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RESUMO

WOHLERS, B. Projeto conceitual da aeronave Ipanema adaptada para um
sistema de propulsao elétrico e analise de custos operacionais. 2020. 91p.
Monografia (Trabalho de Conclusao de Curso) - Escola de Engenharia de Sao Carlos,
Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2020.

O presente trabalho apresenta o projeto conceitual da aeronave EMB-202A, o Ipanema,
adaptado para um sistema de propulsao elétrico e uma andlise dos custos operacionais
envolvidos em uma missao tipica de pulverizagao. O projeto contempla as caracteristicas
geométricas, aerodinamicas e pesos de referéncia determinados pelo fabricante, buscando
integrar uma nova geragao de motores sem gerar perda estrutural ou de eficiéncia ae-
rodinamica. Na primeira parte do projeto ocorre a substituicao do motor antigo e uma
avaliacao sobre o peso das baterias, obtendo o desempenho durante o voo de pulverizacao.
Em seguida, os pesos da nova configuracao sao comparados com os valores da aeronave
original e organizados para alimentar a etapa final do trabalho. Por tultimo, é feito uma
analise dos custos operacionais do novo Ipanema, sensibilizando caracteristicas da bateria
consideradas dominantes na precificacado do voo. Os valores sao variados dentro de um
intervalo estabelicido e utiliza-se o custo da missao percorrida no motor a etanol para
referéncia. Em suma, as principais restrigoes para o desenvolvimento foram apresentadas e

elencados os desafios existentes em tornar motores elétricos vidveis.

Palavras-chave: Projeto conceitual. Aviacao elétrica. Aviacao agricola. Custo Operacional.






ABSTRACT

WOHLERS, B. Conceptual project of Ipanema adapted for an electric
propulsion system and analysis of operational costs. 2020. 91p. Monografia
(Trabalho de Conclusao de Curso) - Escola de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de
Sao Paulo, Sao Carlos, 2020.

The present work presents the conceptual design of the EMB-202A aircraft, the Ipanema,
adapted for an electric propulsion system and an analysis of the operational costs involved
in a typical spraying mission. The project contemplates the geometric, aerodynamic and
reference weights calculated by the manufacturer, seeking to integrate a new generation of
engines without generating structural loss or aerodynamic efficiency. In the first part of
the project, the old engine is replaced and the weight of the batteries evaluated, obtaining
the performance during the spraying flight. Then, the weights of the new configuration are
compared with the original aircraft and organized to fill the final stage of the work. Finally,
operational costs’ analysis is made to the new Ipanema, sensitizing battery characteristics
considered dominant in flight pricing. The values are varied in an established range and the
cost of the mission by ethanol engine is used for reference. In short, the main constraints
for development were presented and the existing challenges in making electric motors

viable were listed.

Keywords: Conceptual project. Agricultural aircraft. Electrical aircraft. Operational

costs.
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1 INTRODUCAO

1.1 Motivacao

Os estudos com baterias em aeronaves nao sao recentes porém a discussao em
torno da sustentabilidade e protecdo ao meio ambiente pelas princiais economias estao
incentivando o uso comercial e pesquisas em desenvolvimento destes componentes. A
Uniao Europeia, por exemplo, vem criando diversos mecanismos e leis que restringem
ou encarecem veiculos que emitem poluicao, como a inclusao de voo continentais no seu
sistema de comercializa¢ao de carbono (EUROPEAN COMMISSION, 2009) e a aprovagao
do Green Deal em 2020. Os setores ligados a mobilidade e infraestrutura serao os mais

efetados pelas medidas.

As pesquisas com aeronaves elétricas datam desde os anos 70, em que foram avaliadas
tanto modelos com baterias quanto com células fotovoltaicas, mas nao apresentaram avangos
signifcativos na época. Ao mesmo tempo ocorreu uma ampla reducgao de custos dos sistemas
abastecidos com combustivel, atrasando o desenvolvimento do tema (NOTH, 2008). Os
estudos em torno de tecnologias elétricas para carros e aeronaves aumentaram a partir
dos anos 2000 conforme os governos se mobilizavam e incentivavam pesquisas em torno do

tema.

O contexto descrito esta criando uma 'corrida"tecnolégica em torno da implemen-
tacdo destas inovagoes em larga escala. Através de acordos internacionais, como o Tratado
de Paris, os governos vém impondo metas de redugao de emissao de gases que nao sao
possiveis de atingir com os equipamentos atuais, evidenciando a necessidade na criacao de

novos tecnologias e métodos que corroborem na diragao das metas.

Atualmente também deve ser considerado a queda expressiva do prego do petréleo,
reduzindo o custo de combustiveis fosseis e aumentando a competitividade dos motores da
categoria. Tal fato implica em um aumento da distancia entre motores elétricos e o ponto

de viabilidade, desincentivando o uso comercial deles.

A eletrificacao de veiculos aéreos se dara primeiro através dos veiculos de pequeno
porte e entao sera absorvida por aeronaves maiores ao longo do tempo (MOORE; FRE-
DERICKS, 2014). Este fato evidéncia a necessidade de estudos de viabilidade financeira e
operacional em aeronaves de pequeno porte, como modelos agricolas e de outros mercados

nichados.

O agronegécio ¢ um importante setor para a economia nacional, representando
21,1% do PIB nacional em 2019 segundo o Instituto de Pesquisas Econémicas Aplicadas -
IPEA (2020), mas nao deve ficar de fora das futuras restrigdes e metas de sustentabilidade

que os governos estdo comecgando a importo. Apesar de ndo contribuir significativamente
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para a emissao de gases do efeito estufa, a agricultura é intensiva em agua, solo e quimicos e
assim, devera compensar estas atividades através de outras medidas de impacto ambiental
positivo. Além das restricoes também sao oferecidos beneficios fiscais para donos de veiculos

sustentaveis e isto pode acelerar a implementagao de aeronaves elétricas neste meio.

1.2 Objetivos
Objetivo Geral

O presente Trabalho de Conclusao de Curso tem como o objetivo realizar o projeto
conceitual da aeronave Ipanema EMB-202A, substituindo seu motor atual por uma versao
elétrica e incluindo um conjunto de baterias. Juntamente com o projeto sera feito um
estudo dos componentes de custo operacional do modelo e a influéncia de fatores distintos

do sistema.
Objetivos Especificos

» Realizar uma revisao bibliografica que abranja o contetido tedrico referente a elabo-

racao de uma aeronave elétrica
o Arquitetura do sistema de propulsao elétrico
» Analise comparativa de desempenho entre a aeronave original e sua versao adaptada
o Analise de custos comparativa entre as duas versoes
o Analise e influéncia das caracteristicas intrisecas da bateria

« Proporcionar uma visao sobre o atual estado do desenvolvimento de aeronave elétricas

para uso agricola

o Auxiliar na tomada de decisao de futuras pesquisas académicas e projetos comerciais
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Ipanema EMB-202

No ano de 1969 o Ministério da Agricultura e o Centro de Tecnologia Aeronautica
(CTA) firmaram um acordo para desenvolver e projetar uma aeronave agricola com o
objetivo de substituir os modelos americanos que eram importados pelos fazendeiros da
época. A aeronave resultante do acordo foi batizada de Ipanema em homenagem ao local
em que foi realizado o seu projeto e desenvolvimento, a Fazenda Ipanema, em Sorocaba —
SP. Ainda em 1969, parte do projeto foi transferido para a recém-fundada estatal Embraer,
entdo recebendo seu nome oficial de EMB-200 (EMBRAER, 2017a).

A Embraer iniciou a producao em larga escala de trés aeronaves, incluindo o Ipanema
(GOMES, 2012), nos anos 70. O modelo foi vendido tanto para empresas nacionais quanto
internacionais a partir de acordos firmados pelo Ministério da Agricultura. A grande
demanda pelo avido fez com que a Embraer projetasse novos modelos, como o EMB-201
para treinamentos da FAB, chegando até o atual EMB-203. A versao mais recente do

Ipanema vem equipado com motor a etanol e GPS em seu sistema de avionica (EMBRAER,
2017a).

Figura 1 — Vista técnica do EMB-202A: (a) superior; (b) lateral e (c) frontal

Fonte: (NEIVA, 2005)
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O EMB-202A foi langado em 2004 e atingiu a marca de 200 modelos vendidos menos
de um ano apos seu langamento. A aeronave foi a primeira do mundo a ser certificada para
o uso de biocombustiveis, oferecendo maior eficiéncia e redugaos dos custos de operagao e

manutengao para os proprietarios (GLOBO, 2014).

Tabela 1 — Principais dimensoes do Ipanema

Dimensoes e areas Valor
Geral

Envergadura [m] 11,69
Comprimento [m] 7,43
Altura [m] 2,2
Asa

Area [m?] 19,94
Corda [m] 1,71
Alongamento 6,85
Area do aileron [m?] 1,6
Area do flape [m?] 2,3
Fuselagem

Comprimento [m] 7,43
Empenagem Horizontal
Envergadura [m] 3,66
Corda [m] 0,86
Area [m?] 3,17
Area do profundor [m?] 1,5
Empenagem Vertical

Area [m?] 1,21
Corda [m] 1,05

Fonte: (NEIVA, 2005)

O aviao é equipado originalmente com o motor Lycoming [0-540-K1J5. Este motor
oferece uma grande vantagem frente aos seus concorrentes pois é abastecido por Etanol
Hidratado Combustivel (EHC) (LYCOMING, 2006). O Brasil ainda é uma boa regiao para

lancamento deste motor devido ao seu amplo uso de etanol por veiculos convencionais.

Tabela 2 — Pesos de projeto do Ipanema

Parametro Peso [kg]
Peso vazio (s/ motor) 806
Peso seco do motor 214
MTOW 1800

Fonte: (ANAC, 2018)
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Tabela 3 — Descricao do motor Lycoming 10-540-K1J5

Lycoming 10-540-K1J5

Peso seco [kg] 214
Poténcia [hp] 300
Maxima rotagao [rpm] 2700

Fonte: (LYCOMING, 2006)

2.2 Sistema de propulsao elétricos

O desenvolvimento de motores elétricos e baterias estao proporcionando avangos
significativos no campo da aviagao. O recente avanco na producao de veiculos elétricos e
dispositivos méveis estao permitindo a ampliacao dos estudos sobre as baterias em outros

campos da engenharia.

Nesta secao sera apresentada as principais caracteristica dos motores elétricos

abordando as arquiteturas e sistemas de armazenamento apresentados na literatura.

2.2.1 Classificacao dos sistemas de propulsao elétrico

Noth (2008) classifica uma aeronave como elétrica toda aquela que utiliza motores
elétricos, independente da fonte de energia do sistema. As configuragoes dos sistemas de
propulsao elétricos sao classificados em trés grupos: abastecidos a combustivel, hibridos e

puramente elétricos.

Ambos os conjuntos possuem como caracteristica comum o motor elétrico, no
entanto, possuem diferencas significativas em suas arquiteturas e motivagdes para uso.
Bowman, Felder e Marien (2018) apresentam as quatro principais arquiteturas para
propulsao de aeronaves elétricas, incluindo as variacoes do modelo hibrido em série ou

paralelo, conforme indicado na Figura 2.2.1.

Figura 2 — Classificacao de sistemas elétricos aplicaveis em véiculos aéreos

Electric Bus

Distributed
Fans

s =Lk

Generator

Distributed

1 to Many
Fans

Fonte: (BOWMAN; FELDER,; MARIEN, 2018)
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2.2.1.1 Abastecido & combustivel

Segundo Stiickl (2016), o foco deste modelo é o ganho de eficiéncia do sistema de
propulsao gerado pela troca do motor a combustivel. A energia térmica gerada durante
a queima de combustivel é convertida em eletricidade através de um gerador e entao
direcionada para o motor e outros componentes da aeronave. O uso deste modelo tam-
bém assegura uma transmissao de comandos com maior confiabilidade para o motor e

monitoramento constante de seu funcionamento.

Este modelo nao acarreta em mudancgas expressivas na distribuicao do peso da
aeronave pois ocorre apenas a substituicao do motor e a adigao de um gerador. Algumas
vezes ocorre o beneficio do novo sistema ser mais leve que o anterior, principalmente devido
ao baixo peso do novo motor. O alcance da aeronave e a carga paga também nao sao

afetados uma vez que se mantém o combustivel do projeto original.

A Figura 2.2.1.1 apresenta o diagrama de Ragone, grafico que indica a relacao
entre densidade energética e densidade de poténcia para diversos sistemas armazenadores
de energia. A gasolina é o combustivel com maior densidade energética, evidenciando o
potencial do propelente em suprir as necessidades energéticas da aeronave ocupando o

menor peso possivel.

Figura 3 — Diagrama de ragone para diversas fontes de armazenamento de energia
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Fonte: (JAGER et al., 2016)

A conversao de combustivel em energia elétrica ja é feita em aeronaves comerciais

de grande porte. O uso da energia vai para a operacdo da aeronave e um sistema de
baterias reservas para emergéncias (BOWMAN; FELDER; MARIEN, 2018).
2.2.1.2 Hibrido

De acordo com Bowman, Felder e Marien (2018), o hibrido foi o modelo de propulsao

que naturalmente recebeu o foco das pesquisas iniciais sobre o tema. A motivagao advém
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da possibilidade de redugao no consumo de combustivel em pesquisas iniciais e facilidade
de certificacao de mudancgas em uma aeronave ja existentes. De forma geral, as baterias
sao acionadas durante a etapa de cruzeiro devido ao fato de nao exigirem muita poténcia
do motor. Para as etapas de pouso, decolagem e manobras é utilizados apenas o motor a

combustao devido aos requisitos de seguranca e certificagdo necessarios.

A hibridizacdo de uma aeronave pode ocorrer de duas formas. Uma solucgao é
adicionar um motor elétrico novo e manter os motores antigos simultaneamente, criando
assim, dois sistemas de funcionamento independente. Este conjunto oferece o caminho
mais simples para certificagdo das novas tecnologias, pois as modificagoes nao mudam
a segurancas e confiabilidade do sistema de propulsao ja existente, assim, oferecendo
um potencial de reduzir custos de pesquinas no curto prazo. No entanto, muitas vezes é
necessario refazer a arquitetura dos sistemas da aeronave devido a adi¢do do motor e das

baterias.

A segunda forma é a utilizacdo de apenas motores elétricos e alimenta-los com
energia elétrica armazenada na bateria ou proveniente do gerador. Este modelo apresenta os
mesmos beneficios presentes no sistema elétrico alimentado a combustivel e, adicionalmente,
uma reducdo no combustivel consumido. O protétipo NASA N+3, turbojato, apresentou
resultado satisfatorio apos estudos na fase de projeto preliminar. Apresentou redugao de
2,7% do combustivel necessario para desenvolver uma missao tipica enquanto teve seu
peso vazio aumentado em 1% (MOORE; FREDERICKS, 2014). Atualmente as pesquisas

em avioes hibridos estao restritas para avidoes de pequeno e médio porte.

2.2.1.3 Puramente elétrico

A evolucao da eletrificacdo da aeronave ocorre de forma gradual conforme a
evolugao tecnoldgica permite novos usos. O modelo de ’Aeronave mais eletrificada’, ou
como conhecido em inglés ‘More Electric Aircraft’ (MEA), antecede a versao completamente
elétrica. Nesta categoria parte dos sistemas da aeronave, como avidnico e monitoramento,
ja sao elétricos mas restam ainda outros sistemas de uso analégico. A eletrificacdo dos
sistemas gera um ganho geral de eficiéncia uma vez que estes sao integrados e otimizados
para o menor consumo necessario. O recente avanco no campo da eletronica possibilitou
a substituicao de dispositivos hidraulicos ou mecanicos por elétricos. Aeronaves que ja
atingiram este grau de eletrificagdo sdo o Boeing 787 e Airbus A380 (SILVA, 2019).

O uso de energia elétrica pelo sistema de propulsao juntamente com todos os outros
sistemas resulta em uma ’'Aeronave Totalmente Eletrificada’. Este é o sistema que apresenta
o menor indice de perda de energia entre as trés configuragoes apresentadas. Em geral, as
aeronaves que requerem baixa poténcia durante um voo ja estao em estado de absorver a
tecnologia atual, apesar de ainda nao existirem modelos certificados (VRATNY, 2018). Os

modelos Airbus E-Fan, Siemens Extra 330 LE e eCaravan sao os modelos em estados mais
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avancado de desenvolvimento.

Esta categoria de sistema pode ser alimentado de diversas maneiras, seja por
baterias, painéis solares ou outras formas nao convencionais de conversao de energia

elétrica, como células de hidrogénio.

2.2.2  Componentes
2.2.2.1 Célula e Bateria

Uma célula é definida como a unidade eletroquimica usada para gerar eletricidade a
partir de energia quimica armazenada, sendo composta por dois eletrodos envoltos por uma
solucao eletrolitica, seu funcionamento pode é comparavel ao de uma pilha convencional.
A associagao de duas ou mais células em série e/ou paralelo com a fungdo de obter certa
voltagem ou capacitancia é chamada de bateria (BERGVELD, 2001).

O armazenamento de energia em uma aeronave se mostra como ponto critico para
o uso de motores elétricos. O desenvolvimento de novas tecnologias que viabilizem seu uso
na aviacao vem sendo estudado tanto por agéncias de pesquisas, como a NASA e IEEE,

quanto empresas fabricantes de avioes.

O funcionamento da bateria é dependente do perfil da descarga de energia da célula
e as condi¢oes do ambiente em que esta. A energia armazenada no sistema é uma relagao
entre a voltagem da bateria e sua corrente de descarga conforme indicado na Equacao
2.1. A voltagem da célula se altera ao longo do tempo de uso, motivada pela queda da
resisténcia interna da célula conforme a concentracao da solugao eletrolitica se altera e
ocorre o acumulo de materias nos polos (BERGVELD, 2001).

E= /V(t)[(t)dt (2.1)

Figura 4 — Perfil de descarga de uma célula

Vbal T

Fonte: (BERGVELD, 2001)
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Atualmente o peso da bateria é o principal fator que inviabiliza a construcao de
aeronaves comerciais pois a disponibilidade para carga paga torna as atividades comerciais
viaveis, de forma geral. O desempenho de uma célula de armazenamento de energia é
principalmente influenciado pelo peso dos componentes que a compde, potencial de reducgao
e nimero de elétrons trocados por reagao quimica (JOSSEN; WOHLFAHRT-MEHRENS,
2007).

A Figura 2.2.2.1 mostra o potencial de redu¢ao em relagdo ao hidrgénio e densidade
dos metais utilizados em células. O litio, como o metal menos denso e com maior potencial

de reducao, é o material mais apropriado na manufatura de equipamentos de alta densidade

energética.
Figura 5 — Potencial e densidade de metais
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Fonte: (JOSSEN; WOHLFAHRT-MEHRENS, 2007)

A primeira bateria de litio foi vendida em 1991 no Japao pela Sony, substituindo
as que eram feitas a base de Niquel. O eletrodo positivo da bateria é composto por éxidos
de litio e o negativo por grafite ou coque. Durante o processo de carga, a bateria funciona
transferindo ions de litio do polo positivo para o polo negativo e o contratio ocorre durante
o processo de descarga. As células de Li-ion apresentam uma voltagem média de 3,6V
durante sua operagao. (BERGVELD, 2001).

Os veiculos elétricos atuais utilizam baterias Li-ion devido ao seu amplo uso
comercial, tendo como foco aperfeicoamento e redugao das perdas, no entanto, o seu uso
para situagoes de grande consumo de energia ¢ limitada devido a densidade energética das
baterias. Atualmente existe espaco reduzido para melhorias destes componentes devido
ao tempo de pesquisa envolvido e capacidade fisica de implementacdo em aeronaves.
As baterias atuais tem um limite tedrico de 400 Wh/kg e comercialmente ja pode ser

encontradas baterias de até 300 Wh/kg (MISRA, 2018).
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Figura 6 — Densidade energética para diferentes baterias de Litio
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Um estudo da NASA indicou que para o uso na aviacao comercial as células
devem possuir energia especifica por volta de 1500 Wh/kg, evidenciando a necessidade da
criagdo de novas baterias que atendam necessidades energéticas de aeronaves (MOORE;
FREDERICKS, 2014). Dentre as pesquisas feitas no campo do armazenamento de energia,
as baterias Li-S e Li-ar apresentam densidade energética tedrica que atendem a necessidade
de grandes aeronaves, no entanto, estas nao se encontram disponiveis para uso comercial

ainda. Espera-se que no futuro préximo a tecnologia Li-S sera aplicada em veiculos elétricos.

Outro assunto importante durante as pesquisas sobre células de armazenamento ¢ a
quantidade de recargas permitidas. Sua vida-ttil depende de caracteristicas do ambientes
e do histério de descarga da célula. Stiickl (2016) apresenta que o fim da dura¢do de uma
bateria acaba quando sua capacidade cai para 80% de seu valor nominal. O autor também
aborda o efeito causado pelo uso de baterias em temperaturas acima de 50°C, que perdem
capacidade de armazenamento e gera reducao acelerada da vida-util do componente. Na
Figura 2.2.2.1 esta representada um exemplo de ciclos de descarraga total (100% da
capacidade) de uma bateria litio-ion em meia-hora de operagao. Nestas condiges a bateria

atinge a marca de 3000 ciclos de duragao.
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Figura 7 — Vida-util de uma bateria Li-ion
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Fonte: (JOSSEN; WOHLFAHRT-MEHRENS, 2007)

A vida-1itil de uma célula depende das condi¢oes do ambiente, tempo de descarga
e dos quimicos que a compoe, como descrito anteriormente. No campo da aviagao, o
aprimoramento da vida-util do componente ocorre através de otimizagoes do sistema

elétrico exigindo menos energia guardada nas baterias.

O formato da descarga da bateria é um fator importante para determinar a duracao
de uma célula. Mais especificamente, o intervalo de voltagem durante o funcionamento da
pilha é a principal caracteristica, conforme ja apresentado na Figura 2.2.2.1. Este intervalo
é uma funcao da poténcia requerida pelo sistema de propulsao e do tempo que levara para
descarregar a bateria. A tabela a seguir mostra a quantidade de ciclos necessaria para uma
LIB especifica atingir 80% da sua capacidade de armazenamento inicial (PATHAN et al.,
2019).

Tabela 4 — Ntimero de ciclos até atingir 80% da capacidade de armazenamento para
diferentes voltagens

V. [V] Vi [V] N @80% da capacidade

4 2.6 337
4 3,65 >500
365 33 382
33 295 369
2,95 2,6 457
4 2,95 373
365 26 397
4 3,3 496
365 2,95 413
3,3 2,6 306
_ _ 244

Fonte: (PATHAN et al., 2019)
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A energia que sai das células para abastecerem o sistema sofre perda durante este
processo pois a resisténcia interna da bateria e a transmissao de corrente elétrica por cabos
fazem com que a poténcia nominal da célula P, seja maior do que a poténcia que o
sistema efetivamente utiliza em suas atividades. A razao entre estas duas poténcia é o

indice de eficiéncia da célula esta representado na equacao a seguir:

Pel
Pel,D

(2.2)

Neel =

A taxa de descarga da célula de armazenamento e as condi¢oes do ambiente sao
os principais fatores que influeciam na eficiéncia da célula. De forma geral, uma bateria
apresenta baixa eficiéncia quando submetida a descargas em um curto intervalo de tempo.

A Figura 2.2.2.1 ilustra o desempenho de uma célula para diferentes tempos de descarga.

Figura 8 — Eficiéncia da célula
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Fonte: (JOSSEN; WOHLFAHRT-MEHRENS, 2007)

2.2.2.2 Motor Elétrico

A principal fung¢ao do motor elétrico é transformar a energia elétrica que recebe em
energia mecanica. Em uma aeronave, a conversao de energia é para poténcia de empuxo.
O indice de eficiéncia ¢é a razao entre a poténcia gerada e a poténcia recebida pelo motor,

conforme infica a Equagao a abaixo.

Pmo or
Nmotor = TZ (23)

O avanco tecnolégico das baterias tem o potencial de transformar esta categoria de
motores como a principal candidata ao sistema de propulsao de uma aeronave. Assim como

as baterias, os motores que foram ou estao em desenvolvimento até o presente momento
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atendem a demanda de pequenas aeronaves, enquanto as maiores nao dispoe de motores

adequados para sua operacao.

Os motores elétricos sdo mais leves do que os alimentos por combustiveis pois nao
exigem sistemas complexos para gerar poténcia axial e dispensam caixa de reducao, assim
aumentando a sua confiabilidade através da simplificacao do sistema. Em alguns casos é

possivel ter aumento da poténcia especifica do componente (MCDONALD, 2013).

As aeronaves de pequeno porte também nao exigem a presenca de sistemas de
resfriamento, segundo Srilatha (2012), pois a auséncia da dgua no sistema reduz o peso
do sistema. Outro caracteristica dos novos motores é a reducao da vibracao e emissao de
ruido sonoro. Nas fases de projeto preliminar e detalhado é possivel reduzir o peso da

estrutura de uma aeronave adaptada sem perder eficiéncia estrutural.

2.2.2.3 Controlador

A voltagem nominal da bateria nao é a desejada para o projeto, assim, existe a
necessidade do uso de controladores em sistemas elétricos. A funcao basica do dispositivo
¢é ligar a bateria em outros dispositivos elétricos que possuem voltagens de operagao
diferentes. Em segundo plano, os controladores também contribuem para o uso mais
eficiénte de energia controlando a voltagem a minima necesséaria (Figura 2.2.2.1) visto que
um sistema operando em uma voltagem acima da necessaria implica em desperdicio de
energia (BERGVELD, 2001). Outra funcao do dispositivo é responsével pelo controle da
poténcia do motor. O controlador aciona o motor elétrico através de sinais recebidos da

cabine.

Controladores ja estao presentes em outros veiculos elétricos, como carros e trens,
e ja fazem parte dos sistemas elétricos de aeronaves de grande porte. O estado atual da
tecnologia dos controles permitem a ampliagao da aviao elétrica e nao se apresenta como

um limitante.

2.2.3 Seguranca

O Litio apresenta beneficios que justificam sua escolha como o metal de composi¢ao
de um célula, porém, existem riscos envolvidos em sua utilizacao que devem ser considerados
na fase de projeto. Altamente reativo devido as suas caracteristicas alcalinas, o material
tem o potencial de intensificar incéndios e explosdes em aeronaves, existindo ja precedentes
de acidentes aéreos envolvendo baterias (BEZERD, 2012).

Como citado anteriormente, a legislagdo aeronautica ainda nao possui requisitos
especificos para sistemas de propulsao elétrico mas consta medidas de segurancas gerais
para baterias e situagoes de risco. Por ser altamente reativo, as baterias sao consideradas

"zonas de fogo'e portanto estao sob os requisitos de seguranca destas regioes.
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Os critérios estao especificados na legislagao aeronautica RBAC 25 (ANAC, 2014) e
vale destacar os principais pontos que abrangem o uso de baterias para armazenamento de
energia elétrica. Os temas que abordam a aviagao elétrica sao a contentacao de incéndios,

protecao das "zonas de fogo'e baterias.

O paragrafo 25.1165 do FAR 25 estabelece certos critérios para uso de bateiras.
Durante cargas/descaragas devem estar em condigoes de temperatura e pressao e nenhum
aumento de temperatura inesperado durante recarga sao requeridos pela autoridade
aeronautica, a fim de manter os componentes adequados e monitoramento constante de
seu funcionamento. Em caso de incéndio e/ou explosoes nao devem ser emitados para
regides que causem o mal-funcionamento da aeronave. Por tltimo, o item (6) deste item
descreve caracteristicas que uma bateria de Niquel-Cadmio que podem ser aplicadas a

baterias de Litio, sendo descrito abaixo:

(6) Nickel cadmium battery installations must have: (i) A system to control the
charging rate of the battery automatically so as to prevent battery overheating;
(ii) A battery temperature sensing and over-temperature warning system with
a means for disconnecting the battery from its charging source in the event of
an over-temperature condition; or (iii) A battery failure sensing and warning
system with a means for disconnecting the battery from its charging source in

the event of battery failure.

Outro importante ponto considerado esta no item 25.1187, referente a drenagem
e ventilacao das "zonas de fogo', indicando a necessidade da circulagao de ar adequada
para nao acumular material inflamavel e drenagem e possivel material inflamavel. No
regulamento também consta que as possiveis regioes com risco de chamas devem conter
sistema de extin¢ao de incéndio quando pertinente. Materiais comuns de extintores, como
COy ou NQO,, nao funcionam o podem intensificar incéndios provenientes da bateria,
levando a necessidade de utilizar componentes especificos para a bateria, abafando o fogo
e cortando O, no local (BEZERD, 2012).

Os métodos de mitigacao de acidéntes e atuagdo podem ocorrer no nivel da célula,
modulo, bateria e veiculo/aeronave. O primeiro envolve a utilizacdo de um Sistema de
Gerenciamento de Bateria (BMS), monitorando o funcionamento da célula e regulando
para um uso otimizado da energia liberada para o sistema. O sistema acompanha dados
do componente, como temperatura e analise suas condi¢bes de uso, assim pode exigir
menos energia de células quentes e utilizando outras menos aquecidas. O sistema ainda
contribui com a boa conservacao e evita queda na vida-itil do componente (BISSCHOP
et al., 2019).

Os autores citam para os niveis do modulo, bateria e veiculo o espacamento entre

os componentes, provendo maior superficie de contato com o ar, e sistema de circulacao de
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ar evitam superaquecimento e, em caso de chamas, ajuda a retirar o excesso de material
combustivel na regiao. Por tultimo, é possivel aplicar material corta-fogo em volta da

bateria para evitar que a catastrofe se espalhe para outras regides.

2.2.4  Desenvolvimento tecnologico e comercial

O presente momento de pesquisas e desenvolvimento é marcado por investimentos
europeus, essencialmente porque a Uniao Europeia esta em uma tendéncia de restringir
certas fontes de energia, como gasolina e diesel, devido a alta taxa de emissao de carbono.
O principal catalisador desta tendéncia é o aumento dos impostos destes produtos. Em
menor grau, ¢ possivel ver este movimento de transicao para propulsao elétrica por outros
paises, como EUA e China. Também sao desenvolvidas versoes para aeronaves de treino,
leves esportivos e drones nao tribulados (MOORE; FREDERICKS, 2014).

Segundo Moore e Fredericks (2014) a implementagao de sistemas puramente elétricos
se d& primeiro em aeronaves pequenas e entao vai sendo implementada em modelos maiores.
E possivel medir o sucesso logo no inicio de uma nova tecnologia e seus avancos. Além
disso, aeronaves menores tem um processo de certificagdo menos burocratico do que as
de grande porte, assim, pequenos modelos sao os candidatos naturais para implementar

mudancas.

Os autores ainda explicam que as baterias atuais sao suficientes para proporcionar
o inicio do uso de forma monetizada porém avancos devem ocorre de forma que atenda

outras restrigoes adicionais

A aviacao elétrica vem se desenvolvendo e aumentando a quantidade de interessados
em utilizar esta tecnologia. Apesar nao termos avioes certificados para uso ainda, o seu uso
estd préximo da realidade das pessoas. O maior avidao elétrico atualmente é o eCaravan,
uma versao adaptada do Cessna Grand Caravan com o motor elétrico magniX500, e
teve seu primeiro voo em Maio de 2020. A aeronave ainda estd em processo de testes e
certificacdo. A companhia aérea Harbour Air estd na frente na corrida de oferecer avioes
puramente elétricos de forma comercial. Através de um acordo da empresa com a fabricante
de motores magniX foi firmado a adaptacao da frota de hidroavioes Beaver para motores

elétricos. A fase de testes do avides esta em processo final e esta em processo de certificagao.

Por tltimo resta falar do custo de producao destes equipamentos. As células das
baterias sao produtos novos no mercado e nao dispoe de padronizacoes entre os fabricantes,
existindo desde modelos cilindricos até formatos retangulares, e assim, apresentando

variacoes de uso, tamanhos e pregos entre as marcas.

Ulvestad (2018) apresenta um grafico relacionando o prego de compra de uma célula
ao longo do tempo, conforme indicado na Figura 2.2.4. A curva em formato exponiencial ja

foi observada durante o desenvolvimento de outras tecnologias inovadoras e é comumente
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Figura 9 — Hidroaviao Beaver

Fonte: (MAGNIX, 2020)

utilizada como referéncia enquanto estuda-se a viabilidade de certo produto. O autor

aplicou este conceito para as células de armazenamento com base em uma série de valores

entre os anos de 2010 e 2016, resultando na Figura a seguir. A linha vermelha indica

a faixa de preco em que as baterias se tornam economicamente vidveis para o uso em

automoveis elétricos e aeronaves leves, totalizando $100/kWh.
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3 METODOLOGIA

A metodologia abordada para o projeto conceitual do Ipanema com propulsao
elétrica sera apresentada ao longo deste capitulo. O inicio do projeto ocorre com a defini¢ao
de uma missao tipica para a aeronave em questao, melhor detalhada na secao 3.1. Com
a descricao da missao ¢ possivel estimar a area pulverizada pela aeronave e os pesos de

defensivos, combustiveis e pacote de bateria.

Em posse dos valores de pesos, serd quantificado o custo operacional tanto para o
Ipanema original quanto para a versao elétrica com o objetivo de analisar sua viabilidade

atualmente e os principais desafios futuros para o projeto.

3.1 Missdo da aeronave

A missao tipica visa pulverizar uma plantacao de laranjas de uma fazenda na cidade
de Rincao - SP. Para o inicio da missao, considera-se que o aviao saird do aeroporto mais
proximo do local que sera pulverizado carregado com defensivos e retornara ao local com

todo o produto despejado e consumo minimo de combuistivel.

O perfil da missao, apresentado na Figura 3.1, foi dividido nas seguintes etapas:
(0-1) Aquecimento do motor, taxi e decolagem; (1-2) Subida da aeronave; (2-3) Cruzeiro até
a fazenda; (3-4) Descida para pulverizagao; (4-5) pulverizagao; (5-6) subida para cruzeiro;
(6-7) cruzeiro até o aeroporto; (7-8) descida para o aeroporto; e (8-9) pouso, taxi e desliga

o0 motor.

Figura 11 — Perfil da missao tipica da aeronave
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A determinacao do tempo da etapa de pulverizagao é importante para o trabalho
pelo seguintes pontos: (i) deseja-se que a aeronave permangca nesta etapa o maior tempo
possivel; e (ii) a capacidade de aplicagdo de defensivo depende da duracao da missao,
exigindo assim encontrar a missdo de maior area pulverizada possivel com um gasto de
combustivel reduzido. O tempo de cruzeiro e pulverizacao serao definidos como a razao
entre a distancia percorrida e a velocidade da etapa, conforme apresentado na Equacao

3.1 a seguir:

t=— 3.1
- 3.)
A etapa (4-5) se d4 pela aplicagao de agrotéxicos em uma regiao que serd chamada
de Area Pulverizada (Apuiv). Para a modelagem do problema, é considerada uma area
quadrada e que a faixa de aplicagdo do defensivo agricola é a envergadura do Ipanema, sendo

assim, o lado da area pulverizado ¢ o produto entre um nimero inteiro e a envergadura.

O padrao de voo realizado é composto por uma série de avancos em linha reta
(tiros de pulverizac¢ao) e curvas de retorno (baldo), e pode ser do tipo “back-to-back” ou
“racetrack”, conforme indicado na Figura a seguir (MONTEIRO, 2006).

Figura 12 — Padrao de voo: (a) back-to-back; (b) racetrack
3

(a) (b)

Fonte: (MATSUO, 2011)

3.1.1 Modelagem da etapa de pulverizagao

A formulacao matematica do problema visa determinar a area pulverizada e a
distancia percorrida pelo EMB-202A durante a etapa da aplicagdo de herbicida, tanto
na aeronave convencional quanto na modificada para propulsao elétrica. Para a etapa de
pulverizacao sera adotada a curva do tipo “back-to-back” como padrao de voo durante a
aplicagao de defensivos na fazenda, considerando a facil reproducao por parte do piloto e

a simples modelagem do problema. Como Matsuo (2011) mostra, o inicio do problema
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se da pelo calculo da area pulverizada através da Formula 3.2, determinado através da
divisao do volume de defensivo carregado pela taxa de aplicagao, fator que depende da

cultura a ser pulverizada.

Volume de defensivo

Apuin = (3.2)

Taxa de aplicacao

Durante a aplicagao do produto a aeronave utiliza sua envergadura como faixa
de deposigao de petroquimicos (MATSUO, 2011). Este critério considera que a area
sobrevoada pela aeronave serd a mesma area a depositar os defensivos. O lado da A, ¢
definido como a envergadura da aeronave multiplicado pelo nimero de tiros de pulverizagao
(N,), conforme indicado na Figura 3.1.1. A distancia percorrida pela aeronave em um
tiro de pulverizacao é o lado da area em questao multiplicado pelos niimeros de tiros de

pulverizacao.

Figura 13 — Dimensides da area pulverizada da missao

N, * b

A

f = Apurl'l

Fonte: Elaboracao Prépria

As Equagoes de 3.3 a 3.5 apresentam as relagoes da missao usadas posteriormente
nos calculos de fracao de combustivel e energia da aeronave. Em caso de Ny nao ser um
nimero inteiro, ele serd arredondado para o menor inteiro mais préximo de seu valor (N,,,)

e entao uma nova area pulverizada e distancia percorridas serao calculadas.

lo =/ Apuw (3.3)
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lo (arredondado
Ny, = o ( ; ) (3.5)

O numero de baloes é dado pela relacio Ng = Np — 1, dado que a manobra é
realizada em todos os tiros de pulverizacao com excecao do ultimo, onde a aeronave inicia
a subida para o cruzeiro em dire¢do ao aeroporto. A Equacao a seguir indica a distancia
total percorrida durante esta etapa da missao (MATSUO, 2011).

DT:DP—FDB:NPZ—I—(NP—l)ﬂ'T (36)

3.1.2 Consumo de combustivel durante a missao

Durante o projeto conceitual de uma aeronave convencional é utilizado o método das
fragoes de combustiveis para uma primeira estimativa de peso do componente (RAYMER,
1992). O método consiste em atribuir uma fragao entre o peso inicial e final da aeronave em
cada etapa da missao, sendo a diferenca de pesos é atribuida ao consumo de combustivel e
representado na forma de fragao (W;_1/W;). O autor oferece alguns valores de fragoes de
combustivel histéricos para algumas fases da missao na literatura. Para a etapa de descida
é utilizado 0,990 como fragao de combustivel da etapa (ROSKAM, 1985).

Tabela 5 — Fracao de combustivel

Etapa da missio Fracao de combustivel

(Wit /W)
Ligar o motor, taxi e decolagem 0,970
Subida 0,985
Descida 0,990
Pouco taxi e encerramento da missao 0,995

Fonte: (RAYMER, 1992) e (ROSKAM, 1985)

A fragdo de combustivel utilizada nas etapas de cruzeiro e pulverizagao derivam da
Equacao de Breguet para o tempo de voo representada abaixo. As variaveis da Equagao 3.7
dependem da condicao de voo em questao, sendo C' o consumo especifico de combustivel,

em 1/h, a eficiénceia do motor n,, a razao de planeio L/D e o tempo da etapa em horas.

Wi < tC )
=exp| — —F (3.7)
W, 5

As etapas que utilizam a relagdo de Breguet tem seu consumo de combustivel
determinados a partir de propriedades do avido. E interessante reparar que o consumo de
combustivel nao depende da massa inicial da aeronave, sendo impactada pela aerodinamica

da aeronave e desempenho do motor. A tabela a seguir mostra as fragdes de combustivel para
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Tabela 6 — Fracao de combustivel de cada etapa da missao

Etapa da missido tipica Fragao de combustivel

(Wit1/Wi)

(0-1) 0,97
(1-2) 0,985

te
29 con( ~ 7o)
(3-4) 0,999

tp
e ol )
(5-6) 0,085

te
() cor( sy )
(7-8) 0,999
(8-9) 0,995

Fonte: (RAYMER, 1992) e (ROSKAM, 1985)

sua respectiva etapa. As etapas de pulverizacao e cruzeiro serao definidas posteriormente

neste trabalho.

Para determinar a fracdo de combustivel faltam estimar os valores de razao de
planeio (L/Dya.) € Consumo Especifico de Combustivel (C'). Em regime subsonico, o
pardmetro L/D depende principalmente da drea da asa e de sua area molhada, assim,
levando a necessidade de apresentar um novo parametro, a “Wetted Aspect Ratio”, que é
definida pela Equagao 3.8 (RAYMER, 1992).

(3.8)

A area molhada é estimada através da Figura 3.1.2, que relaciona a razao entre area
molhada e drea da asa e diferentes configuragdes de aeronaves. Raymer (1992) apresenta
um levantamento de aeronave com missoes e sistemas de propulsao similares na Figura
3.1.2 e compara a razao entre as areas da asas e razao de planeio. A partir deste grafico é

obtido do valor de L/D,,,, para o Ipanema.

A constante de consumo de combustivel serd determinada a partir da Equacao 3.9,
onde a velocidade estd em pés por segundo e o Cypy, em libras por hora. O valor do Cyyy, €
eficiéncia da propulsao estao especificados no manual do motor fornecido pelo fabricante e

serao abordados posteriormente durante a discussao.

%4
¢ = Comggin, (3:9)
P
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Figura 14 — Relagdo em razoes de area e formato da aeronave

sy
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Fonte: (RAYMER, 1992)

Figura 15 — L/ D4, contra a WAR
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3.2 Arquitetura do sistema de propulsao

Novos sistemas de propulsao requerem estudos e pesquisas sobre os novos com-
ponentes e suas aplica¢oes, conforme discutido na Capitulo 2. Para a etapa do projeto
conceitual serd adotada uma arquitetura simplificada da aeronave. Como o objetivo deste
trabalho é proporcionar uma estimativa inicial sobre peso e tamanho das baterias, tempo
de duracao da missao e custo operacional do novo sistema de propulsao, o uso de um
sistema simplificado, composto pelos principais componentes, é considerado adequado
para a fase de projeto conceitual. Na Figura 3.2 é apresentado um sistema de propulsao
puramente elétrico com abertura para os principais constituintes (STiCKL, 2016). Para o

projeto inicial da aeronave serao considerados a bateria, controlador e motor elétrico.

Figura 16 — Arquitetura detalhada de um sistema de propulsao elétrico

P
Conversor
I Protecao
Bateria BMS Controlador Motor Gearbox
Elétrico

Fonte: (STuCKL, 2016)

O sistema de propulsdo elétrico sera feito apenas para o motor elétrico e a hélice,
mantendo os sistemas avionicos como analégicos, conforme o projeto original do EMB-
202A. Dentre os modelos de alimentagao para os motores elétricos propostos por Bowman,
Felder e Marien (2018), sera utilizado um sistema de alimentagao elétrico puro, sendo as
baterias a unica fonte de energia do sistema. A arquitetura do sistema propulsivo seguird

os modelos apresentados pelos autores citados neste paragrafo e Stiickl (STuCKL, 2016).

3.2.1 Motor elétrico e controlador

O desenvolvimento de novos equipamentos para a avia¢ao exige o comprometimento
com desempenho e confiabilidade. Os motores que vém sendo desenvolvidos pela industria
buscam poder criar uma nova geracao de aeronaves hibridas e elétricas. O motor elétrico é
um marco neste processo pois viabiliza o uso de outras fontes de energia para o sistema
além dos combustiveis. A selecdo do motor utilizado na aeronave reprojetada sera através
de um levantamento de aeronaves elétricas e hibridas que estao em processo de testes e

certificagao.

O critério de selecao passara também por fornecer a mesma poténcia e tragao que

o motor anterior e futuras facilidades no processo de certificacao. O primeiro critério busca
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atender critérios de seguranca ja estabelicidos no projeto original, diminuindo o tempo
total do reprojeto da aeronave. O ultimo ponto busca explorar alguma caracteristica ou

estado de certificacdo do motor que esteja de maior prontidao para uso comercial.

Os controladores sao importantes para o sistema pois convertem a corrente continua,
proveniente da bateria, para alternada. Na secdo 4.1 estes itens serao definidos a partir de

versoes ja usadas na aviagao.

3.2.2 (Células e Baterias

A escolha da célula que fara parte da bateria se apresenta como a principal variavel
ja que esta influencia diretamente no peso de defensivo carregado pela aeronave. A
densidade energética [Wh/kg| e a densidade volumétrica enérgita [L/kg] sdo as principais
caracteristicas da pilha observadas neste trabalho. Estes parametros sao utilizados como

métricas de comparacgao entre células de diferentes fabricantes e marcas.

Os principais estudos em torno de veiculos elétricos giram em torno da densidade
energética e ciclos de duragao pois sao considerados os principais meios para aumento da

eficiéncia do componente.

Durante o projeto do novo sistema de propulsao sera considerada uma bateria
tedrica, idealizada, e com suas caracteristicas definidas a partir de levantamentos de
modelos utilizados em pesquisas ou em veiculos elétricos comerciais. A determinacao de
uma bateria tedrica permite flexibilidade durante esta fase do projeto conceitual em razao
de ainda nao dispormos de todas as informagcoes necessarias para trabalhar com modelos
reais, o uso de uma bateria tedrica atende as necessidades. Durante esta fase de projeto
ainda é determinado o valor de poténcia especifica minima que as baterias rais devem ter

para atenderem as necessidades energéticas da aeronave.

3.3 Energia requerida para a missao

O aviao movido a bateria deve carregar quantidade de energia suficiente para
completar a missao designada, assim, a quantidade requerida (E,.,) durante ¢ determinada
antes do dimensionamento fisico da bateria. Cada etapa da missao requer uma certa
quantidade de energia, sendo esta, o produto entre a poténcia do motor e o tempo de

duracao da etapa em questao, conforme indica a Equacao a seguir:

E,cq = Poténcia x Tempo (3.10)

A poténcia de cada etapa sera estimada através da andlise de constraints proposta
por Gudmundsson (2014), que consiste em plotar curvas relacionando a poténcia do motor
com a carga alar da aeronave com o objetivo de determinar situagoes criticas de voo.

Para o projeto de uma aeronave elétrica, este método serd adaptado com o objetivo de
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se estimar a poténcia requerida em cada trecho da missao. As respectivas relagoes entre

poténcia e carga alar para cada etapa estao na Tabela a seguir.

Tabela 7 — Equagoes de coinstraints para etapas da missao

Etapa da missao Férmula
Decolagem P _ | Vio | b (1 _ 1 LTO) 14
& Wro 2g9dro (W/S) w/s
i P _ [ a¢ k) (W
Subida e = | s+ (5) (5)] V
Cruzeiro e tiro de pulverizacao VIZO = [QCDoﬁ Tk (%) (WSTOH vV
2
Manobra balao = = {(;}/’%) +k (g) (Vg)] qV
Pouso % — PVSQC#

Fonte: (GUDMUNDSSON, 2014)

Estas relagoes serao usadas como referéncia para a energia e poténcia do sistema de
propulsao durante a fase de projeto conceitual. O tempo das etapas serdao estimados através
de diferentes métodos. O percurso de pulverizagao e cruzeiro serao determinado através da
equagao 3.1. O restante das etapas serao determinadas a partir do levantamento de missoes
realizadas por aeronaves similares. Os termos aerodindmicos apresentados anteriormente

serao apresentados nos capitulos posteriores conforme a necessidade de utiliza-los.

3.3.1 Modelagem das baterias

Em posse da energia total utilizada na missao é possivel projetar a bateria que
abastecera o sistema de propulsao. Uma abordagem comum ¢ utilizar dados publicados
ou assumidos para energia especifica e, e densidade energética v.,; no calculo do projeto
do peso e da geometria da bateria (STUCKL, 2016). Partindo da energia requerida, as

relacoes a seguir permitem o cédlculo do peso e volume da bateria:

ETG

What = ——2 (3.11)
€cel
Ere

Vot = —— (3.12)
Vcel

A bateria adotada no projeto tem formato retangular com a altura (hye) e largura
(lpat) j& definidos de antemao, sendo o comprimento o output do dimensionamento do
componente. Por fim, o ultimo cédlculo a ser realizado determina a poténcia especifica
Peer Minima que as células devem possuem. A definicdo do valor de poténcia especifica é
importante pois sera utilizada como requisito para a escolha de células reais na fase de

projeto detalhado da aeronave.

%at
h bat lbat

Dot = (3.13)
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Pel 0
cel — 7 3.14
Pecl = 37 (3.14)

3.4 Modelagem do peso

Assim como em aeronaves tradicionais existe o trade-off entre combustivel e carga
paga, os avioes elétricos possuem o dilema de balancear o peso das baterias e de sua carga
carregada. Para o caso da aviagao agricola, o aviao sofre uma mudanga no seu peso devido

ao despejo de defensivos.

Para o reprojeto do Ipanema sera considerado que os principais pesos da aeronave
em questao serao mantidos durante a fase de projeto conceitual, portanto, o peso vazio e o
MTOW da aeronave ja estao definidos de antemao na tabela 2. A introducao de baterias
pode reduzir o peso estrutural da aeronave através de menos vibragoes e maior liberdade

na alocagao dos componentes.

3.4.1 Propulsao a combustivel

A diferenca entre o maximo peso de descolagem e da aeronave vazia é a quantidade
de carga que a mesma suporta durante um voo, que no caso de avioes agricolas ¢ o peso
do piloto, combustivel e defensivo. O objetivo é minimizar a quantidade de combustivel

consumida, e assim, elevando a quantidade de produtos aplicados por voo.

Sera considerado que todo produto agricola é despejado durante o voo da missao
com o objetivo de obter a maior area pulverizada. Este critéiro é importante pois refletem
a reais situacoes de uso dado que é desejado a maxima eficiéncia oferecida, reduzindo os

custos de quem contrata os servigos de pulverizagao aérea.

A modelagem da missao tipica é importante pois fornece como dado de saida o
tempo de pulverizacao, que é utilizado como input no método da fracdo de combustivel do
trecho. O mesmo mecanismo funciona para o peso do defensivo utilizado por voo. Apéds
calculada a fracao de combustivel obtém-se o peso de defensivo carregado na missao, que
é utilizado para determinar uma nova area pulverizada. A Figura 3.4.1 mostra os dados

de entrada necessarios para rodar o método e os resultados obtidos a partir da iteracao.
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Figura 17 — Tabela de valores usado para determinar o peso de combustivel - vazia

Dados de entrada

Dados de saida

Geral
[Taxa de aplicagdo [L/ha]
Raio da curva baldo[m]
eficiéncia do motorng

Missdo
Peso de combustivel [kg]
Pesode defensivo [kg]
lirea percorrida [ha]
Passadas

Cruzeiro
Velocidade V__ [km/h]

oz

Cruzeiro
DistanciaD___ [km]

oz

C [1/h] Tempot__ [min]
L/D

Pulveriza¢do Pulverizagdo
Welocidade Vp[km;"h] Distancia D [km]
C [1/h] Tempot_[min]
L/D

Pesos

Piloto [kg]
Iheronave [kg]
MTOW [kg]

Fonte: Elaboracao Prépria

Assim é criado um mecanismo de loop entre o tempo de pulverizacao e a fragao
de combustivel. O método iterativo é finalizado quando é determinada a quantidade
de defensivo necessaria para consumo total do produto durante a pulverizagao, assim,
retornando a base com o hopper vazio. O método descrito estd representado na Figura
3.4.1.

Apos terminada a iteracao, sao obtidos os tempo de pulverizagao, peso de combusti-
vel e defensivo para cobrir a maior area possivel. Estes dados serao utilizados posteriormente

na Capitulo 6 para estimar os custos operacionais desta operagao.

3.4.2 Propulsao elétrica

O sistema de propulsao elétrico é composto pelo motor elétrico, controlador e
pacote de baterias. Os dois primeiros tém seus pesos fixados a partir do momento da
escolha dos componentes. Ja a bateria, é preciso determinar a energia consumida pelo

motor durante a missao e as caracteristicas basicas das células que a compoe.

Como dito na se¢ao anterior, o objetivo é decolar com a maxima quantidade de
defensivo possivel obedecendo as restri¢goes impostas pelo MTOW e baterias. Com isto
em mente, é desejado que o sistema de armazenamento de energia tenha a menor massa

possivel e o tanque de produtos volte completamente vazio para a base.

Como mostrado na Equacao 3.10, a energia que o motor consume é uma relacao
entre a sua poténcia e o tempo. O motor funciona com poténcias diferentes ao longo do

voo devido a sua velocidade e necessidade de gerar tragao para locomover a aeronave,
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Figura 18 — Método iterativo de calculo do peso de combustivel

- P do def i
Areapulverizada (A__.) [ Em{“? & TSIW
sapicad
* F 3
Lado da area (1) Raio da manobra
N, — Ny
Distdncia percorrida Distincia percorrida em
durante a pulverizacao (D) manobra baldo (D)
[
¥

Distdncia total (D)

2

Tempo de pulverizacio [t}

!

Calculo da fragdo de

combustivel [W,/W,)

v

Peso do combustivel (W)

v

Peso do defensivo

(W sl

2

Peso total da aeronave
[wr, =W+ W W
[

b i
W, = MTOW?
¥ I L 4
Sim Mio
v
W, = 1800 kg

Fonte: Elaboragao Prépria

assim, a energia total sera considerada a partir da soma da energia utilizada em cada

etapa da missao.

A poténcia do motor é determinada através dos calculos indicados na Tabela 7. Em
posse das equagdes de constraints e carga-alar (Wr/S,,) obtem-se a razao poténcia/peso
minima que a aeronave deve apresentar para executar um voo seguro. A poténcia obtida da
analise de constraints ¢ a poténcia requerida pelo motor, P, apresentada na Equacao
2.3.

As baterias devem fornecer energia em uma poténcia maior que o motor pede

pois ocorrem perdas durante a transmissao. Reescrevendo as relacoes 2.2 e 2.3 podemos
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relacionar a poténcia de saida da célula e requerida, como indicado na Equacao a seguir:

Pmo or
P = —""— (3.15)

NmotorTleel

A duragao de cada etapa sera feita de forma individual apés analisadas as condigoes
isoladamente. O tempo das etapas de subida e descida é determinado pela Equacao 3.16,
que relaciona as alturas inicial e final e a razao de subida da aeronave, o tempo das etapas
de cruzeiro e pulverizacao ¢é calculado a partir da Equacao 3.1. J4 o tempo das etapas de
decolagem e pouso serao determinadas a partir de um levantamento do tempo de execucao

desta etapa por aeronaves com configuragoes e missoes similares.

(3.16)

Com o valor da energia total para percorrer a missao e a densidade energética da
célula, calcula-se o peso da bateria através da Equacgao 3.11. Apds este calculo, o peso
restante na aeronave é preenchido por defensivo. As informacoes utilizadas na iteragao
sao separadas em dados de entrada e saida, assim como na modelagem do combustivel,
de forma em que exista controle e organizacao sobre os resultados do processo. A Figura
3.4.2 mostra os dados discutidos nesta se¢ao e como eles se organizam dentro do modelo

matematico.

Figura 19 — Tabela de valores usado para determinar o peso da bateria - vazia

Dados de entrada Dados de saida
Geral Missédo
Taxa deaplicagdo [L/ha] [Taxa de aplicagdo [L/ha]
Raio da curva baldo [m] Raioda curva baldo[m]
eficiénciado motorng eficiéncia do motorn
Velocidades Cruzeiro
Velocidade V., [km/h] Distancia D, [km]
Melocidade V_[km/h] Tempot_ . [min]
Célula e Bateria Pulverizacio
Densidade energética [Wh/kg] Distancia Dy [km]
Densidade vol. energética [Wh/1] Tempot_[min]
Wida-util [ciclos]
Célula e Bateria
Pesos Energia da missdo [kWh]
Piloto [kg] Peso[kg]
weronave [kg]
Motor elétrico +controlador [kg]
MTOW [kg]

Fonte: Elaboracao Prépria

Assim como no calculo do combustivel, utiliza-se um método iterativo em que o
peso do defensivo ¢ tanto o dado de entrada para a modelagem da missao como o dado de

saida da modelagem da bateria. Assim, o método converge quando o valor de defensivo
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atende as condigoes ja explicadas anteriormente e o peso total da aeronave carregada
totalizar 1800kg.

A Figura 3.4.2 explicita visualmente o funcionamento do cédigo e as condigoes de

contorno envolvidas.

Figura 20 — Método iterativo de calculo do peso da bateria

Peso do defensivo

(W opoas)
&

Area pulverizada (A,
Lado da area (1) Raio da manobra
M, L Ny
Distincia percorrida Distancia percorrida em
durante a pulverizacdo (D} manobra baldo (D)
[ ]
¥

Distancia total (D)
|

v

Tempo total da missdo [t

v

Energia requerida na
missao (E, .}

v

Peso da bateria (W)

v

Peso do defensivo

Wonpond)
v

Peso total da aeronave
(W =W, + W, + Woiean

.

W, = MTOW?
|
¥  J
Sim Nio
W, = 1800 kg

Fonte: Elaboragao Prépria

Apds o fim do processo descrito na figura é obtido valores do sistema de propulsao
elétrico que esta sendo projetado neste trabalho. O tultimo cédlculo a ser realizado neste

trabalho é a defini¢do da poténcia especifica [W /kg] da célula, conforme a Equagao 3.14,
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que sera utilizada como requisito na proxima fase do projeto para a definicdo de um modelo

real de bateria.

O resultado apés o fim destes calculos é o projeto conceitual do sistema de propulsao
do Ipanema elétrico e a possibilidade de estudar os custos operacionais envolvidos no

desenvolvimento de sua funcao.

3.5 Autonomia

Também sera feita uma andalise comparativa entre a autonomia entre as duas
configuracdes propostas para o Ipenema. E considerado que a aeronave ndo realizard
pulverizacao e permanecera apenas em cruzeiro durante o percurso, tendo a aeronave com
o motor Lycoming com o tanque de combustivel totalmente cheio e a versao elétrica com

o maior peso de bateria.

A autonomia em cruzeiro da aeroanve & EHC sera determinada a partir da relacao
de Breguet indicada na Equacao 3.7, para isto, serd considerado o peso da aeronave no
inicio e no fim da etapa de cruzeiro, restando combustivel suficiente para a etapa de descida
e pouso. O ajuste do peso serd feito através das fracdes de combustivel determinadas ao
longo do trabalho. Com o tempo de voo em maos, o alcance é determinado com o auxilio

da velocidade de cruzeiro.

A versao elétrica tera sua autonomia determinada a partir da maxima quantidade
de energia disponibilizada para a etapa de cruzeiro, para entao determinar o tempo de
duragao e distancia percorrida. Considerando que nao havera defensivos a bordo, todo
o peso de carga paga livre serd atribuido para a bateria, obedecendo as condic¢oes de

seguranca e requisitos impostos pelo projeto.

O peso disponivel para as baterias é a diferenca entre o MTOW e o peso dos
componentes da aeronave, incluindo o motor elétrico, e a energia disponivel para cruzeiro é
a energia total armazenada nas baterias descontando a energia gasta em outras etapas da
missao. O produto entre o peso disponivel para as baterias (Wp,.) e a densidade energética
da célula é a energia disponivel para a missao, conforme indicado na Equacao 3.17. A
partir deste valor da energia total sera subtraida a eletricidade consumida nas etapas de
decolagem e pouco, sendo o restante considerado a energia da etapa de cruzeiro (Eg.. ).
Dividindo a energia em cruzeiro pela poténcia é obtido o tempo da etapa de cruzeiro, e

combinando com a velocidade de cruzeiro, obtem-se o alcance (R).

E= Wfree * Ceel (317)

ECT”MZ
PCT‘UZ

t= (3.18)
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t
R=—— 3.19
‘/cruz ( )

Uma forma de medir a eficiéncia entre as duas versoes é comparar o quanto a
energia empregada no deslocamento é convertida em autonomia, uma relagao interessante
ja que a fonte de energia dos dois sistemas de propulsao provém de fontes distintas. Uma
forma de comparagao é apresentada por Seitz et. al. (2012) onde relaciona-se a distancia
percorrida com o gasto energético envolvido, apresentada na Equagao 3.20, sendo R o

alcance.

dR _ Vy(L/D)
ESAR= —=——"-=+ 3.20
dE CWy (3:20)
Esta medida de comparagao é feita para uma mesma razao L/D e velocidade, sendo

apropria para comparacao do alcance em voo de cruzeiro para as diferentes aeronaves.

3.6 Custos da missao

Esta secao é destinada ao estudo sobre os custos operacionais do Ipanema para as
duas configuragoes apresentadas neste trabalho. Sera feita uma primeira analise comparando
os custos operacionais decorrentes da realizacao da missao tipica para as duas configuragoes
apresentadas. Também sera feito um estudo variando caracteristicas da bateria, como

densidade energética e prego.

Os custos do desenvolvimento da missao de pulverizagao serdao classificados entre
gerais e relacionados ao sistema de propulsao. O primeiro grupo é composto por fatores de
custos presentes em ambas as configuragoes do Ipanema, como defensivo, custo do piloto
e aluguel da aeronave. J& os itens relacionados ao sistema de propulsao, como gasolina,
energia armazenada e células, fazem parte do segundo grupo e sdo especificos para cada

configuracgao.

O gasto com defensivo nao serd considerado para a andlise de custos pois como a
area total percorrida é a mesma para ambas as missoes, o gasto com o produto também
serd o mesmo para ambos. A exclusao do preco do defensivo serve para evitar distorg¢oes

nos resultados finais visto que a quantidade por voo de agrotéxicos irao diferir.

A Figura 3.6 apresenta uma tabela com os fatores de custos para os dois modelos de
propulsao estudados, destacando os fatores de custos e resultados. No Capitulo 6 a tabela
sera preenchida com valores dos componentes obtidos através de estudos de viabilidade

economia e precos praticados a mercado.
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Figura 21 — Tabela de componentes de custos - vazia

Combustido

Elétrico

Area pulverizada por voo [ha]
Aeronave e piloto [RS/ha]
Aeronave e piloto [RS]

Peso do combustivel [kg]
Prego do combustivel [RS/L]
Custo do combustivel [RS]

Area pulverizada por voo [ha]
Aeronave e piloto [RS/ha]
Aeronave e piloto

Energia Armazenada [kWh]
Prego da energia [RS/kWh]
Gasto com energia [RS]

Célula [RS/kWh]
Ciclos
Custo de reposigio [RS/ciclos]

Numero de voos

Custo por hectare [R$/ha]
Total/voo [R$]

Custo total da pulverizacio [R$] Numero de voos

Custo por hectare [R$/ha]
Total/voo [R$]
Custo total da pulverizagio [R$]

Fonte: Elaboracao Prépria

O modelo convencional de cobranga por parte dos prestadores de servigos é relacionar
o custo da pulverizacdo com o tamanho da fazenda e a distancia da mesma até o ponto
de abastecimento. Costa (2017) apresenta um estudo que busca auxiliar o agricultor na
estimacao de custos da pulverizacdo agricola. A autora disponibiliza uma tabela que
relaciona o custo total aproximado de uma aeronave a gasolina e o tamanho da area

pulverizada.

Tabela 8 — Custo de pulverizacao de um aviao a gasolina em func¢ao do tamanho da fazenda

Distancia do local do aviao

Tamanho da lavoura, ,
até a lavoura, em km

em hectares

10 20 30 40
20 60 75 70 75
60 45 47 52 o8
100 43 45 48 o6
200 40 42 46 o4
300 38 40 42 52

Fonte: (COSTA, 2017)

Como o motor do Ipanema é alimentado por etanol alguns ajustes devem ser feitos
nos valores disponibilizados na tabela apresentada anteriormente. Os valores apresentados
descrevem uma aeronave abastecida a gasolina entao deve-se desconsiderar este fator no
custo dos servigos para entao utilizd-lo como dado de entrada na Figura 3.6. A Tabela 9

apresenta os custos relacionados a combustivel em voo de aplicacao de defensivos.
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Tabela 9 — Custos operacionais de sistemas de propulsao em veiculos agricolas

Modo de pulverizacdo Custo unitario [R$/ha]

Terrestre 8,00
Aérea utilizando gasolina 9,33
Aérea utilizando etanol 5,90

Fonte: (EMBRAER, 2017b)

O preco de aluguel da aeronave e piloto é determinado apds desconsiderar a parcela

relaciona ao combustivel.

Agora os custos relacionados ao sistema de propulsao serdao determinados a partir
de valores praticados a mercado. O etanol hidratado combustivel tera o custo por voo
determinado a partir do preco de venda do combustivel no estado de Sao Paulo disponibi-
lizado pela ESALQ (2020). O prego do combustivel é diferente para cada estado e regiao
do pais, assim, sempre sera considerado os precos para o estado de Sao Paulo ou outra

forma de agrupamento regional que inclua o estado.

O conjunto elétrico é carregado através da energia elétrica proveniente proveniente
da rede da regido, portanto, serd considerado o prego da energia do mercado livre para a
regiao sudeste para a data de 2 de novembro de 2020, conforme divulgado pela Camara de

Comercializagdo de Energia Elétrica (2020).

Agora resta determinar o custo de reposicdo da bateria. O prego de uma célula
nova é dado em $/kWh e portanto, multiplando o valor de compra do componente pela
energia armazenada para a missao é obtido o preco de compra de um pacote de bateria
novos. Agora dividindo o prego de compra de baterias novas pela vida-til obtemos o custo

da depreciacao da bateria a cada ciclo de descarga sofrido.

Ao longo deste trabalho os precos abordados estao em periodos de tempo diferentes.
Para as comparagoes entre os valores monetarios serem coerentes, devem estar representados
todas em uma mesma data. Os precos que foram divulgados antes de outubro de 2020
serao ajustado pelo indice de inflacao IPCA, seguindo os valores de referéncia divulgados
pelo Banco Central do Brasil (2020).
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4 SISTEMA DE PROPULSAO ELETRICO

Este capitulo é dedicado a discussao sobre o sistema de propulsao elétrico adicionado
ao Ipanema. Nas secoes seguintes serao apresentados os componentes que fardao parte do

sistema, arquitetura e modelagem do peso da bateria.

4.1 Componentes

O procedimento de escolha de escolha e critérios para a selegdo dos componentes do
sistema de propulsao ja foram abordados em parte no Capitulo 3. Atualmente as empresas
MagniX e Siemens despontam no desenvolvimento de motores elétricos. O maior aviao
totalmente elétrico atualmente é o eCaravan, versao adaptada do Cessna Grand Caravan
com o motor original substituido pelo magniX500, fornecendo mais de 750 cavalos de
poténcia para a aeronave. O mesmo motor foi acomplado no hidroavido Beaver apresentado

na revisao bibliografica.

Tabela 10 — Motores elétricos

Nome MTOP [hp] MTOP [kW] Max RPM Peso [kg| Eficéncia
magniX250 357 280 3000 71 0,93
magniX500 751 560 2600 133 0,93
Siemens SP70D 121 90 2600 26 -
Siemens SP260D 349 260 2500 50 0,95

Fonte: (SIEMENS, 2019) e (MAGNIX, 2020)

O motor elétrico escolhido substituirda o Lycoming 10-540-K1J5. Para fazer a
substitucao do motor alguns critérios devem ser adotados durante a escolha do novo
motor. Como o objetivo deste trabalho é analisar a nova configuracdo do Ipanema, o
novo equipamento deve atender as mesmas condi¢oes de poténcia e empuxo que o motor

anterior. As caracteristicas escolhidas para a determinagao de um motor elétrico serao:

e« MTOP maior ou igual ao do motor original

» Razdo poténcia/peso maior ou igual ao do motor original

Na Tabela 11 estao elencados estes fatores tanto para o Lycoming para os motores

levantados na tabela anterior.
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Tabela 11 — Comparacao entre motores

Motor Poténcia/peso [hp/kg] MTOP [hp]
Lycoming 10-540-K1J5 1,4 300
magniX250 5,6 357
magniX500 4,7 751
Siemens SP70D 4.7 121
Siemens SP260D 7,0 349

Fonte: Elaboracao Prépria

Todos os motores elétricos apresentam uma razao entre poténcia e peso maiores do
que o motor Lycoming em questdao, como abordado na revisao bibliografica. Ja considerando
o segundo critério, apenas o motor Siemens SP70D ¢é desconsiderado como potencial escolha
para o projeto. Considerando que apds o processo de projeto a aeronave deve ser certificada,
o critério de aprovacao do sistema de propulsao deve ser levado em consideracao. Na aviao
muitas tecnologias novas levam muito tempo para entrar em servico devido a necessidade
de comprovar sua seguracao durante o voo, assim, a escolha de motores em processo
avancado de certificacao confere um fator de mitigacdo de risco ao projeto e proporciona
resultados proximos de casos reais. Atualmente a aeronave elétrica mais préoxima de estar

vidvel para a aviagdo comercial é o Beaver (Figura 2.2.4).

O motor escolhido para a aeronave é o Siemens SP260D apos considerar todos os
pontos levantados nos paragrafos anteriores. Ele sera posicionado no mesmo local do seu
antecessor e sera acomplado diretamente as hélices, evitando assim a necessidade de caixa

de reducao e diminuindo os pesos do sistema.

O controlador é o elemento responsavel por fazer a transmitir a energia de forma
adequada entre a bateria e o motor. Este equipamento é utilizado em diversas maquinas
elétricas pesadas, trens e maquinas, e portanto, sera utilizado um controlador que atenda

as necessidades de veiculos elétricos similares.
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Figura 22 — Controlador EmDrive 500

Fonte: (DRIVE, 2020)

O 1ultimo componente que falta estabelecer para o projeto é o sistema de arma-
zenamento de energia. Durante a fase de projeto conceitual é considerada uma bateria
teorica com dados de e.o; € vy a partir dos modelos ja disponiveis em veiculos elétricos
atualmente. A poténcia especifica das células de armazenamento sera definida no fim deste
trabalho como um requisito para a fase de projeto preliminar. A Tabela 12 apresenta as
principais tecnologias da bateria de Li-ion disponiveis atualmente de forma comercial ou

préoximas de estarem.

Tabela 12 — Baterias de Litio ion levantadas por Ulvestad

Densidade vol. Densidade

Ly Ly Custo
Nome energética energetica (8 /KWh]
[Wh/]] [Wh/kg]
Model S P100D 732 270 190
Current liquide electrolyte LIBs 732 260 150
Future liquide electrolyte LIBs (no Lim) 1200 400 -
Future liquide electrolyte LIBs with Lim 1300 475 -

Fonte: (ULVESTAD, 2018)

Para este trabalho serd considerada uma LIB com as mesmas caracteristicas da
bateria do Model S, como apresentado na tabela anterior, com as caracteristicas de 732
Wh/1, 260 Wh/kg e custo de 190 délares por kWh de autonomia da célula. O custo ainda
nao chegou ao seu preco de equivaléncia aos motores movidos a combustao, no entanto,
deve ser analisado se com este preco ja é possivel a exploragao comercial de aeronaves

elétricas de pequeno porte.

O ciclo da LIB seré determinado a partir do experiemento entre ciclos e voltagem
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apresentado na Tabela 4 na secao de revisao bibliogréafica. O estudo indica que para dife-
rentes ranges de voltagem a bateria atua com para o minimo de 244 ciclos e ultrapassando
o valor de 500 ciclos apenas em um experimento. A mediana dos ciclos estda em 383 e a
média 388. A vida-tutil deste componente serd considerado o valor da mediana da amostra
disponibilizada por Patha et al. (2019).

Certificar que a bateria atende ao critérios de seguranca minimos é essencial na
execucao do projeto. Como citado o Capitulo 2, o catodo de Litio ¢ altamente reativo
e pode iniciar situagoes catastroficas para a aeronave, portanto o uso de extintores é
importante para conter a situacao no inicio e evitar a propagacao de danos para o restante
da aeronave. Como método de evitar eventos que envolvem fogo serd instalado um BMS na
bateria que servira para monitorar e gerenciar o uso de energia, evitando superaquecimento
e prolongando a vida-util do componentes. Ja para contencao do fogo serd utilizado tanto
um sistema de extintores especiais seguindo conceitos publicados por Bezerd 2012 como o

uso de paredes corta-fogo.

A bateria do Model S foi evoluindo conforme foi se aprendendo sobre acidentes
envolvendo baterias e mitigacao de possiveis situagdo de risco, tendo atualmente um BMS
e paredes corta-fogo em suas baterias originais, nao incluindo apenas o sistema extintor
de incéndio em sua configuracao. A parede corta-fogo causa o maior aumento de peso
na bateria e por consequéncia na densidade energética, e se encontra presente nos carros
desde 2014, ja estd sendo considerando no calculo. O tnico sistema nao existente no
carro ¢ o conjunto de extintores para baterias, sendo que este nao resulta em acréscimos
significativos na aeronave e portanto nao é considerado sua influéncia na fase de projeto

conceitual.

4.2 Arquitetura

A etapa de arquitetura do sistema determina a posicao de cada componente na
aeronave e divulga a primeira estimativa de valores do conjunto de propulsao, viabilizando
a préxima fase do projeto. A arquitetura proposta nesta etapa do projeto tem como
objetivo implementar um motor elétrico e pacote de baterias na aeronav agricola Ipanema.

Os itens que compoe o conjunto serao apresentados e discutidos isoladamente a seguir.

A Figura 4.2 mostra o sistema de propulsao proposto. Para esta fase do projeto
¢é assumido uma arquitetura simplificada do sistema, como apresentado na Figura 3.2,

considerando o motor elétrico, controlador e bateria.

A posicao do motor elétrico serd a mesma que o projeto original, fazendo com
que o Siemens SP260D seja acoplado diretamente nas hélices, evitando o uso de uma
caixa de reducao e implicando em reducao de peso. O controlador ficara atrds do motor e

embaixo da cabine do piloto. Posi¢do estratégica para captar os sinais feitos pelo piloto e
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Figura 23 — Arquitetura proposta para o sistema de propulsao
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Fonte: Elaboragao Prépria

comunica-los ao motor.

O dimensionamento fisico da bateria é de extrema importancia pois deve permitir
trocas, inspec¢oes e manutengoes periddicas. Também ¢é levado em consideracao as baterias
que ja estao em uso atualmente em veiculos elétricos. O pacote de bateria terd o seu

formato retangular, conforme indicado na Figura 4.2.

Figura 24 — Dimensoes da bateria

Chat

Fonte: Elaboracao Prépria

As baterias serao compostas pelo agrupamento de diversos modulos de células de
armazenamento de energia. Na secao sobre seguranca da revisao bibliografica discutido a
necessidade de ventilacao das células e monitoramento. A divisao da bateria em mddulos
menores traz maior seguranca para as baterias durante o uso ja que aumenta a superficie

de contato do componente com o ar. A existéncia de um Sistema de Gerenciamento de
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Baterias é essencial para o uso de médulos pois permite o monitoramento e uso de cada
grupo de forma independente. A disposicao dos conjuntos de células serao dispostos em
blocos de 10 x 50 centimetros espacados 1 centimetro entre eles, como demonstrado na

Figura anterior.

Além do formato das baterias, também é preciso pensar na regiao em que serao
alocadas. Escolheu-se posicionar as baterias no nariz e nas asas esquerda e direita pois sao
regides que exigem inspegoes visuais, assi, permitindo facil acesso aos mecanicos aerondu-
ticos. O fato de area de inspecgoes serem acessiveis possibilita que baterias direcionadas
nestes locais sejam acessadas rapidamente, assim, permitindo sua substiuticao durante o

reabastecimento de defensivos na aeronave.

Uma segunda consideragao ¢ que a alocagao da bateria em trés regioes cria redun-
dancia em relacao a fonte de energia do motor, aumentando a confiabilidade do sistema e

mitigacao dos efeitos de panes e incéndios na bateria.

A 1ltima razao esta arquitetura proposta ¢é evitar o desbalanceamento de peso da
aeronave gerado pela troca de motor. A diferenca de peso entre as duas versoes deste
trabalho ¢ de 164kg, por tanto, é necessario compensar este peso na regiao, mesmo que
parcialmente. Atras do motor serao alocados duas colunas de 4 médulos empilhados. Os
modulos de células alocados na nariz possuem 37cm de altura enquanto o motor possui

33cm, ambos com dimensao menor do que a regiao da fuselagem frontal do Ipanema.

Figura 25 — Dimensdes da bateria

Fonte: Elaboracao Prépria

Outro fator que foi considerado é o fato de os tanques de combustiveis do projeto
original estarem localizados na asa, assim, a alocacao da bateria nesta regiao minimiza a

necessidade de calculos com projeto estrutural e rebalanceamento de pesos.
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A presenca da bateria dentro da asa impoe algumas restrigdes para o seu dimensi-
omento. O comprimento da bateria ¢,,; ndo deve exceder a corda da asa e nem ocupar
espaco de outros componentes estruturais presentes, portanto, considerou-se que esta
medida serd de 50 centimetros, aproximadamente 70% da corda. A espessura da bateria
deve ser projetada de forma que nao ocupe espaco de outros componentes dentro da asa,
portanto, considera-se que a espessura seja 5% da corda da asa, resultando em valor de 8,55
centimetros. A Equacao 3.13 reescrita considerando a arquitetura do sistema ¢é apresentada

a seguir:

— (4.1)

A lagura sera definida no capitulo seguinte mas algumas consideragoes ja devem
ser feitas. Existe um espacgo limitado para a bateria dado que permencera por inteira
dentro da asa, assim, exite um valor de largura maximo aceitdvel no projeto. Com uma
envergadura b de 11,96m e largura da fuselagem de aproximadamente 1,60m, restam mais
de 10 metros para o uso de bateria retangulares. Deve ser lembrado que dentro da asa ja
existem outros dispositivos, como longarinas e sistemas avidnicos, portanto deve restringir
o tamanho da bateria para que caiba tudo dentro da asa. Sera escolhido um valor de by,
maximo de 4,25 metros por bateria, totalizando 85% da envergadura livre das asas. A
maxima largura da bateria serd utilizada caso o resultado do método iterativo exigir um

comprimento maior que o maximo determinado neste paragrafo

4.3 Poténcia do sistema de propulsao elétrico

Nesta segao serd estimada a energia fornecida ao novo motor elétrico. Este problema
serd dividido em duas partes: determinar a poténcia da aeronave e o tempo de duracao
de cada etapa da missdo tipica. A poténcia requerida pelo motor pode ser determinada

através do método de constraints apresentado por Gudmundsson (2014).

A anélise de constraints funciona como uma ferramenta visual que permite a escolha
de um motor que atenda a poténcia requerida pela aeronave em todas as situacoes de
voos que esta sujeita. Além de ferramenta de escolha do motor, esta andlise possibilida a

obtencao da poténcia minima que o motor deve operar em cada etapa.

As constantes aerodindmicas mostradas nas relagoes de razao poténcia/peso devem
ser determinadas para dar continuidade ao topico atual. O comego de se d&4 com a definigao
do coeficiente de sustentagao de cruzeiro C7,. .. Nesta etapa do voo, a forga de sustentacao
da aeronave ¢ igual ao seu peso, portanto, em posse da pressao dinamica de cruzeiro e a

carga alar é calculado o coeficiente.

W =qSCy.... (4.2)
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Cre. =~ (4.3)

Para a condi¢ao de voo de cruzeiro na méaxima altura permitida para o Ipanema,
pressao dindmica de cruzeiro em 1754,6 Pa e a carga alar em 885,6 N/m?, o coeficiente

sustentagdo em cruzeiro é de 0,504.

As Equagoes abaixo sdo apresentadas por Raymer (1992), onde Cp, é o arrasto
parasita da aeronave, k a constante de arrasto induzido e e o fator de eficiéncia de Oswald.
Destaque para a Equagao 4.6 que indica a relagao que proporciona o maior alcance da
missao. A constante de Oswald é estimada entre 0,7 e 0,85 durante a fase de projeto
conceitual. Para asas retas, como o EMB-202A, a Equacao 4.8 permite o calculo preciso

do fator em questao.

Cp =Cp, + ]{ZC]% (44)
1
k= 4.
TARe (45)
02
Cp, = =5 (4.6)
e=1,78(1—0,0045.AR>®®) — 0,64 (4.7)

O Ipanema tem seu "Aspect Ratio" em 6,85, proporcionando um coeficiente de
Oswald de 0,84, valor em linha o estimado por Raymer, constante de arrasto induzido de
0,055 e um coeficiente de arrasto parasita de 0,014. Estes valores calculados sao constantes

para todas as etapas da missao e serao usados em calculos posteriores.

O 1ltimo passo antes de tragar as curvas de poténcia é definir outros valores
relevantes para a etapa de decolagem e pouso. O coeficiente de sustentacao das etapas
sera o maximo que a aeronave possui, por questoes de conservadorismo. A Equacio abaixo

indica a relagdo entre o Cp, . e a velocidade de estol da aeronave.

14

Para uma velocidade de estol de 92 km/h (referencias TCDS - ANAC) obtem-se um
coeficiente de sustentagdo maximo de 2,34 ap6s aplicada a condicao de voo. As velocidades
de decolagem e pouso serao baseadas na velocidade de estol na proporcao de 120% e 115%,
respectivamente. A distancia de decolagem é de 355 metros, valor de tamanho minimo

de pista presente no TCDS da aeronave (2018) e o coeficiente de atrito é de 0,2, valor
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estimado a partir da literatura de Raymer (1992). Tanto para as duas situagoes serd

considerado o coeficiente de sustentacao maximo da aeronave de 2,34.

Tabela 13 — Dados usados no calculo de constraints

Parametro Valor
Aerodinamica
Clorus 0,5
Cp... 2,34
Cb, 0,014
k 0,055
e 0,84
Velocidades [km/h)]
Estol 92
Decolagem 1104
Pouso 105,8
Pista
Coeficiente de atrito 0,2

Distancia de decolagem [m] 355

Fonte: Elaboracao Prépria

O grafico de poténcia sera tracado com base na metodologia descrita na Secao 3.3
e os dados da Tabela 13. Foi utilizado um intervalo para a carga alar entre 400 e 1400
N/m? abrangendo a carga alar de decolagem da aeronave de 885,6 N/m?. A Figura 4.3
apresenta a analise de constraints feita para a aeronave. A area hachurada em verda é a

regiao em que o o motor deve se situar para atender os requisitos de poténcia.



66

Figura 26 — Grafico de Constraints da aeronave

——rPulverizagio
Curva nivelada para uma velocidade constante (curva da manobra Baldo)
Distancia de decolagem desejada
Teto de servigo

——Subida

Fonte: Elaboragao Prépria

A situagdo que mais requer poténcia do motor, curva nivelada @1171 [N/m?|, tem
uma razao poténcia-peso de 0,010. Este valor esta abaixo da razao de 0,015 que o motor
Siemens tem aplicado a aeronave em questao. Como o motor atende as necessidades de
poténcia da missao nao é necessario substitui-lo, assim, dando continuidade no processo

de modelagem da energia.

Além da andlise de constraint validar o motor escolhido previamente, também é
obtida a poténcia requerida pelo motor a cada etapa. Primeiramente deve-se determinar a
razao poténcia-peso de cada trecho da missao para a carga-alar de 885,6 N/m? e entdo
multiplicar o nimero pelo peso da aeronave em condicao de decolagem. A Tabela 14

apresenta o valor das razoes e poténcia requerida pelo motor para a carga-alar do Ipanema.

Tabela 14 — Razao poténcia-peso e poténcia do Ipanema adaptado

Etapa Razao [kWh/N]| P00 [kKW]
Decolagem 0,0074 131
Cruzeiro - chegada 0,0032 57
Pulverizagao 0,0032 o7
Subida 0,0079 140
Curva nivelada 0,0082 145

Fonte: Elaboracao Prépria

A anélise de constraint nao abrange a etapa de descida da aeronave dado que
estd etapa nao é uma etapa restritiva da aeronave, portanto, sera considerada a mesma
poténcia do motor em cruzeiro. Para a etapa de pouso sera considerada a maior poténcia

que a aeronave apresenta na Tabela 14.
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Apods calcular os valores de poténcias temos todo o ferramental necessario para
estimar a energia requerida na missao, e por consequéncia o peso da bateria, e a poténcia

especifica da célula. Os calculos do peso da bateria e do p. serao feitos no Secao 5.2.
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5 DESENVOLVIMENTO DA MISSAQO

Antes de detalhar o desempenho da aeronave para cada tipo de propulsao, é
necessario levantar alguns dados que serdo usados para ambos os casos. De forma geral, o
tempo e distancia percorrida em cruzeiro, a taxa de aplicacao de defensivos e coeficientes
aerodindmicos serao os mesmos para as duas aeronaves. Como descrito na Secao 3.1, a
base utilizada para pouso, decolagem e reabastecimento do avidao agricola sera o aeroporto
de Matao, distante aproximadamente 25,7km da fazenda. Com a distancia entre os dois
locais é possivel calcular o tempo percorrido em cruzeiro. Com base na Equacao 3.1 e uma

velocidade de cruzeiro V., = 216km/h, leva-se 7,2 minutos para percorrer o trajeto.

Figura 27 — Distancia entre o aeroporto e a plantacao pulverizada

Fonte: (GOOGLE, 2020)

Para determinar a area pulverizada ¢é necessario obtermos a quantidade de defensivo
carregada e a taxa de aplicagdo do defensivo agricola em questdo. As aplicagoes aéreas
de defensivos liquidos no Brasil podem ser classificados em quatro grupos (MONTEIRO,
2006), indicados na Tabela a seguir:

Tabela 15 — Fracao de combustivel de etapas da missao

Categorias Taxa de aplicagdo [1/ha]
Alto Volume (AV) 20 - 40
Baixo Volume (BV) 10 - 20
Baixo Volume Oleoso (BVO) 5-10
Ultra Baixo Volume (UBV) 1-5

Fonte: (MONTEIRO, 2006)

A pulverizagao de laranja exige uma pulverizagdo do tipo AV devido a resisténcia

e ocorréncia de pragas neste tipo de cultivo, assim, a taxa de aplicagao considera para o
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problema serd de 30 L/ha. Os dados aerodinamicos necessarios para a andlise da aeronave
serao levantados conforme necessario. Com estas defini¢oes, é possivel realizar o processo

de dimensionamento do peso da aeronave para os dois tipos de propulsao em questao.

5.1 Propulsao a etanol

Com as principais caracteristicas da missao ja determinadas, nesta secao sera
determinado primeiramento o consumo especifico de combustivel C' e o coeficiente L/D das
etapas de cruzeiro e pulverizacao para entao aplicacdo do método de fracao de combustivel

descrito por Raymer (1992).

O motor original do EMB-202 ¢é o Lycoming 10-540-K1J5. Diferentemente dos
motores convencionais que sao abastecidas com combustivel, funciona a Etanol Hidratado
Comercial (p = 801, 25kg/m?), oferecendo um menor gasto com combustivel e se adequa &

realidade nacional em relagdo ao uso de combustivel (referenciar - é aqui no segao 27)

O Cypp do motor, conforme dito na secao 3, é determinado através da relacao entre
entre o consumo em poténcia maxima e rota¢do do motor da Figura 5.1 (LYCOMING,
2006). Considerando a linha de maxima eficiéncia do motor (n = 0,85) e considerando
o combustivel citado, obtem-se um consumo de EHC de 160 libras por hora. O proximo
passo é a determinacao do consumo especifico de combustivel para as situagoes de cruzeiro

e pulverizagao através da Equacao 3.9. Os valores estao indicados na Tabela 16.

Figura 28 — Consumo de combustivel do motor x Brake Horse Power
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Fonte: (LYCOMING, 2006)
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Tabela 16 — Consumo especifico de combustivel por etapa

Etapa da missdo Velocidade [km/h] C [1/h]
Cruzeiro 209 0,809
Pulverizacao 216 0,785

Fonte: Elaboragao Prépria

A variavel que falta ser determinada para o cédlculo da fragdo de combustivel das
etapas de cruzeiro e pulverizagdo é a L/D. Através das aproximagoes apresentadas por
Raymer (1992) é definido uma estimativa desse valor para a etapa de projeto conceitual

da aeronave.

O primeiro passo é determinar a razao Syer/S, para o Ipanema através da Figura
3.1.2. Na imagem em questao, a aeronave Cessna Skylane RG apresenta caracteriticas
semelhantes a aeronave agricola em questao, como hélices, monomotor no nariz da aeronave
e asa retangular, assim serda adotado uma razao entre as areas de 3,9. O "Wetted Aspect
Ratio" conforme apresentado na Equagao 3.8, a sendo o alongamento AR = 6, 85m, obtém-
se WAR = 1,76 e com o auxilio da Figura 3.1.2 é possivel estimar a razao L/D,,,, em
11.,7.

Finalizada a sequéncia de contas, dispomos de todos os dados para determinar o
peso de combustivel através da metodologia apresenta na Figura 3.4.1. Na tabela abaixo

estao os dados de entrada e os resultados obtidos.

Figura 29 — Dados de entrada e saida do método descrito na Figura 3.4.1

Dados de entrada Dados de saida
Geral Missdo
Taxa de aplicagdo [L/ha] 30 Pesade combustivel [kg] 170)
Raio da curva baldo [m] 100 Pesode defensivo [kg] 506|
leficiéncia do motor np 0,85 lirea percorrida [ha] 20,8
Passadas M_ 39
Cruzeiro Cruzeiro
Velocidade Ve [km/h] 216| DistanciaD,,, [km] 51
C[1/h] 0,809 mempot,. . [min] 14,3
/D 11,7
Pulverizacio Pulverizacdo
Velocidade Wp [km/h] 209 Distancia D [km] 12|
C[1/h] 0,785 Tempot, [min] 3,6
1/D 11,7
Pesos
Piloto [kg] 100|
Aeronave [kg] 1020
MTOW [kgl 1300)

Fonte: Elaboracao Prépria
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5.2 Propulsao elétrica

Assim como é preciso determinar a quantidade de combustivel utilizado na missao,
também ¢é preciso dimensionar a bateria, a energia armazenada e seu peso. Nesta se¢ao sera
determinado o peso e as dimensoes do pacote de bateria que sera equipado no Ipanema.
A quantidade de bateria sera feito através do método descrito na Figura 3.4.2 e entao o

comprimento do pacote de baterias serd determinado através das Equagoes 3.12 e 4.1.

A energia armazenada no sistema de propulsdo é o produto da poténcia fornecedida
pela bateria ao sistema, P, € o tempo da missdo. A Tabela 17 indica a poténcia e o
tempo de duragao da etapa em questao. O tempo da etapa de pulverizagao sera estimado

adiante através do método iterativo.

Tabela 17 — Poténcia fornecida pela bateria e tempo das etapas da missao

# Etapa Py Tempo [min]
(0-1) Taxi e Decolagem 145 5
(1-2) Subida 155 6
(2-3) Cruzeiro 63 7,2
(3-4) Descida 63

(4-5) Pulverizacao 63 - 161 -
(5-6) Subida 155 6
(6-7) Cruzeiro 63 7,2
(7-8) Descida 63 6
(8-9)  Pouso, taxi e fim da operagao 131 5
(0-9) Total - -

Fonte: Elaboragao Prépria

Com os valores de poténcia fornecida pela bateria e outros pontos ja discutidos

anteriormente é possivel preencher a coluna de dados de entrada da Figura 3.4.2.

Os resultados obtidos apds finalizada a iteragao estao indicados na tabela 5.2.
Assim como no percurso desempenhado pelo motor original, o resultado é o peso de um
componente do sistema de propulsao, a quantidade de defensivo aplicada, o tempo da

etapa de pulverizacao e distancia percorrida durante esta etapa.
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Figura 30 — Dados de entrada e saida do método descrito na Figura 3.4.2

Dados de entrada Dados de saida
Geral Missdo
Taxa de aplicagio [L/ha] 30 Peso de defensivo [kg] 377
Raioda curva baldo[m] 100 lirea percorrida[hal 15,8
efici@éncia do motorn_ 0,95 PassadasN_ 34
Velocidades Cruzeiro
Velocidade v, [km/h] 2149 Distancia D, [km] 51
Welocidade V_[km/h] 209 Tempat,_  [min] 14,3
Célula e Bateria Pulverizacio
Densidade energética [Wh/kg] 292 Distancia D [km] 10,8
Densidade vol. energética [Wh/I] 732 Tempot, [min] 3,1
Wida-util [ciclos] 404
Célula e Bateria
Pesos Energia da missdo [kwWh] 120]
Piloto [kg] 100 Peso [ke] 462|
meronave [kgl 206
Motor elétrico +controlador [kg] 55
MTOW [kg] 1800

Fonte: Elaboracao Prépria

A energia total da armazenada na bateria durante a missao tipica é de 109,2
kWh.Serd considerado um fator de seguranca de 10% em cima do valor de energia necessaria
para a missao com o objetivo de nao faltar eletricidade no sistema e viabilizar manobras
nao programadas neste projeto, resultando em uma energia requerida E,., para missao de
120,1 kWh. Através da equacao 3.12 obtem-se o peso da bateria em 462 kg.

O EMB-202A equipado com motor elétrico consegue desempenhar o objetivo de
pulverizar a fazenda em questdao. A cada voo é possivel pulverizar 15,8 hectares e carregar
377 kg de defensivos. Para a pulverizar a fazenda descrita no inicio do capitulo é necessario

realizar onze voos.

Os ultimos valores que faltam definir para o projeto conceitual deste trabalho sao a
poténcia especifica da bateria e a largura das baterias. A poténcia especifica de uma célula
é descrita pela equacao 3.14, onde a poténcia em questao é a maior poténcia fornecida
pela bateria e a massa da bateria. Combinando a maior poténcia fornecida pela bateria,
161 kWh em condi¢ao de manobra baldao, e os 462 kg de bateria obtem-se uma poténcia

especifica p.; de 348,48 Wh /kg.

Através da equacao 3.12, e considerando o peso da bateria e densidade volumétrica
da célula descritos anteriormente, estima-se que a célula ocupa o espago de 164,1 litros, ou
0,1641 m3. Apds o volume, é possivel determinar a largura que cada bateria deve ter no
projeto. Aplicando o volume da bateria encontrado, cue; € tpe: € encontrado 2,12 metros de
largura por pacote, ja considerando os espacamento entre os modulos de células presentes

na bateria.
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O valor resultante dos calculos para by, € menor que 4,25m e entao é considerado
adequado para a aeronave de acordo com os critérios estabelecidos no Capitulo 4. Também
foi obtido a massa e a poténcia especifica da célula. Com estes resultados em maos é
possivel realizar uma comparacao entre as duas configuragoes do Ipanema e prosseguir

com a andlise de custos da missao.

5.3 Comparacao entre as configuracdes

As duas configuracoes estudas anteriormente apresentam ambas vantagem e des-
vantagens. Nesta secao serd feito um comparativo entre as duas configuragoes feitas para

o Ipanema.

A area percorrida em um voo é diferente para os dois sistemas de propulsao. O
motor movido a etanol percorre 20,8 hectares a cada percurso e leva um total de dez vezes
para percorrer toda a fazenda. Ja o sistema composto pelo motor elétrico e baterias percorre
15,8 hectares de plantacao e leva treze voos para percorrer toda a lavoura. Considerando
apenas o tempo de voo, a aeronave elétrica permanece em voo por 174 minutos a mais do
que a sua versao original. No préximo capitulo sera explorado o fato de que maior tempo

de voo implica em maiores gastos com piloto e aluguel da aeronave.

A configuracao alimentada por combustivel percorre uma area de aproximadamente
31,6% maior a cada voo, apresentando uma maior eficiéncia do uso do combustivel. Em
uma situacdo em que os custos de operacao entre as duas configuracoes for equivalente, o
usuario do aviao dard preferéncia para a opcao que resulta em menor tempo de operacao

e, por consequéncia, menores custos.

Agora comparando o peso do antigo e do novo sistema de propulsdo ocorreram mu-
dancgas bruscas na distribuicao de peso dos componentes. A andlise serd feita primeiramente
apenas entre os motores e entao considerando o sistema como um todo. O motor Lycoming
tem um peso seco de 214 quilogramas enquanto o novo motor, Siemens SP260D, possui
um peso de 50 kg. Essa reducao de peso do motor implica em um aumento expressivo
da relagao entre a poténcia e o peso do motor, um aumento de 5x, conforme indicado na
Tabela 11. A eficiéncia do motor aumenta de 0,85 para 0,95, implicando em reducao das

perdas de energia do sistema.

O peso do sistema elétrico completo, conjunto composto pelo motor elétrico,
controlador e baterias, aumentou em 19,07%, totalizando 462kg. Como ja foi citado na
revisao bibliografica, as baterias se mostram como a principal restrigdo para o avanco da
aviagao elétrica, tanto em custo quanto em desempenho. Quando observado o sistema

inteiro, a reducao de peso proporcionada pelo novo motor é neutralizado pelas baterias.

A eficiéncia do novo conjunto também é reduzida quando considerado a bateria

e seus efeitos. A bateria também possui um indice de eficiéncia de 0,95 ao distribuir a
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energia armazenada para o motor. Combinando o desempenho dos dois componentes
citados obtem-se uma eficiéncia total do sistema de 0,9025, valor ainda maior do que os

atuais sistemas de propulsao a combustivel proporcionam.

5.4 Alcance e Autonomia

Esta etapa da projeto visa compara o desempenho das duas aeronave desconside-
rando a etapa de pulverizao e o peso de defensivo carregado, disponibilizando o maximo de
peso disponivel para combustiveis e bateria. Os calculos feitos nesta secao estao descritos

na secao 3.9.

O primeiro passo é determinar o alcance e autonomia do Ipanema original. Portanto,
sera considerado que a aeronave carregara a maxima quantidade de disponivel em projeto,
totalizando 234kg de EHC. Somando este valor ao peso vazio da aeronave, incluindo motor,
e piloto, obtem-se um peso de decolagem de 1354kg. Aplicando as fragdes de combustiveis
da tabela 5, resultando em um peso de 1293,6kg no inicio e 1126,8 no fim do cruzeiro.
Aplicando a relagao de Breguet para autonomia (Equagdo 3.7) obtem-se um tempo de voo
de 1,7 horas e 366km de alcance.

A distancia percorrida pelo Ipanema elétrico é resultante da energia gasta em
cruzeiro para a maxima bateria disponivel. A maxima bateria disponivel ela ocupara toda
a regiao destinada no projeto, obedecendo os limites de peso de volume da aeronave. Sobre
o limite de peso, a bateria nao deve exceder os 1149kg disponiveis para carga paga e a
largura da bateria nao deve exceder os 4,25m de espaco em cada asa. A bateria em sua
largura maxima armazena 239 kWh, resultando em um peso de 920kg aproximadamente,

e estd enquadrada dentro dos critérios de seguranca e limite de peso do avido.

Utilizando as equagoes na se¢ao 3.5 ¢ determinado o tempo e o range da aeronave.
A energia disponivel para cruzeiro é de 175kWh apés desconderado o consumo em outras

etapas, assim, a aeronave pode permance no ar por 2,8 horas e alcance de 598km.

O fato das aeronaves decolarem com pesos diferente impacta o resultando final
deixando a ideia que a aeronave elétrica é mais eficiénte que a versao original porém
essa diferenca de peso deve ser considerada em uma analise mais aprofundada. O etanol
representa 17% do peso de decolagem do Ipanema frente aos 49% que a bateria ocupa da

versao adaptada.

Uma andlise considerando o gasto de energia do voo se mostra como uma método
eficaz de comparar os resultados desta etapa. Os autores Seitz et al.(2012) apresentam a
metodologia de chamada "energy specific air range", abreviada para ESAR, que relaciona
o alcance e a energia do sistema, conforme ja apresentado pela Equacao 3.20. A tabela

abaixo apresenta os dados utilizados no calculo e o ESAR de cada aeronave.

Os resultados apontam para um uso energético mais eficiénte pela aeronave na
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Tabela 18 — ESAR para as duas versoes do Ipanema

Peso de etanol . ESAR
Aeronave em cruzeiro [ke] Energia [kWh] Alcance [m)] (KWh /m] Fator
Ipanema EMB-202A 167 1242 365988 295 1
Ipanema elétrico - 175 597658 3414 12

Fonte: Elaboracao Prépria

versao elétrica. O motor elétrico possui uma eficiéncia por volta de 95% enquanto motores
a combustao ficam na casa de 20%, assim, j& existindo um aumento de quase cinco vezes.
Outro fator é que a adaptacao do Ipanema permite alocar mais peso para armazenamento
de energia sem comprometimento de muito espago para alocar. O Ipanema é voltado
para armazenar defensivos devido a sua natureza, comprometendo espac¢o com tanques
de combustiveis da aeronave. J4 a bateria pode ser facilmente reorganizada dentro da

aeronave e possui uma densidade volumétrica vantajosa.

Conforme novos requisitos sdo adicionados ao projeto é esperado que o ESAR da

aeronave elétrica se reduza mas ainda assim se mostre superior ao da versao original.
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6 CUSTOS OPERACIONAIS DA MISSAO

As discussoes sobre sustentabilidade e reducdo na emissao de gases do efeito
estufa criaram a necessidade de buscar novas tecnologias menos intensivas em carbono.
Dispositivos atuais apresentam limitacoes em relacao a sua performance e custos, tornando-
as economicamente inviaveis. Um estudo sobre o atual custo da tecnologia de propulsao
elétrica permite entender o estado de desenvolvimento atual, os pontos criticos que
inviabilizam o uso operacional e indica caminhos para o desenvolvimento de futuras

pesquisas.

O procedimento de analise dos custos envolvidos na execucao da missao ja foi
descrito na secao 3.6. Primeiramente sera feito o comparativo entre as duas configuragoes

em questao através do preenchimento da tabela apresentada na figura 3.6.

As duas arquiteturas apresentadas neste trabalho tem como fator de custo comum
o aluguel da aeronave e piloto para o voo de pulverizacao. Na Tabela 8 é apresentado o
custo total da missao executada por um motor a gasolina no ano de 2017. A partir do
valor retirado da tabela sera excluida a parcela corresponde ao custo com a gasolina, para
entdo obter apenas o prego de contratagdo do piloto e aeronave. Sabendo que a plantacao
de laranja tem area de 200 hectares e esta distante 25,7km do aeroporto de Matao, o custo
total da missdo é estimado em R$44/ha. No ano de 2017, a gasolina represetava no prego
de aluguel R$9,33/ha, como apresentado na Tabela 9, portanto o prego de contratacao
apenas do servico de pulverizagao é de 34,67 reais por hectare no ano de 2017. O ultimo
passo é corrigir este valor pela inflacdo e por fim estimar o preco do servico na presente
data. A inflacdo do periodo é de 37,52%, segundo o Banco Central (2020), resultando no
prego final de R$47,68 /ha.

Os dois sistemas de propulsao apresentados possuem fatores de custos diferentes
dado que utilizam diferentes insumos para alimentar o motor. E considerado que para o
motor Lycoming o tinico componente é o preco da gasolina consumida. Durante a realizacao
da missao tipica foi estimado que serd consumido 212,751 (170kg), e utilizando R$2,054/L
para o preco do EHC no dia 02 de novembro de 2020 conforme divulgado pela ESALQ

(2020), é determinado um gasto com combustivel de R$437 reais por voo.

Agora restam determinar os custos associados ao novo sistema de propulsdo. Nesta
etapa serao considerados duas componentes: (i) energia armazenada; (ii) e custo de
reposicao da bateria. O primeiro ¢é resultante da multiplicagdo entre a energia armazenada
nas células e o preco da eletricidade para o periodo. Sendo E,., em 120 kWh, conforme
determinado no capitulo anterior, e o prego da energia elétrica em R$381,11/kWh (CCEE,

2020), o gasto com a energia armazenada é de 45,80 reais por voo.
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Por ultimo resta estimar o custo de reposicao da bateria. Apds atingir 80% de sua
capacidade nominal é considerado que as células de armazenamento de energia nao estao
adequadas para uso, entdo precisam ser substituidas ou recondicionadas. O atual foco das
pesquisas esta em reduzir o custo de producao da bateria tornado a troca do componente
acessivel em veiculos elétricos. O custo de reposicao é o preco de um pacote de bateria
novo, entao, este preco serd dividido pelo nimero de ciclos que a bateria suporta. Neste
projeto esta sendo considerado o uso da bateria em um cendrio ideal em que se descarrega
100% e nao existe perda da capacidade até o fim de sua vida-util. A duracao da bateria foi
determinada no capitulo 4 em 383 ciclos. Em casos reais as baterias possuem dimensoes
fixas entao elas sdo completamente carregadas mas nao utilizam toda energia armazenada.
Apos estas explicagoes é possivel determinar o custo de reposicao da bateria por voo.
Ulvestad (2019) apresenta o prego de uma bateria de um Tesla Model S em $190/kWh. O
mesmo valor serd adotapado para o Ipanema elétrico dado que o objetivo deste trabalho é
obter uma visao dos custos operacionais de modelos ja disponiveis para compra. Agora
considerando a taxa de cambio do dia 30 de outubro de 2020 temos o valor da bateria em

1.397 reais por kWh, resultando em custo de reposicao da bateria em R$429 por voo.

Apos determinados os fatores de custos envolvidos em cada sistema de propulsao
considerado é possivel estimar o custo a missao de pulverizacao agricola. Os resultados
desta analise de custo serao:

o Custo total do voo em R$
« Custo por hectare pulverizado em R$/ha
o Custo total de pulverizacao da missdo em R$

Os resultados obtidos com o Ipanema para os dois sistemas de propulsao estao

apresentados na figura 6.
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Figura 31 — Custos operacionais da missao de pulverizagao

Combustio Elétrico
Area pulverizada por voo [ha] 20,8 Area pulverizada 15,8
Aeronave e piloto [RS/ha] 47,7 Aeronave e piloto [RS/ha] 47,7
Aeronave e piloto [RS] 991,0 Aeronave e piloto 753,2
Peso do combustivel [kg] 170 Energia Armazenada [kwh] 120
Preco do combustivel [RS/L] 2,054 Preco da energia [R5/kWh] 381
Custo do combustivel [RS] 437 Gasto com energia [RS] 45,8
Numero de voos 10 Célula [RS/kWh] 1367
Ciclos 383
Custo por hectare [R$/ha] 68,7 Custo de reposigdo [RS/ciclos] 429
Totalfvoo [RS] 1428
Custo total da pulverizagdo [R$] 14280 Numero de voos 13
Custo por hectare [R$/ha] 77,7
Total/voo [R$] 1228
Custo total da pulverizagio [R5] 15960

Fonte: Elaboracao Prépria

O Ipanema em sua configuracao original apresenta um custo total de pulverizacao
da fazenda de R$14.280 enquanto a aeronave elétrica possui custo de R$15.960, valor
11,76% maior. O mesmo se reflete no custo por hectare de cada aeronave, tendo a primeira
uma produtividade de R$68,70 e a versao adaptada de R$77,72, uma diferenca percetual
de 13,11%.

O custo por voo da aeronave elétrica é de R$1.228, valor menor do que versio
com etanol, de R$1.428. Porém o fato de ter que realizar 3 voos de pulverizacao acaba

aumentando o custo total da missao.

Apos a determinacao dos custos, o primeiro passo é entender a representatividade
da energia armazenada nas duas configuragoes analisadas neste trabalho. A aeronave
elétrica possui menor autonomia e por consequéncia tera seus gastos com aeronave e piloto
menores, portanto, sera feita uma analise relativa para entender a predominancia de cada

fator.

Figura 32 — Distribui¢ao dos custos da missao abastecida a etanol

H Aeronave e piloto

R$991 (69%)

Etanol

Fonte: Elaboracao Prépria
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Figura 33 — Distribuicao dos custos da missao com bateria

B Aeronave e
piloto

®m Energia

R$735 (61%)

Reposicio da
bateria

Fonte: Elaboracao Prépria

O custo atribuido ao combustivel com o motor Lycoming representa 31% do total
para desenvolver a missao, um montante de R$437, ja o sistema elétrico, considerando
energia e a reposicao do pacote de bateria, é 39% dos custos totais da missiao. Apesar dos
valores absolutos serem préximos, em torno de 450 reais, a autonomia do segundo sistema
de propulsao ¢ menor, além ter uma representacao nos custos maior do que o motor a
combustao. Este fato faz com que o Ipanema elétrico tenha que realizar 3 voos a mais

para pulverizar toda a fazenda, tornando o custo total da operacao maior para este aviao.

Dentre todos os fatores considerados na aeronave elétrica, o impacto da reposi¢ao
das baterias é predominante, indicando a importancia deste componente para o dono de
um exemplar. Por tal relevancia, serda aprofundado o estudo na principais caracteristica da
célula de armazenamento e seus impactos no custo. As variaveis estudadas serdo: densidade

energética, vida-util da célula e preco de compra.

Foram tracados quatro curvas vida-util da célula x custo por hectare pulverizado
considerando quatro precos de células, $190, $160, $130 e $100. O principal objetivo de
tracar graficos para precos de compra diferentes é entender o impacto deste fator no custo

final da aeronave e observar diferentes cenérios.

A comparacao entre os fatores citados e o impacto no custo operacional da aeronave
estao apresentados nos graficos da Figura 6, sendo a linha vermelha tracejada o ponto de
equiparacao de custo operacional entre as versoes convencional e elétrica. A regido a baixo
da linha sdo cendrios de custo operacional menor do que o valor referencial. Além disso,
nos quatro graficos apresentados foram tragadas oito curvas correspondentes a diferentes
valores de densidade energética, variando entre 260 e 400 Watt-hora por quilograma. Esta
forma de apresentacao do resultado permite uma andlise comparativa entre os fatores

individualmente e comparacao entre cenarios distintos.
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Figura 34 — Analise do custo operacional da aeronave elétrica
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Fonte: Elaboragao Prépria

A primeira andlise serd em cima do prego da bateria individualmente. Considerando
a vida-util de 383, o preco de viabilidade se situa entre 130 e 100 dolares. E interessante
observar que em $160 a célula ja entra em estado de viabilidade para valores tedricos de
densidade energética (380 - 400Wh/kg).

A Figura 6 apresenta uma curva entre prego de compra da célula e a produtividade,
permitido obter o preco especifico para a viabilidade econdmica. Na curva pode-se perceber
a relagao linear entre os parametros, este fato pode auxiliar na parametrizacao de futuros

problemas de estudo de custos operacionais de aeronaves elétricas.

O preco de equivaléncia entre as duas versoes do Ipanema é de $126,90, valor acima
do prego apresentado por Ulvestad (2018), indicando que a eletrificagdo de aeronaves
agricolas tem o potencial de estarem disponiveis antes de outras categorias. Aplicando o
preco de equivaléncia na Figura 2.2.4 é possivel visualizar este fato, indicando que o ano

de obtengao de valores maiores que $100/kWh ocorrem antes.
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Figura 35 — Gréafico de custo contra preco da célula

Custo por hectare pulverizado [R5/ha]
o
A

150 170 150 130 110 00

Preco da célula de energia [5/Wh]

Fonte: Elaboracao Prépria

A duragao da célula, em ciclos, tem o potencial de atingir o ponto de equiparacao
de custos com a aeronave a etanol em todas as faixas de preco analisadas. Para o estado
da arte atual é necessario atingirmos a duracao de 550 ciclos, necessidade de acréscimo
de 43% na duragao considerada no problema. Uma consideracao a ser feita é que o uso
aeronautico exige descaraga profunda durante a operagao, e portanto, os ciclos de duracao

sao menores do que os praticados pela industria automotiva.

Por dltimo é feita uma descricao dos impactos da densidade energética na pro-
dutividade. A caracteristica isoladamente é incapaz de incluir a aeronave elétrica na
regiao de viabilidade do projeto, tendo uma diferenca de custo de R$8,04 entre os valores
de densidade energética comparados. Agora observando os outros pregos de reposicao a
faixa de custo por hectare pulverizado entre os custos entre 260 e 400Wh/kg diminui,
evidenciando que o impacto na evolucao deste fator surte efeitos menores conforme outros

avangos sao atingidos.

A e,y impacta diretamente a area pulverizada por voo mesmo nao retornando
precos atrativos comercialmente. O grafico da Figura 6 mostra a relagao entre a A, € a
densidade energética, onde a produtividade de R$20,8/ha é atingida em 350Wh/kg.
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Figura 36 — Gréfico de area pulverizada contra densidade energética da célula
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Fonte: Elaboracao Prépria

Isto mostra que apesar do fator isolado nao proporcionar os efeitos necessarios
para a producao em larga escala, é importante continuar os estudos em aprimoramento
¢ aumento da capacidade de armazenamento de energia da bateria. E esperado que nos
préoximos anos os custos de veiculos movidos a combustiveis subam devido a restrigoes
impostas por governos ou através de incentivos, como na Califérnia onde a logistica
realizada por caminhoes elétricos recebe beneficios fiscais, indicando a necessidade de

melhoria em todos os atributos das células atuais.

O aumento da duracao das baterias gera os beneficios de custo de reposicao
menores e praticidade ao proprietario da aeronave visto que o processo de troca gera
custos adicionais, como tempo da aeronave em solo e gasto com logistica da nova bateria.
A Figura 6 mostra novamente a curva produtividade z vida-util para $190/kWh e uma
segunda curva relacionando a reducao percentual no custo de compra de novas baterias

para cada unidade de ciclo adicionada.



84

Figura 37 — Gréfico de custo contra a duragao da célula nas condi¢oes da missao tipica
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Fonte: Elaboracao Prépria

A curva de reducao do custo a cada ciclo mostra as implicacoes no foco das pesquisas
em obter tempo de duracao maior. Partindo da vida-util de 383 ciclos sao obtidas reducoes
expressivas no custo total da missao com valores 0,3% e 0,4%, e a partir de 500 ciclos os
novos ciclos adicionados reducao o custo da missdo em valores abaixo de 0,1%, fator que
pode restringir o desenvolvimento de células com duragdes muito maiores. Apds 850 os
valores apresentados para reducao de custo sao baixos e nao sao relevantes para a andlise

proposta.

A necessidade da substituicao das atuais tecnologias por versdes mais sustentaveis
vem exigindo o aprofundamento no estudo de componentes alimentados por eletricidade.
A atual tendéncia como o principal desafio oferecer produtos com custos competitivos e
atrativos para seus potenciais clientes. Ao longo deste capitulo foram descritos os principais
componentes de custos da missao tipica descrita, possibilitando uma comparacao entre
as duas versoes apresentadas neste trabalho. Como a célula se mostra como o principal
limitante em possibilitar uma nova geragao de avides, a sua influéncia na produtivadade
da aeronave foi avaliada. O estudo se deu através da variagao destes componentes, ja

apresentado na Figura 6, e interpretacao dos graficos resultantes.



85

7 CONCLUSOES E SUGESTOES DE ABORDAGENS PARA O TEMA

7.1 Conclusao

A atual preocupacao dos governos e sociedade em torno da sustentabilidade esta
levando a aplicacdo de normais rigidas em relagao a emissao de gases do efeito estufa,
impactando severamente o setor da aviacao devido a sua representatividade nas emissoes,
em torno de 2%. O atual movimento estd direcionando as pesquisas em alternativas aos
motores convencionais, chegando até o atual momento de desenvolvimento de motores,
automoéveis e aeronaves elétricas. Este Trabalho de Conclusao de Curso tem como objetivo
apresentar uma primeira visao de parametros técnicos e custos para os novos modelos

elétricos que serao projetados.

Através de uma ampla revisao bibliografica os principais pontos teéricos foram
abordados, permitindo a execucao do projeto conceitual. Como o tema ainda estd em
desenvolvimento, os livros tradicionais de projetos nao abordam questoes relacionadas
ao uso de motores elétricos e baterias em aeronaves. Durante o desenvolvimento tedrico
foi utilizado artigos e dissertacoes sobre células de armaenamento de energia, veiculos
elétricos, aeronaves hibridas e totalmente elétricas. O contetido apresentado no Capitulo 2
oferece uma base sélida sobre o funcionamento das células de armazenamento de energia,
motores elétricos e organizacao do sistema de propulsao. A formulagdo matematica, como
a modelagem das baterias, é o resultado da aplicacao do referencial tedrico levantado para
a atividade de projeto conceitural da aeronave, resultando em uma metodologia clara e
consistente. E importante ressaltar que nao existe uma tnica abordagem para o tema,
existindo autores que realizam o projeto do circuito elétrico antes do dimensionamento de

peso e geométrico do componente.

O projeto do Ipanema elétrico foi realizado utilizando componentes mais préximos
das versoes disponiveis no mercado e simplificando o processo de certificagdo. A imple-
mentacao do novo sistema de propulsao se deu com o uso de um motor elétrico Siemens
SP260D alimentado por um pacote de baterias tedricas, com suas caracteristicas definidas
similares a bateria de um Tesla Model S. As células de armazenamento foram divididas
em dois conjuntos e alocadas nas asas. O EMB-202A possui bordo de ataque removivel,
assim, facilitando o acesso ao componente e otimizando o tempo de manutengao, além de
possibilitar a troca das baterias enquanto reabastece os tanques de defensivos, evitando que
a aeronave despedice tempo em solo. O fato de existirem dois conjuntos de baterias gera
redundancias ao sistema e, como consequéncia, facilita o processo de certificacao frente
a autoridade aerondutica. O sistema possui também um controlador cuja a funcao é de

gerenciar a energia liberada das células e transmitir para o motor na voltagem adequada.
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A anélise da missao executada nas duas configuracoes tem como objetivo comparar
o desempenho e entender melhor os pontos positivos e negativos das adaptacoes feitas. A
duragao de um voo feito por uma aeronave agricola é menor em relagdo a outras categorias
pois o foco é carregar a maior carga paga possivel. Este fato levou o foco na determinagao

nos pesos de combustivel, baterias e defensivos carregados pela aeronave.

A troca de motores da aeronave gerou uma reducao de peso de 156 kilogramas,
sendo compensada pelo peso da bateria, tornando o novo conjunto com peso similar ao
motor Lycoming e etanol carregado no EMB-202A original. A mudanga também afeta a
capacidade de percorrer a missao, sendo necessario 10 voos para pulverizacao da fazenda

pela versao a etanol e 13 na elétrica.

O entendimento do custo operacional é importante pois direciona as decisoes futuras
de dar continuidade ao projeto ou ndo. A melhor forma de avaliar o custo de uma aeronave
agricola é o custo de cada voo dividido pela area percorrida, possibilitando a comparacao
entre as duas configuragoes apresentadas e entre cenarios diferentes. A aeronave elétrica
tem custo de R$77,72/ha para percorrer a fazenda, valor 13,13% maior do que a versao
da Embraer, que apesar de maior se encontra dentro de um valor aceitavel caso existam
outros beneficios associados ao seu uso, como beneficio fiscal ou preferéncia por parte dos

clientes.

Durante o levantamento tedrico da bateria foi identificado os trés principais com-
ponentes que impactam os custos operacionais da bateria: preco da célula, densidade
energética e vida-util. A necessidade de considerar a célula se da pela frequéncia em que
o componente deve ser reposto, assim, gerando um gasto recorrente com a compra de
baterias. O primeiro fator impacta diretamente no custo da missao e é objeto de diversos
estudos académicos. Neste projeto foi estimado que o prego de equivaléncia entre o motor
a combustao e o elétrico é de $126,90/kWh, valor acima da faixa de 100 délares, indicando
que a viabilizagao comercial do avioes agricolas elétricos ocorrera antes da aviacao em

geral se os avancos permanecerem no ritmo atual.

Outro fator observado foi a duracao da célula em sua operacao. O uso em aeronaves
requer descargas profundas da bateria, em torno de 80% a 95% da capacidade nominal, o
que resulta em vida-util menor do que automoveis. Isto ocorre da necessidade de otimizacao
do peso da aeronave, exigindo o menor peso do pacote. Observou-se também que no atual
estado do projeto existem impactos expressivos na reducao de custo através da otimizacao
até o patamar de 550 ciclos. O potencial de ganho existente no aumento da vida-ttil serve

como guia para futuros investimentos em desenvolvimento deste produto.

Mostrou-se que a densidade energética é incapaz de igualar os custos operacionais
entre as duas versoes mesmo agregando beneficios no desempenho da missao, se variada
isoladamente. Para as condigbes descritas no projeto é possivel fazer com que o Ipanema

elétrico pulverize areas maiores com o uso de valores tedricos. E importante lembrar que o



87

preco de compra de novas baterias vai se reduzindo ao longo do tempo portanto o aumento
na energia armazenada pode acelerar a introducao destes modelos em alguns nichos e

situacoes de voo especificas.

Através dos diversos cendrios e discussoes apresentadas, espera-se que a categoria
agricola seja uma das primeiras a desenvolver recursos que possam ser comercializados
em larga escala. Elencando os principais fatores de custo da célula foi quantificado as

otimizacoes a serem feitas e estimados os impactos decorrentes de melhoras no desempenho.

De forma geral, os principais objetivos deste trabalho foram alcancados visto que foi
realizado o projeto conceitual de uma aeronave elétrica e analisados os custos operacionais
envolvidos na missao em questao. Ficou evidenciado que a aviagao agricola tem uma
vantagem em relacao a outras tipos de aeronaves na corrida pela eletrificacao de seus
sistemas. A andlise dos custos operacionais divulgada pode servir como referéncia para
estudos feitos com modelos reais, auxilia nas decisdes de continuidade de projetos similares

e em investimentos em pesquisa.

7.2 Sugestdao de temas a serem abordados

O presente trabalho cumpriu sua func¢ao inicial de dar um panorama geral sobre
o status da tecnologia de baterias na aviacao agricola, partindo desde a arquitetura e
dimensionamento fisico do componente até uma descrigao aprofundada dos custos dos

componentes.

A anadlise feita em cima das caracteriscas das células visam dar um panorama geral
dos desafios existentes no caminho para possibilitar a aviagao elétrica. A partir dos graficos
é possivel entender os préximos passos que os pesquisadorem devem trilhar e servir como
referéncia para cientistas e investidores de projetos possam embasas suas decisdes, como
dar continuidade ao projeto preliminar ou aprofundar estudos em desenvolvimentos de
novos componentes. Segue a seguir uma sugestao de temas que podem ser abordados com

base neste trabalho:

e Projeto conceitual do circuito elétrico do sistema de propulsao
e Projeto preliminar do Ipanema adaptado para baterias
« Impactos no custo operacional decorrentes da otimizacao das células

o Estudo de viabilidade operacional e financeira da aeronave agricolas com outros

modelos de células energéticas, como Li-S ou Li-ar

o Estudo aprofundado em reducao do peso estrutural e novo rebalanceamento
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