toque o solo com uma velocidade minima
(curva inferior), que para o projeto equivale a velocidade de estol.

Todavia, operar nesta velocidade traz altos riscos para o sucesso da missao,
demandando grande habilidade do piloto para se evitar possiveis catastrofes,
novamente inviabilizando tal operacédo. Dessa forma, a Unica maneira viavel e sem
riscos, € a utilizagdo de um sistema de freios durante a execugao, devido ao fato de
que ele aumenta substancialmente a forga de atrito incidente.

Portanto, do ponto de vista operacional, o projeto de um sistema de freios
capaz de elevar o coeficiente de atrito para valores acima de 0,1 é crucial para um
pouso com bom desempenho, ja que limita seu comprimento maximo ao dobro

utilizado na decolagem, ou melhor, 200 metros
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7.4 DIAGRAMA V-N DE MANOBRA

Responsavel por demonstrar as limitagdes estruturais em voo, o diagrama V-
-n de manobra consiste em uma maneira grafica de retratar o fator de carga incidente
nas aeronaves. Representado por n, o fator de carga compreende a razdo entre a
forca de sustentacdo desenvolvida e o peso do veiculo, representando,
consequentemente, a magnitude dos esforgos aos quais estara submetido.

Tal diagrama, por conseguinte, € de suma importancia para o seu
comportamento, ja que a partir dele sao obtidas as velocidades cruciais para realizar
as operagdes em segurancga. A equacgao que rege tal grandeza pode ser evidenciada

abaixo.

L (72)

Sua faixa de operagdo, portanto, sera definida tendo como base o valor
limitrofe do fator de carga para os quais a aeronave sera projetada. De acordo com a
literatura, estes valores podem ser obtidos a partir da fungdo para a qual sera

atribuida, de acordo com:

Tabela 21 - Fatores de carga limites tipicos

Aplicacao n (positivo) n (negativo)
GA — normal 25<n<3,8 -1,0<sn<-15
GA - dtilitario 4.4 -1,8
GA — acrobatico 6 -3
Construcao caseira 5 -2
Transporte 3<n<4 -1<sn<-2
Bombardeiros 3v4 -1v-2
Cacas 6,5sn<9 -3sn<-6

Fonte:RAYMER, 1992

No contexto do presente estudo, por se tratar de uma aeronave em voo
subsonico e de pequeno porte, classifica-se no primeiro grupo, ou seja, para aviagao
geral (General Aviation) com utilidade normal. Da Tabela 21, é possivel obter entdo o

intervalo do fator limite para sustentacao positiva e negativa, que é entendido como o
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valor acima do qual o veiculo apresentara deformagao permanente, porém sem que
ocorra a ruptura.

Dessa maneira, por se tratar da magnitude dos esforgos evidenciados em voo,
€ notodrio que quanto maior o fator de carga limite para a aeronave, maior seréo os
esforcos aos quais ela estara submetida e, portanto, mais robusto devera ser seu
projeto (RODRIGUES, 2014). No entanto, como a robustez é diretamente proporcional
ao seu peso, objetivando uma aeronave mais versatil e compacta para o cenario das
inspecoes, os limites positivos e negativos serdo os minimos para esta categoria
sendo, respectivamente, 2,5 e -1.

Ademais, por mais que este fator limitante seja a fronteira entre uma operagéo
bem-sucedida e o inicio das falhas, isso ndo quer dizer que a aeronave podera atuar
em total seguranga abaixo deste valor, sendo necessario, agora, determinar a regiao
para a qual desempenhara sua missao. Para isso, manipulando-se a Eq. 72 € possivel
defini-lo em fungédo da velocidade, massa especifica, area alar e peso, conforme a
equacao abaixo.

n :izp*VZ*S*CLmax (73)
max W Z*W

Sendo assim, variando-se a velocidade, tanto para sustentacdes positivas e
negativas, € possivel delimitar a faixa de valores para os quais a aeronave podera
operar em seguranca. Como evidenciado acima, o fator de carga referente a cada
velocidade € calculado com base no coeficiente de sustentagdo maximo, garantindo
que abaixo do qual ela desempenhara seu devido funcionamento. Isto posto, percebe-
se que para valores acima do coeficiente de sustentacdo maximo, o veiculo
necessitaria de maior angulo de ataque para permanecer em voo, ocasionando,
consequentemente, a situagao de estol.

Com a analise paramétrica da velocidade, € preciso, agora, obter algumas das
velocidades cruciais para sua operacao, sendo elas a de estol e de manobra. Como
ja visto anteriormente, a velocidade de estol € a minima possivel para manter-se em
voo, abaixo da qual a sustentacdo desenvolvida € menor do que o seu peso. Como
nesta velocidade as forcas verticais que acometem a aeronave sdo equivalentes, é
possivel obté-la a partir do fator de seguranga calculado, uma vez que em decorréncia
desta condigcao a velocidade para a qual o fator de carga ¢é igual a 1, representa a

velocidade de estol do projeto.
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A velocidade de manobra, por sua vez, pode ser obtida a partir do fator
estrutural limitante, ja que de acordo com Rodrigues (2014), um alto angulo de ataque
nesta velocidade representa esforcos de elevada magnitude e que, portanto,
equivalem ao fator de carga maximo. No entanto, vale ressaltar que isso nao significa
que esta velocidade é a maxima que a aeronave sera capaz de atingir, podendo, &
claro, atingir velocidades acima dela, porém com coeficientes de sustentagdo abaixo
do maximo, para nao ultrapassar o fator de carga limite.

O gréafico abaixo demonstra a plotagem do diagrama V-n para a aeronave de

monitoramento.

Diagrama V-n

Fator de carga (n)
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-2,00

Figura 43 - Diagrama V-n
Fonte: Autores
A outra velocidade essencial para sua operacao equivale ao valor maximo que
a aeronave podera atingir, ja que diferentemente da velocidade de manobra, ela
representa o maior esforgo para o qual o projeto resistira, sendo essa a sua velocidade
de mergulho e, por representar os esforcos maximos, a aeronave estara em seu limite
estrutural, acima da qual falhas virdo a ocorrer. Esta velocidade, segundo norma, é

25% maior do que a velocidade maxima de concepgao e, portanto:

Viergulho = 1,25 * Vmax (74)
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Representadas pelas letras A, B, e C no diagrama, elas sao, respectivamente,
as velocidades de estol, manobra e de mergulho da aeronave vigente, sendo seus
valores evidenciados na Tabela 22 - Faixa de velocidades. Outros dois pontos também
podem ser visualizados e que, apds analise, sdo analogos aos pontos A e C, porém

para ocasides em que a sustentagao é negativa, circunstancia que raramente ocorre.

Tabela 22 - Faixa de velocidades

Velocidade de estol (A) 14,44 m/s
Velocidade de manobra (B) 22,84 m/s
Velocidade de mergulho (C) 40,62 m/s

Fonte: Autores

Além disso, outra importante informacao que pode ser retirada deste diagrama
faz referéncia ao chamado fator de carga ultimo, responsavel por delimitar a regiao de
funcionamento antes da falha por ruptura. Esta regido € representada pelas
delimitagdes em vermelho, dentro das quais ocorre a deformacéo permanente e acima
das quais ocorre a ruptura. Segundo o RBAC 23, “as cargas finais sdo iguais as cargas
limites, multiplicadas por um fator de seguranga de 1,5”, logo para o atual estudo

equivalem a 3,75 e -1,5.

7.5 DESEMPENHO EM CURVA

Tendo em vista que, de acordo com a Figura 9, a miss&o a ser desempenhada
pela aeronave compreende uma fase de retorno ao local de origem, evidenciada pelo
numero 4, é de extrema importancia a compreensao e analise deste tipo de voo para
um bom desempenho do projeto. Seguindo a metodologia ja abordada em algumas
etapas deste capitulo, primeiramente deve ser realizada uma analise das forgcas

atuantes para um voo curvilineo, Figura 44.
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Figura 44 - DCL para voo em curva
Fonte: Autores

Aproveitando-se das equacdes da estatica, a realizagcdo de uma manobra de
curva para esta sec¢ao, sera analisada com velocidade e altitude constante e, portanto,

de acordo com o diagrama de corpo livre acima, evidencia-se que:

L xcos(p) =W (75)

Similar ao seu desempenho de subida e voo de planeio, a realizagédo de um
movimento curvilineo s6 é possivel a partir do surgimento de uma componente que
permita a mudanca de dire¢cao da aeronave. Porém, diferentemente das outras duas
componentes que eram projegdes diretas da velocidade, para uma curva a
componente responsavel por alterar o seu tragado horizontal, é a resultante entre a
forca de sustentacao e o peso.

Dessa maneira, percebe-se que quanto maior o seu angulo de inclinagao,
maior sera a magnitude da forga resultante desenvolvida e que, em decorréncia deste
fato, apresentara menor raio de agao para concluir a manobra, sendo corroborado a
partir do desenvolvimento que vira a seguir.

Apos observar o Diagrama de Corpo Livre apresentado, nota-se que a
resultante responsavel por este deslocamento € paralela ao eixo horizontal de

referéncia. Como a sustentagéo apresenta-se angulada em relagdo a horizontal, duas
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outras componentes surgirdao nos planos de referéncia, sendo elas as projeg¢des
vertical e horizontal, cuja primeira possui mesmo modulo e sentido da resultante.

Saindo da estatica e adentrando um pouco na dindmica, tem-se que, segundo
os principios de Isaac Newton, a resultante das forcas que atuam sobre um corpo é
diretamente proporcional a aceleragcdo que este adquire. Esta aceleragao, para a
manobra em questado, é dependente ndo apenas da velocidade, mas também do raio
de curvatura desta manobra.

Portanto, tendo em vista que esta forga resultante é equivalente a projecao
horizontal da sustentagéo, e que a aceleragéo € dependente do raio da circunferéncia

projetada, entende-se que:

VZ
L * sen(@) = m*v- (76)
R
Logo,
po_m*V? (77)
L = sen(@)

Com esta equacao fica evidente que quanto maior o angulo de inclinagao da
aeronave para com a horizontal, menor sera o raio para se completar a curva, ja que
o denominador tende ao valor da sustentagao. Além disso, menores raios de curvatura
sdo benéficos para o seu comportamento, porque garante a realizagdo das curvas
para angulos abaixo do maximo estipulado, sendo, portanto, o objetivo desta sec¢ao
atingir o menor raio possivel.

Como a massa pode ser reescrita como a razao entre o peso e a gravidade,

obtém-se que:

2
PR AN (78)
g*Vvn?—1

A partir das equacgodes ja demonstradas, € possivel manipula-las de modo a
obter ndo apenas o raio de curvatura minimo, mas também a velocidade e fator de
carga que permitem o cumprimento desta etapa da missdo sem perder sua altitude.
Como suas dedugdes sao bastante complexas e extensas serdao apresentadas em
sua forma final, cuja demonstracdo pode ser obtida na literatura. Elas sao,

respectivamente:
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45K (g)
Rm/’nimo =
T. [M—(4+K=C (79)
p*g*(W)* ( ?2* DO)
)

W
T Ll -2 (80)
minima T
p* ()
4xK=*C
Nminimo zjz_ T~. 2D0 (81)
(w)

Como ja mencionado ao longo deste estudo, em decorréncia da falta de dados
referentes as tracdes disponiveis pelo sistema de propulsdo, ndo foi possivel
determinar sua curva e, consequentemente, os seus respectivos valores, sendo de
suma importancia para a aplicacdo das equacdes acima. No entanto, com intuito de
exemplificar e até mesmo entender o processo para sua obtengao, sera utilizado um
valor de referéncia baseado na poténcia disponibilizada pelo fabricante do motor
utilizado.

De acordo com a especificagao fornecida pela SKYPOWER, o modelo SP-
170 TS ROS apresenta poténcia de 9300 Watts a 5250 rpm. No entanto, observando
a Eq. 78 é notdrio que, para um raio de curvatura minimo, a velocidade deve ser a
menor possivel e, portanto, a tracdo levada em consideracao para a analise sera
baseada na velocidade de estol. Para tal exemplificagao, foi utilizado 40% da poténcia
nominal fornecida, devendo ser relacionada com esta velocidade para chegar-se na
tracao.

Uma vez definida, é possivel agora, obter a velocidade, fator de carga, angulo
de inclinagao e o raio minimo para o qual a aeronave podera realizar tal manobra,

cujos dados estao indicados na Tabela 23.

Tabela 23 - Dados para desempenho em curva

Nivel do mar 1000 metros 2000 metros
Velocidade min. 13,84 m/s 14,74 m/s 15,67 m/s
Fator de Carga min. 1,33 1,33 1,33
Raio min. 22,3 m 25,14 m 28,42 m
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Nivel do mar 1000 metros 2000 metros
Angulo de Inclinacio 41,36° 41,36° 41,36°

Fonte: Autores

De posse destes dados, € evidente que o limitador para o presente projeto €
0 Voo para altitudes mais elevadas, ja que a velocidade e o raio minimo para tal etapa
sao maiores, devendo, portanto, serem retratados como os requisitos minimos para o
desempenho em curva. Além disso, vale ressaltar que para menores altitudes a
velocidade tende a minima necessaria para manter a aeronave em voo, assumindo
até mesmo valores inferiores a esta, o que, consequentemente, aumentaria os riscos

da missao.
7.6 ESTIMATIVA DE TEMPO PARA A MISSAO

Essencial para se compreender a magnitude da missao a ser executada, o
tempo estimado sera baseado nas etapas de voo que foram apresentadas no Capitulo
2. Assim como na metodologia utilizada no calculo da carga maxima, a qual calculou-
se a fracdo em cada etapa, o tempo total pode também ser obtido a partir da soma do
tempo decorrido em cada etapa.

Tendo em vista que a analise da maior parte do presente capitulo foi realizada
para velocidade constante, as etapas de subida, cruzeiro e planeio serdo modeladas
a partir de um movimento uniforme, com exce¢éo da decolagem e pouso. Isso ocorre
pelo fato de que ambas variam suas velocidades, ou seja, na decolagem a aeronave
parte do repouso até alcangar a velocidade de decolagem, ja no pouso ocorre o
contrario.

Dessa forma, para um movimento uniforme ja € de conhecimento comum que
a velocidade é tida como a variagao do posicionamento (deslocamento) de um corpo

em func&o do tempo, logo:

Conforme abordado no inicio deste projeto, a aeronave percorrera um total de

250 quilémetros até o fim de suas atividades, sendo a maior parte em voo de cruzeiro.
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Como a manobra de curva para o retorno ao local de decolagem é insignificante
comparada as demais, sera desconsiderada para a obtencdo do tempo total da
missdo. Levando isto em consideragdo e com alguns dados ja obtidos, o
deslocamento total nas etapas de cruzeiro sera aproximado para 247 km a uma
velocidade de 25 m/s, com tempo equivalente & 9880 segundos ou 2 horas e 45
minutos.

Para as etapas de subida e descida a teoria € a mesma, no entanto como a
aeronave se encontra em movimento de ascensao e declinio, as velocidades que
farao parte dos calculos sdo as verticais que, como ja mencionado, equivalem as
razdes encontradas. Portanto, o tempo equivalente é referente ao necessario para
subir ou descer tantos metros, sendo o seu deslocamento, consequentemente, a

altura em relagao ao solo, cujas equagdes podem ser evidenciadas abaixo.

h

Loubida = po (83)
h

Ldescida = m (84)

Para a obtencao da altura em relacéo ao solo, utilizou-se referéncia fisica de
uma das grandes empresas do setor elétrico brasileiro a respeito do tamanho das
torres utilizadas em suas linhas de transmissdo. Foi disponibilizado, portanto, o
tamanho da maior torre utilizada em seus sistemas, com valor significativo de 80
metros de altura.

De posse deste dado, estipulou-se 100 metros como a altura de seguranca
para estabilizagado da aeronave, de forma que no pior caso, ou seja, para torres desta
altura, a aeronave possa realizar suas operagdes da forma mais segura possivel.
Aplicando-se as equacbes 83 e 84, foi possivel chegar nos valores de
aproximadamente 30 e 70 segundos para a descida e subida, respectivamente.

Uma vez calculados os tempos para as etapas uniformes, faz-se necessaria
a analise acerca das etapas em que a velocidade varia. Considerando que apenas
esta grandeza seja variavel, ou seja, que sua aceleragdo seja constante, ha,
consequentemente, a presenga de um movimento uniformemente variado, que é
regido pelas seguintes equagdes:

VFZinal = Vlgnicial +2*xax*AS (85)
Veinat = Vinicia + @ * t (86)
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Como ambas as etapas possuem velocidades nulas, inicial para a decolagem
e final para o pouso, é possivel a partir do sistema acima obter o tempo necessario
para se completar cada uma delas. Quanto aos comprimentos de pistas, para a etapa
de pouso sera utilizado, o dobro do comprimento de decolagem, conforme a Segao
7.3.

Além disso, segundo Rodrigues (2014), a velocidade base para a analise no
pouso € a de estol, tendo em vista que a aeronave toca o solo nesta velocidade. No
entanto, como na secado do planeio as analises foram feitas para velocidades
constantes, o veiculo tocaria o solo com a velocidade horizontal de planeio, e que,
portanto, sera levada em consideracao para tal analise. Com esta consideragao, os
tempos obtidos para cada etapa foram, respectivamente, 12 e 18 segundos para
decolagem e pouso.

O tempo total, por sua vez, € a soma de todos os valores encontrados para

cada etapa, sendo necessario para se completar a missao, aproximadamente 3 horas.
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8 CONSIDERAGOES FINAIS

8.1 RESULTADOS OBTIDOS

De suma importancia para estilo de vida contemporaneo, o suprimento de
energia € vital para o crescimento e desenvolvimento da sociedade ao redor de todo
o mundo. As linhas de transmissao sao ativos essenciais para o cumprimento desta
atividade, transmitindo a energia elétrica gerada de um polo para outro e permitindo
sua distribuicdo aos centros urbanos.

Situadas ao longo de todo o territério nacional, estdo suscetiveis aos mais
diversos infortunios do meio em que estdo inseridas, tendo como principal obstaculo
sua obsolescéncia. Dessa maneira, as extensas tarefas de inspe¢des e manutencdes
sao cruciais para o seu devido desempenho.

Dessa maneira, o presente trabalho propés o desenvolvimento de um veiculo
aéreo nao tripulado para a realizagdo de parte destas atividades, objetivando
processos menos extenuantes ndo apenas do ponto de vista humano, mas também
do financeiro. A utilizagdo deste tipo de tecnologia permitiria obter resultados mais
precisos acerca de seus componentes e atividades ilegais que venham a ocorrer em
suas proximidades.

Com auxilio da vasta literatura, foi possivel desenvolver as metodologias
necessarias para o estagio preliminar de um projeto, a etapa conceitual, que permite
alcancar uma ideia geral do desempenho e dimensao deste veiculo.

Uma aeronave de aproximadamente 78 quilos, 5,2 metros de envergadura e
3 metros de comprimento foi desenvolvida até o presente momento, sendo
perfeitamente capaz de realizar as atribui¢des descritas ao longo do primeiro capitulo.
Capacitada para levantar voo nas mais diversas pistas, foi planejada para executar
sua missao com um comprimento de decolagem maximo de 100 metros, e o dobro
para 0 pouso por meio de um sistema de frenagem, com um tempo de
aproximadamente 3 horas para percorrer os 250 km previstos na missao.

As velocidades cruciais para seu funcionamento tal como as anélises acerca
das condi¢des de voo foram realizadas nas etapas das forcas e desempenho deste

veiculo, constatando uma étima eficiéncia para a velocidade de cruzeiro, ou seja, para
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a missao como um todo. Para sua velocidade de estol, obteve-se o simbdélico valor de
14,44 m/s, sendo esta a velocidade minima do projeto.

Do ponto de vista aerodinamico, obteve-se um perfil de asa NACA 0010-35
para uma configuragdo trapezoidal, localizada na parte inferior da fuselagem (asa
baixa). J& para a empenagem adotou-se 0 modelo convencional, cujo perfil obtido
para a estrutura horizontal e vertical, foi o NACA 0012.

E evidente, portanto, que tal aeronave contribuiria de forma significativa na
manutencgao do setor elétrico, ja que, pelo fato de cobrir longas distancias em um curto
periodo de tempo, permite um planejamento mais otimizado das inspecgbes e

manutencgdes, levantando dados precisos e de extrema importancia.

8.2 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Por mais que tal segcao conclua o presente trabalho, novas oportunidades se
abrem para projetos futuros, permitindo a continuagéo de outras etapas e analises que
agregarao cada vez mais para esta aeronave e para a instituicao de ensino.

Dessa forma, nesta etapa sédo propostos alguns temas acerca do abordado
até o presente momento, permitindo que aqueles interessados no assunto, possam
contribuir academicamente para etapas futuras ao projeto conceitual. Seguem abaixo
algumas propostas:

e Projeto estrutural dos componentes descritos;

e Analise da estabilidade estatica e dinamica da aeronave;
¢ Projeto das superficies de controle;

¢ Projeto do sistema de freio

e Reestruturagao da aeronave para alcances maiores;

¢ Analise da viabilidade econdmica;

¢ Desenvolvimento dos sistemas de controle;

e Analise mais detalhada acerca do sistema de propulsao;
e Simulacdo e Modelagem dinamica;

¢ Analise aprofundada da aerodindmica do VANT.
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