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Resumo: A utilizacao de veiculos aéreos nao tripulados (VANTSs) contribui positivamente para o
aumento da produtividade agricola, especialmente na economia de defensivos agricolas gerada pela
aplicagao destes em dreas onde hd real necessidade. Embora jd existam VANTS para a pulveriza¢ao
de agroquimicos e fertilizantes, a maioria das solugoes de mercado possui propulsao elétrica e limita-
se a uma baiza autonomia. Com isso, este artigo apresenta o projeto preliminar de um VANT penta-
rotor de propulsdao hibrida. O projeto preliminar teve inicio com o congelamento da configuragao,
oriunda de um projeto conceitual prévio. Serd realizado o projeto dos sistemas principais, através
de cdlculos analiticos e numéricos, e em sequida os testes e andlises refinadas. No final, obter-se-d a
geometria desses sistemas, as estimativas de custo e de massa e 0s requisitos técnicos dos sistemas
secunddrios. Os resultados deste trabalho servirao como ponto de partida para projetos futuros que
visam o projeto de VANTs acima de 25 quilogramas, de modo a contribuir com o aumento da
produtividade agricola em grandes lavouras.
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1. INTRODUCAO

Conforme estimativas apresentadas por |Geller et al. (2017)), a produgdo de graos deve aumentar
em 24,2%, no Brasil, até 2027 e exigira grandes investimentos em pesquisa e desenvolvimento. Os
avancos tecnoldgicos na agricultura tém por objetivo principal aumentar a eficiéncia da produgao e,
segundo Cordoa and Cavichioli (2016), uma das maneiras de atingir esse objetivo é com a aplicagao
de defensivos de forma controlada, evitando sobretaxa, balizamentos e amenizando a contaminagao do
meio ambiente. Tais aplicagoes podem ser realizadas através de VANTS, podendo ser até cinco vezes
mais rapidas do que com méaquinas tradicionais, como tratores (Pecharroméan and Veigay, 2016]).

Existem, no mundo, empresas que ja desenvolvem VANTSs para a aplicagdo de defensivos agricolas.
Um exemplo é o VANT AGRAS MG-1 da empresa chinesa DJI. No entanto, ainda que alguns desses
VANTSs ja tenham boa aceitacdo no mercado, a grande maioria possui baterias LiPo como fonte de
energia, que os limita a uma autonomia de 10 a 45 minutos (Yacef et al., 2017). Uma forma de
contornar esse problema é utilizando um sistema de propulsao hibrida, como por exemplo, um motor
de combustao interna como fonte priméria de energia e um gerador elétrico para converter a energia
mecéanica para elétrica, para atender os sistemas que necessitam desta.

O veiculo considerado nesse trabalho é um sistema com capacidade de voo auténomo com decola-
gem e aterrissagem vertical (vertical take-of and lading-VTOL) que voa em estado quasi-estacionario
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pairado. Foi proposto um veiculo penta-rotor onde os cinco rotores estao dispostos de forma simétrica,
sendo quatro menores, dispostos nas extremidades, com um maior posicionado centralizado, sendo esse
altimo muito mais potente que os demais. Para o caso deste trabalho, o motor central é a combustao e
os laterais sao elétricos. O controle de posigao vertical é feito através da redugao ou acréscimo da tra-
¢ao no propulsor central, ja o controle de atitude é realizado pelos rotores laterais. Ainda, o propulsor
central é composto por um pares de hélices coaxiais contra-rotativas.

No trabalho |Portella et al.|(2018) foi apresentado o equacionamento da mecénica de voo da aeronave
e proposta uma malha de controle para a mesma. Para demonstrar a viabilidade do conceito, foi
observada a capacidade da aeronave rastrear uma referéncia pré-determinada, mesmo quando sujeita
a uma tesoura de vento. Como as agOes de controle exigidas sao facilmente obtidas com atuadores
comerciais (motores brushless de aeromodelismo), a configuracdo do tipo penta-rotor se demonstrou
promissora. Nesse trabalho, busca-se apresentar de forma didatica o caminho metodolégico seguido
durante a fase de projeto preliminar, até a etapa de obtencao da conformacao dos principais elementos.
Também serao apresentadas e justificadas as escolhas de componentes eletrénicos e mecinicos mais
criticos tomadas ao longo do projeto. Ao final do trabalho, espera-se ter em méaos um material técnico
de engenharia que permita a prototipagem da aeronave sem ambiguidades e com grande confiabilidade.

2. METODOLOGIA

Segundo [Austin/ (2010)) o projeto de VANTSs é comparavel ao de aeronaves tripuladas, com excegao
dos sistemas necessarios para a acomodacao e seguranca dos tripulantes. Dessa forma, [M.Nicolai and
E.Carichner (2010]) evidencia que o projeto de aeronaves é dividido em trés fases principais: projeto
conceitual, projeto preliminar e projeto detalhado. De acordo com Raymer| (1992), a fase de pro-
jeto preliminar inicia-se quando as principais alteragoes de projeto estao finalizadas, isto é, quando
a configuragado esté congelada. Além disso, Austin| (2010)) afirma que na fase de projeto preliminar
sao determinados quais elementos serao fabricados e quais serao comprados, incluindo estimativas de
custo.

Assim, foi proposta uma metodologia de projeto que englobasse as principais etapas e atividades
da fase de projeto preliminar. A figura [I]ilustra um fluxograma dessas etapas e atividades.
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Figura 1: Fluxograma das principais etapas e atividades do projeto preliminar.

O congelamento da configuragao foi realizado no final da fase de projeto conceitual. A definigao das
atividades listadas nessa fase encontra-se no trabalho de (Portella et al., 2018)).

A segunda etapa do projeto preliminar é o projeto dos sistemas principais. Nessa fase, primeira-
mente, avalia-se a viabilidade técnica e econémica do projeto dos componentes de cada sistema. Apos
ter conhecimento de quais componentes serao projetados, parte-se para o dimensionamento dos mes-
mos. Para realizar esses dimensionamentos, sao utilizadas teorias analiticas e métodos computacionais.
Em seguida, realiza-se o desenho técnico mecénico dos componentes e o planejamento da fabricagao.

Na sequéncia, sao realizados os testes de bancada dos componentes fabricados. Os objetivos prin-
cipais dos testes s@o: verificar a integridade estrutural dos componentes, avaliar a interface entre os
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mesmos, validar o projeto e refinar as anélises de mecéanica de voo. Apods a realizacao dos testes,
verifica-se a possibilidade da continuacgao do projeto, pois se algum componente do protétipo falhar ou
nao atender os requisitos, retorna-se para a etapa de projeto.

Finalmente, realiza-se a montagem dos componentes principais, as estimativas refinadas de massa
e de custo e a especificagdo dos requisitos dos sistemas secundarios. Com isso, encerra-se a fase de
projeto preliminar e inicia-se o planejamento da fase detalhada. A figura [2] apresenta um resumo da
sequéncia de projeto adotada.
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Atende
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SIM

Figura 2: Resumo da sequéncia de projeto.

2.1 Projeto Preliminar

Como destacado, a primeira etapa de projeto é a fase conceitual. Nessa etapa sao tidos como ponto
de partida certos requisitos de projeto, tais como: As necessidades e objetivos dos stakeholders, as
restrigoes geradas pela legislacao, caracteristicas minimas de desempenho e, exigéncias operacionais e
funcionais.

Observando a normativa RBAC94 (Agéncia Nacional de Aviacao Civil, [2018)), a qual categoriza aero-
naves, estabeleceu-se que a massa méxima de decolagem da aeronave se limita aos 25Kg, objetivando-se
adequar a aeronave & classe 3 o que dispensa a necessidade de piloto com formacao especifica e nao
possui termos rigidos de certificacao.

O principal problema que se busca sanar com este projeto é a baixa autonomia e dificuldade ope-
racional das aeronaves atualmente presentes no mercado, para tal, optou-se pela escolha de um motor
principal a combustao interna, evitando assim o inconveniente de se trasportar e substituir baterias.

A capacidade de carga escolhida foi de 10Kg. Essa escolha veio da observagdo das aeronaves da
categoria ja consolidadas no mercado. Nesse ponto, destaca-se que, por se buscar uma maior autonomia
com o motor de combustao interna, pode-se atuar com as categorias de baixo volume de calda, ultra
baixo volume de calda (classe da maioria dos VANTs do mercado) e ultra ultra baixo volume de calda
(<0.51/ha), sendo possivel pulverizar até 20 hectares com um tanque (classificagdo de acordo com a
norma Standard S 327/197 apresentada em |[Rasi| (2017))).

Para atuar com volumes de calda baixos, é necessario um bom controle posicional da aeronave, por
este motivo a arquitetura mais adequada é uma aeronave capaz de voar em estado pairado (hover).
Além de precisas, com esse tipo de controle, geralmente se tem a capacidade de decolar na vertical,
eliminando a necessidade de pista para pousos e decolagens.

Considerando todos os aspectos descritos, foram observadas geometrias capazes de satisfazer o
projeto. Apos isso, o comportamento dindmico de cada geometria foi equacionado e simulado através
do software computacional Matlab. Tendo os resultados, foram observadas as a¢oes de controle exigidas,
quantidade de atuadores envolvidos e complexidade da geometria para a escolha da configuracao final.

3. PROJETO
3.1 Conjunto propulsivo

O conjunto propulsivo é um subsistema muito critico em projeto de aeronaves. A engenharia
envolvida no projeto de um motor é bastante complexa e a abordagem adotada pelo grupo foi de
comprar o motor que melhor se adéque as caracteristicas da missdo. De maneira simplificada, deseja-
se um motor capaz de fornecer a poténcia necessaria para manter a aeronave em voo, além de prover
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poténcia para o sistema de geracao de energia elétrica, além disso é requerido que o motor tenha a
menor massa possivel.

3.1.1 Hélices

A poténcia necessaria para o voo é uma caracteristica que depende das hélices coaxiais adotadas.
Assim para viabilizar um estudo mais preciso, implementou-se em Matlab um algoritmo genético que
busca caracteristicas geométricas da hélice, de modo a maximizar a tragao e minimizar a poténcia de
eixo requerida, o algoritmo utiliza a teoria dos elementos de pa e do momento (do inglés, BEMT') para
modelar a aerodindmica das hélices (a modelagem completa pode ser encontrada em Tsadok| (2014)).
O algoritmo BEMT tem como entradas: Curvas C'p e Cp vs « do perfil aerodindmico utilizado, corda
ao longo do raio, dngulo de ataque ao longo do raio, velocidade angular da hélice, raio da hélice e
retorna a tragao e poténcia necessaria no eixo.

O algoritmo implementado possibilita a especificagdo de uma hélice com parmetros 6timos para
a aeronave, porém, a fabricacao da mesma se tornaria muito custosa e, portanto, decidiu-se avaliar
algumas hélices disponiveis comercialmente. Tendo como pardmetro de comparagao esta hélice 6tima,
varias hélices comerciais foram avaliadas e a melhor relacao custo-beneficio encontrada foi para a
hélice Align 700 3G, construida em fibra de carbono e que opera em uma velocidade angular nominal
de 700 RPM, com um éangulo de ataque de 5° constante ao longo do raio, junto de uma corda de
60 mm também constante ao longo do raio. Para esta hélice, a poténcia no eixo é de 3,8 HP, gerando
uma tracao de aproximadamente 260 N. Ainda, pelos dados do fabricante, a hélice possui um limite
estrutural de rotagao igual a 2450 rpm.

3.1.2 Motor

Partindo do pressuposto que sera utilizado um motor a combustao como fonte priméaria para o
conjunto propulsivo, existem basicamente duas opg¢oes para aeronaves remotamente pilotadas: que sao
os motores de quatro e dois tempos, ambos ciclo Otto.

Os motores mais utilizados s@o os motores tipo Glow, que tém como combustivel a mistura de
metanol, 6leo e nitrometano. Dentre suas principais vantagens, estes motores sao extremamente leves
e possuem uma construcao simples. Contudo, utilizam um combustivel demasiadamente caro e de
dificil acesso, necessitam uma maior frequéncia de manutencao e, como fator mais decisivo para sua
exclusao em nosso projeto, sao de baixa poténcia.

Apos extensa pesquisa, a fim de suprir os requisitos determinados, o motor escolhido foi selecionado
a partir dos seguintes critérios: custo, massa e poténcia. Dentre os diversos fabricantes existentes, o
motor selecionado foi o DLE-85 da fabricante chinesa DLE.

Trata-se de um motor de ciclo dois tempos com um deslocamento volumétrico de 85 centimetros
ciibicos que fornece, de acordo com o fabricante, uma poténcia de 8,5hp a 7500 RPM, massa total
de 1,94kg (sem periféricos) e um custo de $549,99. A fim de compara¢do, os motores de ciclo quatro
tempos e poténcia similar disponiveis no mercado sao, em sua maior parte, utilizados em maquinas
de jardinagem, sendo, em média, 10 vezes mais massivos e 3 vezes mais caros. No entanto, motores
quatro tempos sdao, em geral, mais econémicos com consumo especifico de combustivel cerca de 25%
menor, além de serem menos poluentes, por nao usarem 6leo lubrificante misturado ao combustivel.

Comparando o motor escolhido com outros motores de ciclo dois tempos e poténcia equivalente,
temos como caso mais proximo o motor DA-85 da empresa americana Desert Aircraft. Este motor é
capaz de desempenhar uma poténcia de 8,5hp também a 7500 rpm e possui demais caracteristicas de
construcao muito semelhantes ao motor da empresa DLE, contudo, tem um custo de $795,00 e massa
de 1,95kg. Além de ser um motor mais caro, ndo inclui um dos principais acessoérios, que o motor da
DLE inclui, que se trata do muffler.

Apesar de salientar-se na segao anterior que, com 3,8hp de poténcia no eixo é possivel suprir as
necessidades da hélice principal, gerando a tragao necesséria para que o VANT se mantenha em voo
pairado, o motor possui 8,5hp, de modo a possibilitar a estabilidade da aeronave em condigoes meteoro-
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Figura 3: Sistema de transmissao de poténcia com engrenagens conicas.

logicas adversas, como rajadas de vento, além de suprir poténcia suficiente para o gerador de energia,
este que é responséavel por alimentar o sistema elétrico completo do VANT, bem como compensar
perdas mecéanicas no sistema de transmissao de poténcia e devido ao rendimento da hélice.

3.2 Sistemas Mecéanicos
3.2.1 Transmissao de poténcia e inversao de rotacao

O motor apresentado na segao anterior é capaz de atingir rotagdo méxima de 7500 rpm com po-
téncia de 8,5 hp. Como foi apresentado, as hélices apresentam limite estrutural de, no maximo, 2450
rpm e possuem uma faixa de velocidades angulares 6timas de operacao em torno de 700 rpm. Por
consequéncia, foi necessario projetar um sistema de redugao de rotagao.

Existem intmeras formas de realizar a transmissao de poténcia em sistemas mecanicos.
land Nisbett| (2016) apresenta a metodologia para a analise de sistemas de redugao com engrenagens,
polias e correntes. Neste projeto, optou-se por realizar a transmissao de poténcia com engrenagens
conicas de dentes retos, devido a maior conveniéncia na disponibilizagao das pegas que compoem o
VANT tornando-o mais compacto. Qutras opgoes para transmissao de poténcia como polias e correntes
foram avaliadas, sendo descartadas devido ao nao atendimento dos requisitos de projeto.

A Fig. Blmostra o sistema de redugao e inversao de rotagao projetados. O pinhao conico transmite a
poténcia fornecida pelo motor para duas coroas conicas, a uma razao de transmissao de 6,25:1. A coroa
superior rotaciona no sentido horéario, enquanto a inferior no sentido anti-horario. Assim, os sistemas
de reducao e inversao sao acoplados, ou seja, o0 mesmo sistema que reduz a rotacao faz a inversao da
mesma.

3.2.2 Analise estrutural das engrenagens

A andlise de tensoes em engrenagens conicas foi realizada através do método AGMA (American
Gear Manufacturers Association), o qual é um método padronizado para andlise e projeto dos varios
tipos de engrenagens. Duas equagoes fundamentais sao utilizadas na metodologia AGMA, uma para a
tensao flexional e outra para a tensao de contato.

A equagao fundamental para a tensdo de contato é apresentada na Eql[I] e a resisténcia permissivel
de contato é dada pela Eq2l

1000W;

1/2
——— KAK K ZoyZye 1
g KA Kus, 2 (1)

JH:ZE<
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Onde as variaveis para o calculo da tensao de contato sao definidas na Tab[]

Wi Forga tangencial no dente (V) Zg Coeficiente elastico ([N/mm?]°-?)

b Largura da face do dente (mm) d Didmetro primitivo do pinhao (mm)
Zr Fator geométrico para a resisténcia de cavitagao Ka Fator de sobrecarga

Ly Fator geométrico para a resisténcia de cavitagao K, Fator dindmico

Zze Fator de coroamento para a resisténcia a cavitacao oH,,, | Tensdo de contato admissivel (M Pa)
Znt | Fator de ciclagem de tensdo para a resisténcia a cavitagao Su Fator de seguranga de contato
Zw Fator de razao de dureza para a resisténcia a cavitacao Kug Fator de distribuicao de carga
Zz Fator de confiabilidade para cavitagio Ko Fator de temperatura

Tabela 1: Defini¢do das variaveis para o célculo da tensao de contato em engrenagens conicas.

A tensao de flexao ¢ fornecida pela Eql3|e a tensao de flexao permissivel pela Eqf4]
_ Wi KaKy YaKpg

_ 3

Y e YaYy ()
O Fji YNT

_ 4

TEP T TSR KyY, )

Onde as variaveis para o célculo da tensao de flexao sao apresentadas na Tab 2]

Met Modulo transversal externo (mm) Sr Fator de seguranga a flexdo

Ys Fator de curvatura para a resisténcia a flexao d Didmetro primitivo do pinhao (mm)

Y Fator de tamanho de tamanho para a resisténcia de flexdo | o, Tensao de flexdo admissivel (M Pa)

Y. Fator de confiabilidade para a resisténcia a flexao Y Fator geométrico para a resisténcia flexional
YnT Fator de ciclagem de tens@o para a resisténcia a flexao

Tabela 2: Definicao das varidveis para o célculo da tensao de flexdo em engrenagens conicas.

Todos os fatores definidos nesta se¢ao foram obtidos através de propriedades mecéanicas e geométri-
cas dos materiais utilizados e através de bancos de dados de procedimentos experimentais, conforme
apresentado em |(G.Budynas and Nisbett| (2016). Os materiais selecionados foram ago AISI 1035 para o
pinh&o e Nylon 6.6 para as coroas. Apos o célculo das tensoes de flexdo e de contato, comparou-se essas
tensoes com os limites de resisténcia para os materiais escolhidos e calculou-se os fatores de seguranca
para cada engrenagem.

3.2.3 Analise estrutural do eixo

O dimensionamento do eixo foi realizado de acordo com o método ASME (American Society of
Mechanical Engineers). De acordo com |L.Norton (2013), esse método é muito utilizado em projetos
preliminares de sistemas mecénicos e resulta em boas aproximacoes.

De acordo com o método ASME, o projeto é realizado considerando-se flexao alternada e torgéo
fixa. Assim, para um eixo solido, o didmetro do mesmo é calculado através da Eqlh|

o7 1/271/3

32N M\? 3 Tom
d= Kp— S K a2
n < fo) - 4 < Jom Sy) )

Onde, Ny & o fator de seguranca, Ky e Ky, sao o fator de concentragao de tensao de fadiga e o
fator de concentracao de tensao pela tensdo média, respectivamente. O pardmetros do material sao
o limite de resisténcia & fadiga, Sy, e o limite de escoamento, S,. No método ASME considera-se
Kjtsm = 1. A magnitude maxima do momento, M, e o torque méximo, T}, sao obtidos através da
analise de forcas e esforgos internos na estrutura.
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Os esforcos atuantes no eixo sao devido as forgas no par de engrenagens conicas. Essas forgas atuam
em trés diregoes, no sentido tangencial ao dente, no axial e no radial. As Eqs. [0} [7] e [§] sdo utilizadas
para calcular a forga tangencial, radial e axial no ponto de contato entre os dentes do pinhéo e da
coroa, respectivamente. Essas forgas sdo ilustradas na Fig[]

Figura 4: Forcas atuantes nos dentes de engrenagens conicas. Retirado de |G.Budynas and Nisbett
(2016).

H
Wy = —= 6
=y (6)
W, = Wy tan ¢ cosy (7)
W, = W, tan ¢ sin~y (8)

Onde, H é a poténcia transmitida, V; é a velocidade tangencial no dente da engrenagem, definida
na Eq[9] ¢ ¢ o angulo de pressdao da engrenagem e «y é o angulo primitivo do pinhdo. Os angulos sao
ilustrados na Figfd]

Vi = mdn (9)

Onde, d é o didmetro primitivo do pinhao e n é a rotagao do eixo do motor em rotagoes por segundo.

A analise dos esforgos internos foi realizada utilizando a funcao de singularidade de Macauley,
definida na EqI0}] A Figlj mostra o diagrama de corpo livre do sistema analisado, onde y é o eixo
longitudinal, utilizado para a analise do equilibrio de momentos.

0 y<a
(y—a)
Onde, F' é a magnitude da forca aplicada, a é a distancia da for¢a ao ponto inicial de analise e b é
o expoente que depende do tipo de esforgo.
A fungao de carregamento é apresentada na Eq[II} onde Fo e Fp sao as reagdes de apoio nos
mancais e W ¢ a for¢a no dente da engrenagem. Integrando-se a Eq[I1] com respeito a y obtém-se o
esforgo cortante (Eq e, integrando-se novamente, obtém-se 0 momento fletor (Eq.

f:F<y—a>b{ (10)

y=a

g=Fo<y—0>"14W <y—61,35>"1 +Fp <y —181,35 >~} (11)
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Figura 5: Diagrama de corpo livre do sistema com engrenagens conicas.

V=F<y—0>"4+W <y—61,35 > +Fp < y — 181,35 > (12)

M=Fo<y—0>"4W <y —61,35 > +Fp <y — 181,35 >* (13)

A partir das fungoes de esforco cortante e momento fletor tragou-se os gréficos apresentados na
Figlo] Assim, verificou-se a magnitude méaxima do momento fletor, M, e aplicou-se a mesma na Eq[j]
para obter o didmetro minimo do eixo. O gréfico da variacdo da magnitude do momento fletor e
do esforgo cortante ao longo do comprimento do eixo sao tteis, também, para o dimensionamento
de escalonamentos no eixo, como rebaixos para acomodagao de aneis de trava e rasgos de chaveta,
os quais serao realizados na fase de projeto detalhado. Esses rebaixos devem ser feitos em pontos
onde a magnitude do esforco cortante e momento fletor sdo menores, visto que, os mesmos adicionam
concentradores de tensao.

Magnitude do esforgo cortante i 104 Magnitude do momento
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Figura 6: Magnitudes do esforgo cortante e momento fletor no eixo.

3.2.4 Sistema de conversao de energia

Para a geracao de energia elétrica, estudou-se duas possibilidades: geradores sincronos e motores
brushless. A primeira, além de mais cara, ndao apresentou as caracteristicas de massa e poténcia dese-
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jadas para o projeto, mostrando-se, dessa forma, invidvel. A segunda, por utilizar imas permanentes e
nao possuir escovas, apresenta uma melhor relagdo peso/poténcia.

De acordo com , motores brushless podem ser esquematicamente visualizados como
se fossem motores trifdsicos convencionais, porém com imas permanentes. Possuem trés terminais
que oscilam de maneira senoidal semelhante a um alternador veicular, alterando a frequéncia com a
rotacdo. Para a aplicacio, faz-se necessario o uso de uma ponte retificadora trifasica para polarizar a
tensao e, posteriormente, um regulador de tensao para que a energia gerada possa alimentar a bateria
dentro das suas especificagoes. Conforme o planejamento, o projeto detalhado deste sistema ainda néao
foi realizado, pois depende do consumo de energia elétrica do VANT, que depende de subsistemas que
ainda estao sendo dimensionados.

3.3 Estrutural

No que se refere a estrutura da aeronave, esta precisa ser robusta, de facil manutengdo e barata.
O dimensionamento de um conjunto estrutural robusto e otimizado depende, diretamente, de uma
precisa caracterizagao dos esforcos atuantes na aeronave, ao longo de todas as suas condigoes de
operagao. Feita esta caracterizacao, projeta-se a aeronave com um conjunto estrutural adequado para
resistir as condi¢oes mais criticas de operacao. Como esperado, a condi¢ao critica é diferente para cada
subsistema da aeronave e, dessa forma, as seguintes subsegoes discutem a condicao critica pertinente
a cada subsistema, assim como o seu projeto.

3.3.1 Airframe

O Airframe é toda a estrutura mecénica da aeronave. Para atender os requisitos de facilidade e baixo
custo de fabricagdo e manutengao, bem como o requisito de robustez, o Airframe foi projetado para ser
construido apenas de tubos de secao retangular. Para dar suporte mecénico a todos os componentes a
ele ligados a topologia da Figura [7] foi determinada.

Figura 7: Airframe da aeronave.

Na Figura [7] as quatro vigas sao parafusadas a estrutura principal para proporcionar facilidade no
armazenamento e transporte da aeronave, foi verificado que as regioes dos pinos sdo locais onde a
tensao interna é maxima, isso é verdade apenas quando a aeronave tem 80% do seu peso suportado
por apenas um dos bragos, condigao que pode ocorrer em uma situagao de transporte manual.

Na Figura |8 I ¢ a forca atuante, Fy; e Fys sao as reagoes de apoio, [1, [2 e L sao distancias dos
furos e M e V sao o momento fletor e o esforgo cisalhante.

O comprimento da barra (0,65 m) é determinado de modo que motores de controle estejam fora
da zona de escoamento da hélice principal, evitando, assim, as imprecisoes de controle geradas pelo
escoamento turbulento. Utilizando as relagoes de tensao causada por flexdo e tensdes causada pelo
esforco cisalhante obtém-se as expressoes para as tensoes de von Misses nos pontos B e C, que sao
pontos onde a tensdo pode ser maxima. As expressoes sdo apresentadas nas equagoes

, 6FH(L—1; —1l2)

7B = ThHS 1 (b— 202t — H) (14)
& =3V2y/F2(l +1s— L)2 (£ + )

Q
Q
I
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Figura 8: Diagrama de corpo livre de um dos bragos.

onde £ é dado por
‘= 3v%(t — 2H)? (15)
12(H — )2 (b(3H2 — 6Ht + 412) + (H — 2t)3)*

e ( por
(H — 2t)?

(bH3 + (b — 2t)(2t — H)3)?

Onde b é o tamanho da base da segao retangular do tubo, H é a altura e t é a espessura. A fabricagéo
de tubos de se¢ao retangular é feita com tamanhos padronizados, isso impde que as dimensoes da barra
projetada devem ser iguais aquelas disponiveis da fabricagdao. Utilizando as equagoes observou-se
que a tensdo interna maxima é de o),,, = 183,1640 MPa para uma barra com base b = 12,7 mm,
altura H = 25,4 mm e espessura t = 1,58 mm. Para proporcionar o adequado fator de seguranga seré
utilizada a liga de aluminio 2014-T4 (A92014) que possui tensao de escoamento de 290 MPa. O fator

de seguranca n é, utilizando o critério de falha de Von Misses, entao

o200
" T 183,1640

Algumas consideragoes se fazem necessarias: a abordagem utilizada para calcular a estrutura nao
leva em consideracao a vida em fadiga da mesma, bem como utiliza uma anélise simplificada para o
estudo de tensoes. Porém, todas as aproximagoes foram feitas de modo a serem conservadoras, deste
modo, na fase de projeto detalhado, uma anélise mais refinada apenas indicard redugoes de massa e
otimizacao do Airframe.

¢= (16)

1,5833 (17)

3.3.2 Trem de pouso

O trem de pouso foi dimensionado para ser a primeira peca a falhar em caso de condigoes criticas
durante a aterrissagem da aeronave. Dessa forma, a carga devido ao impacto nao é transmitida por
completo para os demais componentes estruturais e, assim, evita-se o comprometimento de estruturas
de elevada importancia como motores, hélices, atuadores, etc. Como solugdo de projeto, decidiu-se
utilizar vigas curvas de pequena espessura.

A tensao normal devido & flexdo para uma viga curva é demonstrada em |R.C.Hibbeler| (2010) e
apresentada na Eq[Ig|

o=——""= (18)
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Figura 9: Representagao geométrica e distdncias de interesse na anélise de vigas curvas. Retirado de
R.C.Hibbeler| (2010).
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(a) Proposta de geometria do trem de pouso. (b) Forgas atuantes no caso critico de ater-
rissagem.

Figura 10: Trem de pouso projetado.

2

Onde M é o momento fletor resultante, R é a localizagao do eixo neutro ,r é a localizagdo do
elemento de area dA |, A é a area da segao transversal e T € a localizagdo do centroide, conforme mostra
a Fig. [0

A Figl[I0 mostra a proposta de geometria do trem de pouso, bem como as for¢as que agem sobre
o mesmo durante a condigao mais critica de aterrissagem (pouso com apenas um lado). Dividiu-se o
trem de pouso em quatro vigas curvas, sendo que apenas duas entram em contato com solo na condi¢ao

critica. Assim, a carga atuante nessas vigas é dada por Enz, sendo W =~ 250 N o peso da aeronave
e n, = 2 o fator de carga normal, correspondente & uma queda de um metro em um segundo. A parte
superior do trem de pouso é fixa na estrutura, assim, considerou-se as vigas curvas engastadas sendo
que a regiao critica para a falha é a do engaste.

Utilizou-se a liga de aluminio 5052-H32 que possui um limite de escoamento de 195 M Pa. Através
da Eq[I§ obteve-se as tensdes maximas de tracao e compressao devido a flexdo e comparou-se com o
limite de escoamento do material para assim determinar o fator de seguranca.

3.4 Sistemas eletro-eletrénicos

Seguindo a metodologia de projeto proposta, a selecao dos dispositivos eletronicos faz parte do
projeto detalhado, sendo que a nivel de projeto preliminar é necessaria a estimativa de massa, volume e
custos dos sistemas. Para tal, observou-se no mercado o prego médio e massa média de cada componente
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do sistema. Como nao se pode precisar ainda qual componente sera utilizado, tomou-se como ponto de
partida os requisitos minimos gerados no projeto conceitual, ou seja, todos os componentes escolhidos
seriam capazes de cumprir a missao proposta.

O arranjo eletro-eletronico adotado é extremamente simples, contendo apenas os dispositivos essen-
ciais para a adequada operacao da aeronave durante a missdo, sem dispositivos redundantes. Como a
arquitetura é muito simples, a eletronica foi dividida em apenas quatro subsistemas, sendo eles o sub-
sistema de controle de voo, subsistema de comunicagao, subsistema de gestao de carga 1til e subsistema
de suprimento de poténcia.

O subsistema de controle de voo é um dos mais criticos, principalmente quando se trata de uma
aeronave que nao possui sistemas redundantes, por isso a escolha adequada dos componentes é um
fator determinante ao sucesso ou fracasso de um projeto.

A arquitetura geral de controle desse VANT penta-rotor consiste em um bloco central responsavel
pelo processamento de dados, navegacao e comandos de atuacdo. Esse bloco, pode ser constituido
minimamente por uma controladora de voo, sensores inerciais (giroscopio e acelerdmetro), barémetro e
GPS. Esse bloco central é conectado aos blocos de atuagao. Para o caso em estudo os atuadores sao 4
motores elétricos, controlados por ESCs (Electric Speed Controls) e um motor a combustao, controlado
por dois servomotores.

O subsistema de suprimento de poténcia é composto pelas baterias que alimentam todo o sistema
e o gerador (ja descrito na sec¢ao anterior).

O subsistema de comunicagoes é composto por um dispositivo de transmissao de sinal e um receptor.
Em primeira aproximagao, é considerado um sistema de radio-controle de aeromodelismo, podendo este
ser alterado a nivel de projeto detalhado.

Por fim, o subsistema de gestao de carga 1til é o responsavel monitorar e gerir a carga util. Para
sistema em estudo, é composto por sensores de nivel de liquido, sensor de pressao na barra de pul-
verizagao e um microcontrolador que controla a pulverizagao. Vale destacar que, como esse sistema
nao serd prototipado na préxima fase de projeto, os custos associados a ele nao sao considerados em
primeiro momento.

4. RESULTADOS

A Tab[3] apresenta a estimativa de massa e custos dos componentes para a fabricagao do prototipo.
A estimativa de custos foi realizada através de pesquisas de itens disponiveis no mercado e a estimativa
de massa dos componentes mecénicos foi realizada com base nos materiais utilizados e na geometria
dos mesmos, enquanto que a massa dos componentes eletronicos foi estimada com base em dados
disponiveis em catélogos de fabricantes.

A partir dos resultados apresentados, obteve-se uma massa final de aproximadamente 25,3 Kg e um
custo dos componentes do prototipo de aproximadamente R$ 6.810,74. A Fig ilustra o resultado
preliminar da configuragao final do VANT.

Realizou-se uma estimativa de autonomia e comparou-se com o VANT Agras MG-1 da empresa DJI.
As especificagoes deste VANT sao encontradas em (DJI,2019). Devido ao fato do fabricante do motor
nao disponibilizar as curvas de poténcia e consumo especifico do mesmo, realizou-se uma estimativa
preliminar através das curvas do motor Titan ZG 20, apresentado em (Clark,2019). Essa estimativa é
mostrada na FiglT2]

A Fig[I3|mostra a variagao do consumo de combustivel em fungao do tempo durante uma operagao
de aplicagdo em hover. A massa inicial de combustivel considerada foi de 3 kg, o que corresponde a
4 L de gasolina. Verificou-se que com esse volume de combustivel seria possivel atingir 30 minutos
de autonomia, que, quando comparado a autonomia do Agras MG-1 (10 minutos utilizando baterias
com cerca de 5Kg) , mostra a clara superioridade do conjunto propulsivo com a utilizagdo do motor a
combustao.
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Componente | Massa [Kg| | Prego [R$] Componente | Massa [Kg| | Prego [R$]
Conjunto Propulsivo Sistema Eletro-eletronico
Motor 2,550 3.100,00 Cont. de voo 0,068 470,94
Hélices 0,760 1.040,00 Rotores auxiliares 0,314 248,40
T. de Comb. 0,180 12,00 ESCs 0,133 301,64
Combustivel 3,000 — Bateria 0,182 59,90
Outros 0,100 100,00 Radio 0,040 237,91
Sistemas Mecéanicos Gerador 0,256 300,00
Eixo 0,477 49,00 outros 0,100 200,00
Mancais de Rola- 0,106 80,00 Sistema de Pulverizacao
mento Sensores 0,070 —
Engrenagens 0,383 376,00 Microcontrolador 0,030 —
Outros 0,100 100,00 Sist. eletrostatico 1,200 —
Conjunto Estrutural Barra 0,103 —
Est. Principal 1,370 120,00 Bicos 0,300 —
Bragos 0,830 145,00 Bomba 1,200 —
Trem de pouso 1,290 70,00 Carga Paga 10,000 —
Outros 0,100 100,00 Outros 0,100 —

Tabela 3: Estimativa de massa e custos dos componentes para a fabricagdo do prototipo.

Figura 11: Configuragdo preliminar do VANT.

5. CONCLUSOES

Neste trabalho, foram apresentados o procedimento metodolégico e os principais resultados obtidos
na fase de projeto preliminar de um VANT penta-rotor para aplicagdo em pulverizagdo agricola. Nesta
etapa, o dimensionamento foi realizado utilizando, em grande parte, ferramentas analiticas simplifica-
das e que tém como principal funcao demonstrar a viabilidade do projeto.

Como apresentado, de acordo com os calculos de desempenho, a aeronave em desenvolvimento
possui uma autonomia maior do que a aeronave comparada neste estudo (Agras MG-1). Esse resultado
também pode ser comparado com diversos outros VANTs de propulsao elétrica existentes no mercado,
0s quais possuem autonomia semelhante ao Agras MG-1.

O custo dos componentes para a fabricagao do prototipo foi de aproximadamente R$ 6.810,74. Nesta
fase de projeto o custo serviu como uma estimativa inicial para averiguar a viabilidade econémica da
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Figura 12: Estimativa de poténcia e consumo especifico para o motor DLE-85.
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Figura 13: Curvas de consumo em fung¢ao do tempo e massa de combustivel em fun¢ao do tempo.

construgao de um prototipo. Dessa maneira, verificou-se que seria possivel destinar recursos para a
compra e fabricagao dos componentes principais, os quais serao utilizados para a realizacao de analises
detalhadas, como por exemplo, a curva experimental de poténcia e consumo especifico do motor.

Analises de desempenho mais refinadas serdo realizadas na proxima fase de projeto (projeto de-
talhado). Estas sao necessarias devido ao carater estimativo da fase preliminar apresentada neste
trabalho. Além disso, na fase de projeto detalhado almeja-se realizar dimensionamentos estruturais
refinados, por exemplo, utilizando métodos numéricos, com o intuito de reduzir massa de alguns com-
ponentes e aumentar a capacidade de carga util do VANT.
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