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RESUMO

Este trabalho de conclusdo de curso aborda a elaborac@o de um banco de dados para projeto conceitual
de aeronaves elétricas de decolagem e pouso vertical (eVTOLs) da categoria lift+cruise. O objetivo
geral é compilar e analisar dados técnicos de eVTOLs para uso em estimativas iniciais de peso
e desempenho. A metodologia envolve a identificagdo e organizacdo de dados de datasheets de
fabricantes, a estimativa de parametros aerodinamicos utilizando o médulo VSPAERO do software
OpenVSP e a criacdo de modelos preditivos. Os resultados demonstram a viabilidade de construir um
banco de dados abrangente e desenvolver modelos preditivos a partir desses dados, contribuindo para o
avanc¢o do conhecimento no projeto conceitual de eVTOLs. As conclusdes apontam para a utilidade da
abordagem proposta e sugerem futuras pesquisas para expansao do banco de dados e aprimoramento

dos modelos.

Palavras-chave: eVTOL; projeto conceitual; banco de dados; VSPAERO; OpenVSP.



ABSTRACT

This graduation project addresses the development of a database for the conceptual design of lift+cruise
electric vertical takeoff and landing (eVTOL) aircraft. The general objective is to compile and analyze
technical data of eVTOLSs for use in initial weight and performance estimations. The methodology
involves identifying and organizing data from manufacturer datasheets, estimating aerodynamic
parameters using the VSPAERO module of OpenVSP software, and creating predictive models. The
results demonstrate the feasibility of building a comprehensive database and developing predictive
models from this data, contributing to the advancement of knowledge in eVTOL conceptual design.
The conclusions point to the usefulness of the proposed approach and suggest future research for

database expansion and model improvement.

Keywords: eVTOL; conceptual design; database; VSPAERO; OpenVSP.
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1 INTRODUCAO

O século XXI é marcado por uma urbanizacdo acelerada, um fendmeno global que, embora
impulsione o desenvolvimento econdmico, impde desafios monumentais a infraestrutura das metrépoles.
O congestionamento cronico do trafego terrestre tornou-se uma realidade cotidiana, resultando em
perdas de tempo, aumento da poluicdo atmosférica e sonora, e uma consequente degradacdo da
qualidade de vida urbana.

Diante desse cendrio, a pressdo por novas formas de mobilidade ndo se deve apenas ao
congestionamento terrestre, mas também a um imperativo ambiental global. Segundo a Organizacdo
da Aviacdo Civil Internacional (ICAO), O setor de aviacdo civil, embora seja um pilar da conectividade
moderna, é reconhecido como uma fonte significativa de emissdes de gases de efeito estufa,
contribuindo com aproximadamente 2% a 3% das emissoes globais de diéxido de carbono (ICAO,
2025)).

Nesse contexto, a industria aerondutica mundial assumiu compromissos robustos para a
descarbonizacdo. As principais entidades do setor, como a Organiza¢do da Aviagdo Civil Internacional
(ICAO) e a Associagdo Internacional de Transportes Aéreos (IATA), formalizaram a meta de atingir
a neutralidade de carbono, ou Net Zero, até 2050 (ICAO, 2025; [ATA, [2023). Este compromisso
exige uma transformagdo tecnoldgica radical, impulsionando a pesquisa em combustiveis sustentdveis
(Sustainable Aviation Fuels - SAFs), projetos de aeronaves mais eficientes e novas formas de propulsao.

Ageéncias reguladoras, como a Agéncia Europeia para a Seguranca da Aviacao (EASA), monitoram
ativamente o progresso desta transicdo, publicando relatérios detalhados sobre o desempenho ambiental
do setor e as iniciativas em andamento para cumprir as metas estabelecidas (EASA, 2025a).

No contexto de descarbonizacao, a[Figura I|ilustra a evolugdo das projecoes de emissoes liquidas
de C'O, do setor de aviagdo até 2050, segundo cendrios regulatdrios e tecnoldgicos considerados pela
Agéncia Europeia para a Seguranca da Aviacdo (EASA). Esses dados mostram tanto a manutengdo das
emissoes em caso de renovacdo tecnoldgica “congelada” quanto os efeitos combinados das principais
politicas e avangos, como a introdu¢cdo de combustiveis sustentdveis de aviacao (SAF), melhorias
no gerenciamento do trafego aéreo e a propulsao elétrica e a hidrogénio. Tais projecdes reforcam a
necessidade de transformacao tecnoldgica e o papel dos compromissos setoriais rumo a neutralidade
climética.

Nesse contexto, a intensificacdo dos desafios ambientais e urbanos tem impulsionado uma profunda
transformacao nas solucdes de mobilidade, abrindo espago para conceitos inovadores como a Mobilidade
Aérea Avancada (AAM). Neste cendrio, os eVTOLSs despontam ndo apenas como alternativas eficientes
para a logistica urbana, mas principalmente como protagonistas na transi¢ao para uma aviagao mais
sustentdvel.

A Mobilidade Aérea Avangada, definida pela National Aeronautics and Space Administration
(NASA) e pela Federal Aviation Administration (FAA), compreende sistemas de transporte que
expandem a utilizacao do espaco aéreo de baixa altitude, oferecendo uma terceira dimensao para o
deslocamento seguro e eficiente de passageiros e cargas (NASA, 2024} [FAAL 2023 Rivera et al.| 2025)).

A implementacgdo de sistemas AAM, particularmente em seu subconjunto focado em ambientes

urbanos (Mobilidade Aérea Urbana - UAM), promete revolucionar a logistica e a mobilidade. Esta
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Figura 1 — Emissoes liquidas de CO5 em pleno voo do setor de aviagdo comercial europeu de 2005 a
2050, considerando diferentes cendrios regulatorios e tecnoldgicos.
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Fonte: Relatério Ambiental da Aviacdo Europeia 2025 [EASA|(20254).

visdo, compartilhada globalmente por agéncias como a EASA na Europa e a FAA nos Estados Unidos,
visa aliviar o fluxo de trafego terrestre e gerar novas oportunidades econdmicas. Relatérios recentes
apontam que o mercado global de UAM/AAM deverd apresentar crescimento acelerado nos préximos
anos. Por exemplo, andlises da Allied Market Research Inc.| (2022) e da Precedence Research| (2025])
preveem que o setor atingird um valor entre US$ 30,7 bilhdes e US$ 92,6 bilhdes até 2031-2034, com
taxas de crescimento anual acima de 30%. Esses nimeros refletem o impacto disruptivo da mobilidade
aérea avangada e sustentam a projegdo de expansdo do segmento, como ilustrado na[Figura 2]

O potencial econdmico que sustenta esta transformacao € vasto. Relatorios de mercado de 2024 e
2025 de consultorias especializadas, como a |Fortune Business Insights (2024) e a Precedence Research
(2025)), quantificam este crescimento, estimando que o mercado global de AAM, avaliado entre $6.54 ¢
$13.27 bilhdes em 2025, crescerd para um valor entre $65.91 e $92.60 bilhdes até 2032-2034. Projegdes
de longo prazo de bancos de investimento, como o|Morgan Stanley (2025)), sao ainda mais expressivas,
sugerindo que o mercado global pode atingir $1.5 trilhdo até 2040. Os principais impulsionadores
econdmicos citados para esta expansao sdo o congestionamento cronico das metropoles, 0s avangos
em propulsao elétrica e autonomia, e a demanda por transporte sustentdvel e eficiente integrado as
smart cities (Precedence Research| (2025)).

Contudo, a materializacdo da UAM depende da superagdo de barreiras complexas que vao além do
projeto da aeronave. O framework regulatorio para a operagdo segura desses veiculos em ambientes
densamente povoados estd em pleno desenvolvimento (EASA| 2024). Os principais desafios incluem a
integracdo destes veiculos ao sistema de gerenciamento de trafego aéreo existente, o desenvolvimento
de um sistema de gerenciamento de trafego especifico para baixa altitude (UTM - UAS Traffic

Management), a definicdo de requisitos para a infraestrutura de solo (vertiportos) e, crucialmente, a
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Figura 2 — Projecdo do mercado global de Mobilidade Aérea Urbana (UAM) entre 2025 e 2034.

rreczdenccg, Urban Air Mobility Market Size 2025 to 2034 (USD Billion)

100 $92.60

90
80
68.98

70 $
60 $51.39
50
- $38.28

$28.52
" $15.82 ki
1 -
,, = m N l

2025 2026 2027 2028 2029 2030 2031 2032 2033 2034

o

The global urban air mobility market size is predicted to increase from USD 6.54 billion in 2025 to approximately USD 92.60
billion by 2034, expanding at a CAGR of 34.24% from 2025 to 2034.

Fonte: Precedence Research|(2025)).

garantia da aceitagdo publica em relacdo ao ruido e a seguranca das operagdes (NASA| 2024; FAA,
2023).

Para viabilizar a Mobilidade Aérea Avangada e cumprir as metas de Net Zero, a indudstria explora
duas rotas principais de propulsdo de baixa emissdo: a propulsdo elétrica a bateria e a propulsdo
baseada em hidrogénio.

O pilar tecnolégico desta revolugdo € a aeronave de decolagem e pouso vertical elétrica, ou
eVTOL (do inglés, electric Vertical Takeoff and Landing). Estes veiculos representam uma ruptura
paradigmadtica em relagdo a avia¢do convencional, impulsionados por avancos sinérgicos em propulsao
elétrica distribuida, sistemas de controle de voo autdonomos e, fundamentalmente, na tecnologia de
armazenamento de energia. Ao contrério dos helicopteros, que sdo limitados em sua aplicaciao urbana
devido ao ruido, custo operacional e complexidade mecanica, os eVTOLs prometem uma operagao
mais silenciosa, segura e economicamente viavel (Marzouk, 2025} |Moradi; Wang; Matakheri, [2024).
Mais importante, ao utilizarem propulsao elétrica, eles se alinham diretamente com as metas de Net
Zero da industria, oferecendo um caminho para operacdes de voo com zero emissdes em nivel local,
fator essencial para sua integracdo em ambientes densamente povoados e ecologicamente conscientes
(TATAL [2023; EASAL 2025a).

Paralelamente a revolugdo das baterias, que foca primariamente em aeronaves menores como 0s
eVTOLs, a industria desenvolve ativamente o uso de hidrogé€nio para a descarboniza¢do de aeronaves
regionais e de maior porte. Esta abordagem divide-se em duas tecnologias principais: a queima
direta de hidrogénio em turbinas adaptadas e o uso de células de combustivel (fuel cells) para gerar
eletricidade. Projetos de grande escala, como o programa ZEROe da Airbus, estdo em fase avancada
de desenvolvimento de demonstradores tecnoldgicos com o objetivo de lancar uma aeronave comercial
movida a hidrogénio até 2035 (Airbus| (2024)). A [Figura 3|apresenta a concepgdo visual deste projeto,
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ilustrando o potencial do hidrogénio na aviacdo de proxima geragao.

Figura 3 — Concepc¢ao visual do demonstrador tecnolégico ZEROe da Airbus, projetado para viabilizar
operacgdes comerciais movidas a hidrogénio até 2035.

Empresas pioneiras como a ZeroAvia j4 realizam voos de teste bem-sucedidos com aeronaves
regionais adaptadas para propulsdo hibrido-elétrica baseada em células de combustivel a hidrogénio,

estabelecendo marcos para a certificacdo comercial (ZeroAvia (2025)). Esses testes envolvem

tecnologias como a integragdo do powertrain ZA600 e o desenvolvimento do sistema criogénico
Z.A2000 para aeronaves de até 80 assentos, em parceria com companhias como KLM e diversas
iniciativas europeias. Embora o hidrogénio seja promissor para a descarbonizacao, ainda apresenta
desafios significativos relacionados ao armazenamento criogénico, infraestrutura de abastecimento
em solo, além do desenvolvimento de regulamentacao especifica para certificacao desses sistemas
avancados. Por esta razdo, a propulsdo elétrica distribuida (DEP) permanece como a tecnologia
dominante e viabilizadora para o mercado emergente de Mobilidade Aérea Urbana (UAM), foco deste
trabalho

Apesar do otimismo de mercado e do avango tecnoldgico, a maior barreira para a implementagao
da UAM ¢ a certificacdo de aeronavegabilidade. O desafio regulatério € inédito: pela primeira vez,
autoridades como a EASA na Europa e a FAA nos Estados Unidos estdo criando frameworks para
certificar uma classe inteiramente nova de veiculos (e€VTOLSs) para operar rotineiramente sobre areas
urbanas densas.

Para garantir a aceitagdo publica e a seguranga, essas agéncias estdo exigindo um nivel de
confiabilidade equivalente ao da aviacdo comercial. A base de certificacio da EASA, conhecida como
Special Condition VTOL (SC-VTOL), e os critérios de aeronavegabilidade da FAA convergem para um
requisito de seguranca de nivel 1072 (EASA, 2025b; [FAA, 2025). Isso se traduz na probabilidade de

uma falha catastréfica ser inferior a uma em um bilhdo (10%) de horas de voo, um padrio de seguranga

rigoroso que historicamente levou décadas para ser alcancado por aeronaves convencionais.
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A ilustra esse desafio imposto pelas exigéncias regulatérias da EASA. O gréifico compara
diversas arquiteturas tipicas (7ilt-Wing, Quad-Rotor, Lateral-Twin, Lift+Cruise) e destaca a necessidade
de evolucgdo dos métodos de andlise de risco e redundancia, como a Anélise de Modos de Falha, Efeitos
e Criticidade (FMECA) e a Andlise por Arvore de Falhas (FTA), para que o setor alcance o rigor dos

novos requisitos de certificacdo (Darmstadt et al., 2021).

Figura 4 — Exigéncias regulatérias de confiabilidade para eVTOL segundo a EASA (10~ falhas
catastréficas por hora de voo), demonstrando a distancia entre o patamar atual e os padrdes
que deverio ser atingidos na certificagdo urbana.
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Fonte: [Darmstadt et al.| (2021)).

Alcancar este nivel de seguranca em um veiculo leve, elétrico e de producdao em massa impde
desafios de engenharia extremos. A chave para a certificagcdo reside na redunddancia, particularmente
nos sistemas de propulsdo e energia. A Propulsao Elétrica Distribuida, uma caracteristica central
dos eVTOLs, é uma facilitadora desta redundancia, permitindo que a aeronave continue voando com
seguranca mesmo apos a falha de um ou mais motores. No entanto, isso exige uma andlise de projeto
complexa para evitar falhas de modo comum, especialmente no sistema de armazenamento de energia
(baterias), onde a seguranga contra fuga térmica (thermal runaway) é uma das principais preocupacoes
dos reguladores (EASA,[2025b).

E precisamente neste ponto que a engenharia de projeto conceitual se torna critica. A necessidade
de atender aos requisitos de seguranga de 107, a0 mesmo tempo em que se otimiza o peso, a
eficiéncia energética e o desempenho sob as severas limitacdes das baterias, torna os métodos de

projeto tradicionais insuficientes.
1.1 Motivagdo e Justificativa

Conforme estabelecido, a materializacdo da visdo da Mobilidade Aérea Urbana depende da
superacdo de desafios regulatorios e de engenharia formiddveis. A necessidade de atender aos rigorosos
requisitos de certificacdo de seguranca, como o padrdo 10~ de falha catastréfica (EASA, 2025b; FAA|

2025), exige uma precisdo sem precedentes nas fases iniciais do projeto. O processo de projeto



25

conceitual de novas aeronaves, uma tarefa intrincada e altamente especializada, é o ponto de partida
onde essas garantias de seguranga comecam a ser construidas.

Este processo € universalmente reconhecido como um fluxo de trabalho iterativo, que se inicia
com a formulacdo explicita de especificacdes e requisitos técnicos (alcance, carga paga, autonomia,
acustica) e das regulamentagdes de aeronavegabilidade aplicaveis (EASA, 2025b). A partir destes
requisitos, um ciclo de projeto € iniciado para definir os parametros fundamentais da aeronave, tais
como o coeficiente maximo de sustentacgdo (C7,, ), a eficiéncia aerodindmica maxima ((L/D)az), @
carga alar (W/5) e a relagdo poténcia/peso (P/W) (Malpica; Suh; Silva, 2024).

Uma etapa de sensibilidade impar neste processo € a estimativa inicial de peso, onde o peso vazio da
aeronave (W) é calculado como uma fracdo do peso maximo de decolagem (MTOW). Esta estimativa
inicial reverbera por todo o projeto, influenciando diretamente o dimensionamento da estrutura, a
selecdo do sistema de propulsdo e, em ultima andlise, a viabilidade da propria missao. Tradicionalmente,
engenheiros recorrem a bancos de dados histéricos e equacdes de regressao estatistica para esta tarefa.
Obras canonicas da literatura de projeto aerondutico, como as de Jan Roskam (Roskam, 1989) e Daniel
Raymer (Raymer, 2018)), forneceram por décadas as ferramentas para essas estimativas.

No entanto, o problema central, e a principal motivacdo para este trabalho, € que esses bancos de
dados encontram-se fundamentalmente desatualizados para a anélise de aeronaves eVTOL. Compilados
majoritariamente até o final dos anos 1980, eles ndo refletem os avancos significativos em materiais
compdsitos, sistemas de manufatura aditiva e, principalmente, as arquiteturas de propulsao elétrica,
que alteraram substancialmente as fragdes de peso dos componentes das aeronaves modernas. Mais
criticamente, as configuragdes radicalmente novas dos eVTOLSs, com suas arquiteturas de propulsao
distribuida (e.g., Lift+Cruise ou Vectored Thrust) e regimes de voo multifasicos (vertical, transi¢ao
e cruzeiro), ndo sdo contempladas pelos bancos de dados convencionais. A aplicag¢do direta de suas
regressoes estatisticas torna-se, portanto, imprecisa e, por vezes, enganosa (Balli, 2019} |Hirschberg,
2024).

Esta lacuna na literatura técnica justifica a necessidade urgente de desenvolver novas bases de

dados especificas para esta classe emergente de veiculos aéreos.
1.2 Estado da Arte e Foco do Trabalho
1.2.1 Principais Desenvolvedores e o Estado da Arte

A corrida tecnoldgica para materializar a UAM, impulsionada pelos avancos em propulsdo elétrica e
baterias, resultou em um ecossistema industrial altamente competitivo. Centenas de empresas disputam
o desenvolvimento da primeira aeronave eVTOL certificada, com algumas se destacando pelo nivel
de maturidade tecnolégica e avango no processo de certificagdo junto as principais autoridades de
aeronavegabilidade.

Nos Estados Unidos, a Joby Aviation (Figura 5|b) lidera com seu modelo S4, um projeto de empuxo
vetorial (Vectored Thrust) que ja superou 80 mil quildmetros em testes de voo e, em novembro de
2025, iniciou a etapa final de certificacao do tipo com a FAA, sendo considerada a candidata mais

adiantada para operar comercialmente na América do Norte. J4 a Archer Aviation, com seu modelo
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"Midnight,"também avanga em campanhas de testes, tendo realizado voos de expansdo de envelope
acima de 110 nds e voos de até 55 milhas, mirando igualmente a certificacdo FAA para entrada em
servigo a partir de 2026 (Archer Aviation|(2025)).

Na Europa, a alema Lilium (Figura 5|c) se destaca pelo seu design radical de ducted fans (jatos
elétricos) integrados as asas, buscando a certificagdo da EASA para seu "Lilium Jet".

No Brasil, a Eve Air Mobility, uma empresa do grupo Embraer, tornou-se um dos principais players
globais, desenvolvendo seu eVTOL com uma abordagem de Lift+Cruise (Figura 7\b) e atuando em
estreita coordenacao com ANAC, EASA e FAA (EVE, 2025). Em 2024, a ANAC publicou oficialmente
os critérios finais de certificacdo do modelo, consolidando o avango regulatério nacional e abrindo
caminho para a validacdo internacional (AGN|, 2024).

Essas trajetorias reforcam que, embora o setor esteja proximo de importantes marcos, até novembro
de 2025 nenhuma aeronave eVTOL com piloto obteve ainda a certificacdo final de tipo para transporte

comercial de passageiros, evidenciando o rigor técnico que precede a entrada operacional da UAM.
1.2.2 Topologias de Arquitetura e Foco do Trabalho

No contexto do desenvolvimento e pesquisa em eVTOLs, a tipificacdo por funcio propulsiva tem se
consolidado em trés categorias principais segundo a literatura e os diretdrios internacionais: Vectored
Thrust, Lift + Cruise e Wingless (Multicopter) (Bacchini; Cestinol [2019; VFES| 20244a}; Silva et al.,
2018).

A arquitetura de Empuxo Vetorial (Vectored Thrust) refere-se a aeronaves que empregam o mesmo
conjunto de propulsores, frequentemente acoplados a asas, para ambos os regimes de voo, vertical e
horizontal, por meio de mecanismos de articulacao, inclinagdo ou deflexao, conforme ilustrado na
Configura¢Ges notdveis incluem tilt-rotor; tilt-wing e tilt-duct, sendo Joby S4 e Lilium Jet
exemplos emblemdticos. Essas aeronaves se destacam pela alta eficiéncia em cruzeiro, mas apresentam
desafios substanciais de complexidade mecanica, controle dinamico e transi¢ao. (Bacchini; Cestino,
2019; May; Milz; Looye, 2022; Newman, 2022} Liu et al.,[2024).

Ja as aeronaves Wingless (Multicopter) englobam projetos sem asas fixas, baseados exclusivamente
em multiplos rotores de passo fixo para controle e sustentacao em todas as fases de voo, inclinando
a aeronave para gerar empuxo translacional (Figura 6). Esses modelos, como o Volocopter 2X e o
EHang 216, oferecem arquitetura simplificada, alta redundéncia e controle robusto em voo pairado,
porém sdo inerentemente limitados em eficiéncia energética, alcance e velocidade devido ao elevado
arrasto e auséncia de superficies sustentadoras (Bacchini; Cestino, 2019; Newman), 2022).

Finalmente, a arquitetura Lift+Cruise, foco deste trabalho e apresentada na[Figura 7] ¢ definida
pelo uso de sistemas de propulsdo distintos e independentes: um conjunto de rotores otimizado para a
sustentacao vertical (voo pairado, decolagem e pouso) e outro conjunto, geralmente hélices tratoras
ou propulsoras, otimizado para o voo horizontal (cruzeiro) (Bacchini; Cestino, 2019). Exemplos de
referéncia incluem Eve (Embraer) e NASA Lift+Cruise. Esta abordagem representa uma troca de
engenharia fundamental: aceita-se a penalidade de peso e a complexidade de sistemas redundantes em
troca da otimizagdo de cada sistema para seu regime de voo especifico (Silva et al., 2018). Os rotores

de sustentacao sdo projetados para alta eficiéncia em voo pairado (alta figura de mérito), enquanto as
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Figura 5 — Configuracdo de Empuxo Vetorial: (a) Diagrama ilustrativo da arquitetura; (b) Joby S4; (c)
Lilium Jet; (d) Airbus Vahana.
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Fonte: Producéo da prépria autora. Imagem (a) adaptada de |Stella Tecnologial (2025)); imagem (b) de
(2024); imagem (c) de (2024); imagem (d) de (2019).

Figura 6 — Configuracdo Wingless (Multicopter): (a) Diagrama ilustrativo da arquitetura; (b)
Volocopter 2X em voo; (c) EHang 216; (d) EHang 184.
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Fonte: Produgdo da prépria autora. Imagem (a) adaptada de [Stella Tecnologial (2025)); imagem (b) de
(2022); imagens (c) e (d) de (2024).
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hélices de cruzeiro sdo otimizadas para alta eficiéncia em voo translacional (Bacchini ez al.| 2020).

Figura 7 — Exemplos da configuracdo Lift + Cruise: (a) Diagrama ilustrativo da arquitetura; (b) Eve
Air Mobility; (c) NASA Lift+Cruise; (d) Volocopter VoloConnect em voo.

| A %

// EVEA M lit /VYI\_;”‘
Lift + Cruise } // ol Ob”, ? 2

S

Nasa Lift + Cruise

Fonte: Producéo da prépria autora. Imagem (a) adaptada de [Stella Tecnologial (2025)); imagem (b) de
(2024); imagem (c) de (2024c¢); imagem (d) de|[Volocopter (2021).

Diante desta variedade, este trabalho foca especificamente na compilacdo e andlise de dados de
aeronaves da categoria lift+cruise. A justificativa para este foco reside na clara separacdo de funcdes
desta arquitetura, que embora pague uma penalidade de peso, simplifica a andlise de desempenho em

cada fase de voo e mitiga os compromissos de projeto inerentes as solu¢cdes de empuxo vetorial (Silva

et al. 2018}, Bacchini; Cestino, [2019).

1.3 Objetivos

Diante da lacuna de dados identificada na secdo Motivacao e Justificativa: a obsolescéncia dos
bancos de dados tradicionais para o projeto de eVTOLSs e a necessidade de ferramentas de alta precisdo
para atender aos desafios de certificacdo (EASA| 2025b; FAAL [2025)), o objetivo geral deste trabalho é
definido como:

Compilar e analisar um banco de dados técnicos de aeronaves elétricas de decolagem e
pouso verticais (eVTOLs) da categoria lift+cruise, desenvolvendo modelos preditivos para

seu uso em estimativas iniciais de peso e desempenho em fases de projeto conceitual.
Para alcancar este objetivo, os seguintes objetivos especificos foram definidos:

* Coletar e Organizar dados técnicos disponiveis de aeronaves eVTOL lift+cruise a partir de

fontes publicas, como especificacdes técnicas (datasheets) de fabricantes.
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* Estimar parimetros aerodindmicos e de desempenho nao disponiveis publicamente para as
aeronaves estudadas, utilizando o médulo VSPAERO do software OpenVSP.

* Desenvolver modelos preditivos (regressoes estatisticas) para propriedades-chave da aeronave, a

partir do banco de dados consolidado, para auxiliar novos projetos conceituais.

* Validar os modelos preditivos através da comparacdo com dados de aeronaves de referéncia que

nao foram utilizadas na constru¢iao do banco de dados.
1.4 Estrutura do Trabalho

Para atingir os objetivos propostos, este documento € organizado em oito capitulos. O presente
capitulo (Capitulo 1) introduziu a contextualizacdo do mercado de UAM, o estado da arte das
tecnologias, a motivacdo e os objetivos da pesquisa. O Capitulo 2 estabelece a Fundamentacao
Teorica, cobrindo os principios de projeto conceitual e os parametros de desempenho de aeronaves.
Em seguida, o Capitulo 3 realiza uma Revisao Bibliografica aprofundada, analisando o estado da
arte especifico de bancos de dados aeronduticos e metodologias de projeto para eVTOLs. O Capitulo
4 detalha a Metodologia empregada, descrevendo o processo de coleta de dados e a abordagem
computacional para a estimagao de parametros (Objetivos Especificos 1 e 2). Os resultados deste
processo sdo apresentados no Capitulo 5, focado na Anéalise de Dados e Modelos Preditivos (Objetivo
Especifico 3). O Capitulo 6 dedica-se a Validacao e Estudos de Caso, onde a precisdo dos modelos
é verificada e sua aplicacdo pratica ¢ demonstrada (Objetivo Especifico 4). Finalmente, o Capitulo
7 apresenta as Conclusoes gerais do trabalho, sintetizando as contribui¢des e discute as limita¢des

encontradas e propde dire¢cdes para Trabalhos Futuros.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

O projeto conceitual de aeronaves € a fase inicial e mais critica no desenvolvimento de qualquer
nova aeronave. E um processo multidisciplinar que integra uma vasta gama de conhecimentos,
incluindo aerodinamica, estruturas, propulsdo, materiais, sistemas de controle e avionicos. O objetivo
principal € definir as caracteristicas fundamentais da aeronave, garantindo que ela atenda aos requisitos
de missdo e desempenho, a0 mesmo tempo em que se mantém vidvel do ponto de vista técnico e
econdmico. A complexidade inerente a este processo exige a utilizacdo de ferramentas e metodologias
que permitam a exploracao eficiente de um vasto espago de projeto e a avaliacdo rdpida de diferentes
configuracdes (Raymer, 2018}; Roskam, [1989).

Historicamente, o projeto conceitual tem sido guiado por metodologias estabelecidas e dados
empiricos derivados de aeronaves convencionais. Autores como Roskam| (1989) e Raymer| (2018])
desenvolveram abordagens sistematicas que se tornaram pilares na engenharia aerondutica. No entanto,
a rapida evolucao tecnoldgica, particularmente no setor de aeronaves elétricas de decolagem e pouso
vertical (eVTOLs), tem desafiado essas metodologias tradicionais. Os eVTOLs representam uma
nova classe de aeronaves, impulsionada pela eletrificacdo da propulsdo e pela busca por solugdes de
mobilidade aérea urbana (UAM - Urban Air Mobility). A singularidade de suas configuracdes, sistemas
de propulsao distribuida e perfis de missao exige uma reavaliacdo e adaptacdo das abordagens de
projeto existentes.

Este capitulo expandira a fundamentacao tedrica, aprofundando-se nas metodologias de projeto
conceitual tradicionais, nos parametros-chave de desempenho, nos sistemas de propulsao e energia
e nas ferramentas computacionais para andlise aerodindmica. Posteriormente, o capitulo de revisao
bibliografica abordard a taxonomia e caracteristicas dos eVTOLSs, a otimizagdo multidisciplinar e
os modelos preditivos, além de desafios e tendéncias para a Mobilidade Aérea Avancada (AAM). O
objetivo € fornecer uma base sélida para a compreensdo dos desafios e oportunidades no projeto de
eVTOLs, especialmente aqueles da categoria lift+cruise, e justificar a necessidade de abordagens
inovadoras, como a cria¢cdo de bancos de dados especificos e a aplicacdo de técnicas de aprendizado de

mdquina.
2.1 Metodologia Cléssica de Projeto Conceitual de Aeronaves

O projeto conceitual de aeronaves € tradicionalmente estruturado como um processo iterativo, no
qual se busca convergir para uma solucdo que atenda a um conjunto de requisitos de missdo. O ciclo
de projeto segue etapas como defini¢ao de requisitos, dimensionamento inicial, andlise de desempenho,
definicdo do layout, estimativa de peso e balanceamento, e refinamento iterativo (Raymer, [2018;
Roskam, [1989)). A estrutura l6gica deste fluxo de trabalho é apresentada na[Figura §|

O projeto conceitual de aeronaves, conforme tradicionalmente ensinado e praticado, visa convergir
para uma solucdo 6tima que satisfaca um conjunto de requisitos de missdo. O ciclo de projeto

geralmente envolve as seguintes etapas principais:

* Definicao de Requisitos: Estabelecimento claro das especificacdes de desempenho, operacionais

e econOmicas da aeronave.
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Figura 8 — Processo de design conceitual da aeronave
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Fig. 2.3 Processo de design conceitual da aeronave.

Fonte: Adaptado e traduzido de Raymer (2018]).

* Dimensionamento Inicial: Estimativa de parametros como peso maximo de decolagem (MTOW),

area alar e empuxo/poténcia necessaria.

* Analise de Desempenho: Avaliacdo do desempenho da aeronave em diferentes fases de voo

(decolagem, cruzeiro, pouso).

* Definicao do Layout: Configuragcdo geral da aeronave, incluindo arranjo de asas, fuselagem,
empenagens e sistemas de propulsio.

* Estimativa de Peso e Balanceamento: Determinacio detalhada dos pesos dos componentes e

sua distribuicao.

* Refinamento Iterativo: Ajustes continuos em todas as etapas com base nos resultados das
andlises e otimizagoes.

A estimativa de peso, especialmente do peso vazio, € um dos aspectos mais criticos, pois influencia
diretamente o desempenho, o alcance e a carga util da aeronave. Métodos cldssicos, como os propostos
por Roskam e Raymer, utilizam equagdes de regressdo baseadas em dados histdricos de aeronaves
existentes para estimar parimetros como peso vazio (W,) em func¢io do peso maximo de decolagem
(MTOW) e outros parametros de projeto (Roskam, 1989; Raymer, |[2018).

Uma das etapas mais criticas e desafiadoras € a estimativa de peso, particularmente o peso vazio
da aeronave. Em metodologias cldssicas, como as propostas por Roskam| (1989), o peso vazio é

frequentemente estimado usando equagdes de regressdo empiricas. Essas equagdes sdo derivadas
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de dados histéricos de aeronaves existentes e relacionam o peso vazio a pardmetros como MTOW,
envergadura, drea alar e poténcia instalada. Por exemplo, uma equacdo tipica de Roskam para peso

vazio pode ser expressa como:

Waagio = A - Wikiow - S5 - PP ... (1)

onde Wi, € 0 peso vazio, Wytow € 0 peso maximo de decolagem, .S, € a drea alar, P; é a poténcia
total, e A, B, C, D sdo coeficientes de regressao (Roskam), 1989). Essas equacdes funcionam bem para
aeronaves convencionais, pois sdo baseadas em uma vasta quantidade de dados de aeronaves com
caracteristicas estruturais e propulsivas semelhantes.

Essas metodologias sao amplamente aceitas e utilizadas na industria aerondutica, sendo fundamentais
para o desenvolvimento de aeronaves convencionais. No entanto, sua aplica¢do a aeronaves com
tecnologias disruptivas, como propulsio elétrica distribuida e estruturas avangadas, pode ser limitada

devido a falta de representatividade dos dados histdricos.
2.2 Categorias e Parametros de Projeto

A classificacdo das configuracdes de aeronaves € um dos pilares do projeto aerondutico, sendo
fundamental para a selecdo de solugdes adequadas a cada missao. Tradicionalmente, as aeronaves sao
divididas em categorias como asa fixa, asa rotativa (helicopteros), planadores, e, mais recentemente,
configuragdes emergentes como eVTOLSs, asas mistas (blended/hybrid wing body), asas ndo-planas,
e aeronaves com geometria adaptdvel em voo ou morphing wings (Raymer, 2018} Roskam, [1989;
Bravo-Mosquera; Catalano; Zingg, 2022; Barnes, 2020).

Autores cldssicos como Raymer, Roskam e Anderson detalham que a escolha da configuragdo
impacta diretamente parametros criticos de projeto, como desempenho aerodindmico, estabilidade,
controle, eficiéncia estrutural e viabilidade operacional (Raymer, 2018}; |Roskam, [1989; |Anderson,
1999). Os fundamentos tedricos para a andlise de asas finitas foram estabelecidos por Ludwig Prandtl,
que desenvolveu a teoria da linha de sustentacdo (lifting-line theory), base para o cédlculo da distribuicao
de sustentacdo e do arrasto induzido em asas reais (Phillips, 2004} [Houghton ef al., 2003). Max Munk
e Robert T. Jones, colaboradores e sucessores de Prandtl, contribuiram significativamente para a
compreensdo dos efeitos da fuselagem e das superficies de cauda na estabilidade e no desempenho,
além de propor solucdes para a minimizacdo do arrasto induzido e para a andlise de configuracdes
ndo convencionais (Barnes, 2020; Taylor; Hunsaker, 2020). Trabalhos recentes, como o de Barnes
(2020)), revisitam e aplicam esses métodos cldssicos para avaliar e otimizar configuragdes inovadoras,
demonstrando a atualidade e relevancia desses principios no projeto aerondutico contemporaneo.

Os principais parametros, segundo Raymer (2018) e [Roskam| (1989), utilizados para caracterizar e

comparar diferentes configuragdes incluem:

* Peso Maximo de Decolagem (MTOW): Limita a capacidade de carga e influencia diretamente o

dimensionamento estrutural e de propulsao.

* Fracao de Peso Vazio: Relacdo entre o peso estrutural e o peso total, fundamental para

estimativas de desempenho e eficiéncia.
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» Carga Alar (11//S): Relag@o entre peso e drea alar, afeta decolagem, pouso, manobrabilidade e

desempenho em voo.

* Carga de Disco: Importante para aeronaves de decolagem vertical, relaciona o peso ao disco

dos rotores.
* Relacio Empuxo/Peso (7'/WW): Determina a capacidade de aceleragdo, subida e manobras.

« Relacdo Poténcia/Peso (P/W )} Frequentemente utilizada no lugar de 7//W para configurages
propulsionadas por motores a pistdo ou elétricos, nos quais a poténcia disponivel é diretamente

vinculada ao desempenho de subida e tracdo em baixa velocidade.

* Eficiéncia Aerodindmica (L /D): Relagdo entre sustentagdo e arrasto, diretamente ligada ao

alcance e autonomia.

* Alongamento (Aspect Ratio): Influencia a eficiéncia aerodindmica e o comportamento estrutural

das asas.

Além disso, a literatura recente destaca a importancia de métodos de otimizagdo multiobjetivo e
andlise multidisciplinar para comparar configuracdes convencionais € ndo convencionais, considerando
restricdes de estabilidade, desempenho, ruido e impacto ambiental (Champasak et al., 2023; |Bravo
Mosquera; Catalano; Zingg, 2022; Balli, 2019).

2.3 Sistemas de Propulsdo e Energia

Historicamente, a propulsdo aerondutica foi dominada por motores a combustdo interna e turbinas
a gis. A introducgdo de sistemas hibrido-elétricos e totalmente elétricos representa uma mudanga
de paradigma, exigindo novas abordagens para estimativa de desempenho e integracdo de sistemas
(Raymer, 2018|).

O desenvolvimento de motores turboélice, furbofan e turbojato permitiu avangos significativos em
velocidade, alcance e capacidade de carga (Raymer, 2018; Anderson, [1999). Nas ultimas décadas,
a busca por sustentabilidade e reducdo de emissdes impulsionou o surgimento de sistemas hibrido-
elétricos e totalmente elétricos, especialmente relevantes para aeronaves regionais, urban air mobility
(UAM) e eVTOLSs (Rendon et al., 2021} Kusmierek et al., 2025 |[Fard et al., [2022).

As arquiteturas de propulsdao hibrida podem ser classificadas em série, paralelo, série-paralelo,
turboelétrico e totalmente elétrico, cada uma com vantagens e desafios especificos em termos de
eficiéncia, peso, gerenciamento térmico e integracdo com a célula (Kusmierek ez al.| 2025; Shan et al.|
2025; |Salem et al., 2024). A integracdo de sistemas elétricos exige novas abordagens para estimativa
de desempenho, dimensionamento de baterias, gerenciamento de energia e andlise de segurancga.

Parametros como densidade energética das baterias, eficiéncia dos motores elétricos, capacidade de

' Em aeronaves propulsionadas por motores que fornecem poténcia ao eixo — como motores a pistio e elétricos — o

uso de P/W frequentemente substitui 7’/TV, uma vez que a poténcia disponivel estd mais diretamente relacionada ao
desempenho em subida e tracdo em baixas velocidades.
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recarga e impacto no peso total da aeronave tornam-se criticos no processo de projeto (Rendon et al.,
20215 Kusmierek et al., 2025; |[Fard et al.| [2022).

Além disso, a literatura destaca a importancia de métodos de otimizacao multidisciplinar para
integrar aerodinamica, propulsdo, estruturas e sistemas de energia, visando maximizar eficiéncia e
atender requisitos regulatdrios e ambientais (Bravo-Mosquera; Catalano; Zingg, 2022; Champasak ef?
al,2023; Shan et al., 2025)).

2.4 Modelagem Aerodinamica com VSPAERO e Métodos dos Painéis

A andlise aerodindmica no projeto conceitual de aeronaves frequentemente recorre a métodos de
baixa fidelidade, como o método dos painéis (Panel Method, PM) e o método da rede de vértices (Vortex
Lattice Method, VLLM), devido a sua eficiéncia computacional e capacidade de fornecer estimativas
rapidas de forcas e momentos aerodinamicos (Katz; Plotkin, [2001; |Shahid ez al., 2020; Lim, 2023)).
O VSPAERO, médulo de anélise integrado ao software OpenVSP, implementa esses métodos para
permitir a avaliacao aerodinamica de geometrias paramétricas complexas durante as fases iniciais do
projeto.

No projeto conceitual de aeronaves modernas, as ferramentas computacionais sdo essenciais e
permitem a modelagem rapida, a andlise de desempenho e a otimizacdo de configuragdes, reduzindo a

necessidade de protétipos fisicos caros e demorados (Sheridan; Pham; Whiteside, 2021} /Cho, 2020).
2.4.1 OpenVSP: Modelagem Paramétrica de Aeronaves

O OpenVSP (Open Vehicle Sketch Pad), desenvolvido pela NASA, é um modelador de geometria
paramétrica de cédigo aberto que permite a criagdo agil de modelos 3D de aeronaves a partir de
parametros como envergadura, corda, afilamento, didmetro da fuselagem, entre outros (NASA, 2012;
Chol [2020). Essa abordagem paramétrica facilita a exploracdo de diferentes configuracdes e a realizacao
de estudos de sensibilidade, sendo especialmente 1til para projetos conceituais de eVTOLs e aeronaves
ndo convencionais.

Principais caracteristicas do OpenVSP incluem:

* Modelagem Paramétrica Rapida: Criacdo e modificacdo 4gil de geometrias complexas,

incluindo asas, fuselagens, empenagens, naceles e rotores (Chol 2020).

* Flexibilidade de Configuracido: Suporte a uma ampla gama de configuracdes, desde avides
convencionais até eVTOLSs, tilt-rotors e lift+cruise (Pollard; Welstead; Whiteside, 2021).

* Geracao de Malhas: Geracdo automdtica de malhas de superficie (painéis) para andlise

aerodinamica e estrutural.

* Integracdo com Qutras Ferramentas: Possibilidade de exportagdo de geometrias para solvers

aerodinamicos e estruturais, formando pipelines de design integrados.

A exemplifica a modelagem de uma aeronave no OpenVSP.
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Figura 9 — Exemplo de modelagem paramétrica de uma aeronave eVTOL no OpenV SP, destacando
componentes como asas, rotores e fuselagem.

Fonte: Producdo da prépria autora.

2.4.2 VSPAERO: Analise Aerodindmica de Baixa Fidelidade

O VSPAERO € um solver aerodinamico integrado ao OpenVSP, projetado para analises rapidas e
eficientes de geometrias complexas. Ele implementa métodos de baixa fidelidade, como o Método
de Malha de Vortices (Vortex Lattice Method - VLM) e o Método dos Painéis (Panel Method),
ambos baseados na teoria do escoamento potencial (Katz; Plotkinl, 2001} [Lim|, 2023}, [Sheridan; Pham;

Whiteside, [2021)).

2.4.3 Fundamentos dos Métodos dos Painéis e VLM

O método dos painéis (Panel Method, PM) e o método da rede de vortices (Vortex Lattice
Method, VLM) sdo técnicas numéricas baseadas na teoria do escoamento potencial, amplamente
utilizadas na andlise aerodindmica preliminar devido a sua eficiéncia computacional e capacidade de
fornecer estimativas rapidas de for¢cas e momentos. Ambos os métodos assumem que o escoamento
¢ incompressivel, ndo viscoso e irrotacional, o que os torna adequados para andlises em baixas
velocidades e geometrias sem separagio de escoamento significativa (Katz; Plotkin), 2001} [Lee; Horn;
Saetti, 2025).

O método dos painéis discretiza a superficie da aeronave em pequenos elementos (painéis), sobre

os quais sdo impostas distribui¢des de singularidades, como fontes, sumidouros e dipolos (doublets). A
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intensidade dessas singularidades € determinada pela aplicacdo de condicdes de contorno: a condi¢do
de escoamento nulo na superficie (impenetrabilidade) e a condi¢do de Kutta no borda de fuga. A
solucdo do sistema linear resultante permite calcular o campo de velocidades e, por integracdo, as
distribui¢des de pressao, forcas de sustentacdo e arrasto (Katz; Plotkin, 2001). O PM ¢é particularmente
adequado para modelar superficies espessas, fuselagens e geometrias tridimensionais complexas.

O VLM, por sua vez, é uma simplificacio do método dos painéis, aplicavel principalmente a asas
finas em regime subsonico. Ele modela a superficie aerodinamica como uma rede de vortices em
forma de ferradura distribuidos ao longo da corda e da envergadura. A intensidade de cada vortice
¢ determinada impondo a condi¢cdo de escoamento nulo em pontos de controle estrategicamente
posicionados em cada painel. O VLM € computacionalmente mais rapido que o PM e € especialmente
eficaz para prever coeficientes de sustentacio, arrasto induzido e distribui¢do de sustentagdo ao longo
da envergadura (Lim, 2023}; Pinzon, 2008).

O livro Low-Speed Aerodynamics de Katz & Plotkin (2001) apresenta detalhadamente os fundamentos
matematicos e fisicos desses métodos, incluindo suas hipéteses, formulagdes e limitagdes. A escolha
entre PM e VLM depende da geometria analisada: o método dos painéis € preferido para superficies
espessas e fuselagens, enquanto o VLM € mais apropriado para asas de pequena espessura e alto

alongamento.
2.4.4 Formulacao Matematica do PM e VLM

A formula¢do do método dos painéis baseia-se na equagdo integral de superficie, onde o potencial
de velocidade (®) em qualquer ponto P do campo de escoamento ¢ expresso como a soma do potencial
de escoamento ndo perturbado () e o potencial induzido pelas singularidades distribuidas na

superficie (®):

O(P) = ®oo(P) + @u(P) )

O potencial induzido € calculado através de uma integral sobre a superficie (S) da aeronave,

envolvendo a intensidade das fontes (o) e dos dipolos (u):

w(P =1 [ Ea(@) - % (1) u(@)} as )

onde P ¢é o ponto de campo, () € o ponto na superficie, r € a distancia entre P e (), e ng € o vetor
normal a superficie em (). A condi¢c@o de contorno de escoamento nulo na superficie (‘7 -n=0)¢
aplicada em um ponto de controle em cada painel, resultando em um sistema de equagdes lineares cuja
solucdo fornece as intensidades das singularidades.

No VLM, a formulagdo € mais simplificada. A intensidade de cada vortice em forma de ferradura
(I';) é determinada pela aplica¢do da condi¢do de escoamento nulo na dire¢do normal (77;) no ponto de

controle j:

N

i=1
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onde 1700 ¢ a velocidade de escoamento livre, /N é o nimero de painéis, ['; € a intensidade do vortice
i, € U;; € a velocidade induzida pelo vértice 7 no ponto de controle j. O termo 7j;; - 77; € o coeficiente de
influéncia aerodindmica, que forma a matriz do sistema linear. A lei de Biot-Savart € utilizada para
calcular a velocidade induzida por cada segmento de vortice.

Em ambos os métodos, a suposicdo fundamental € o escoamento potencial, o que implica que o
fluido € incompressivel, ndo viscoso e irrotacional.

Uma vez resolvido o sistema linear, as intensidades dos vortices sdo conhecidas, permitindo o
célculo da distribuicao de sustentacdo ao longo da asa através do teorema de Kutta-Joukowski. Os
coeficientes aerodinamicos globais sdo entdo obtidos por integragdo. A principal vantagem do VLM é
a rapidez computacional e a precisdo aceitdvel para asas de alto alongamento, enquanto sua limitacao
estd na incapacidade de modelar efeitos viscosos, espessura da asa e separacdo de escoamento (Katz;
Plotkinl, 2001}; [Pinzon, [2008)).

2.4.5 Aplicacdo no OpenVSP Aero

No contexto do OpenVSP, a modelagem paramétrica da geometria é realizada a partir de dados
basicos da aeronave, permitindo a rdpida geracdo de modelos tridimensionais. A andlise aerodindmica
€ entdo conduzida pelo VSPAERO, que utiliza o VLM para calcular coeficientes de sustentagdo, arrasto
e momentos, além de fornecer distribui¢cdes de pressdo e visualizac¢do de linhas de esteira (Chol 2020).
Essa abordagem € especialmente ttil para comparar diferentes configuracdes e realizar estudos de
sensibilidade no projeto conceitual, conforme demonstrado em estudos recentes de modelagem reversa
de aeronaves leves (Cho, 2020)).

Estudos recentes mostram que o VSPAERO fornece resultados comparaveis a teoria de linha de
sustentacdo de Prandtl e a dados experimentais para asas finitas, com pequenas diferengas atribuidas
a consideracdo da espessura da asa no método dos painéis (Lim, 2023; Sheridan; Pham; Whiteside,
2021). O VSPAERO ¢ amplamente utilizado para:

* Analise de multiplos rotores: Avaliacdo da interagdo aerodindmica entre rotores e superficies,
critica para eVTOLSs (Lee; Horn; Saetti, [2025).

» Estimativa de coeficientes aerodinamicos: Célculo de sustentag@o, arrasto e momento em
diferentes condi¢des de voo (Lim,|[2023; Sheridan; Pham; Whiteside| 2021]).

* Construcao de bancos de dados: Geracdo de dados para alimentar modelos preditivos e apoiar

decisdes de projeto quando dados experimentais sao escassos (Lim, |[2023)).

A ilustra a visualizag¢do da geometria de uma aeronave no médulo VSPAERO, resultante

da modelagem paramétrica realizada previamente no OpenVSP.
2.4.6 Limitacoes e Consideracoes Praticas

Embora os métodos dos painéis e 0 VLM oferecam uma relag@o entre precisao e custo computacional

adequada para a fase conceitual, suas limitacdes fisicas devem ser consideradas. Por se fundamentarem
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Figura 10 — Pré-visualizacdo da geometria aerodinadmica da aeronave no VSPAERO.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

na teoria do escoamento potencial (inviscido e irrotacional), essas abordagens ndo capturam efeitos
viscosos, separacdo de camada limite ou fendmenos nao-lineares tipicos de altos angulos de ataque
(Katz; Plotkin, 2001; Lee; Horn; Saetti, 2025} [Yang; Xie; Yang,|2020). Para andlises que demandam
maior fidelidade fisica em etapas subsequentes do projeto, torna-se necessario o emprego de ferramentas
como a Dinamica dos Fluidos Computacional (Computational Fluid Dynamics - CFD)

A literatura destaca que a combinacdo de VLM e métodos dos painéis € uma abordagem consolidada
para andlise preliminar, sendo utilizada em ferramentas como OpenVSP, AVL, XFLRS e PANAIR
(Zammit et al., 2024; |Shahid er al., 2020). A escolha entre os métodos depende da geometria analisada,
do regime de voo e do objetivo da anélise.

2.4.7 Validacao e Estudos Comparativos

Diversos estudos compararam os resultados do VLM e do método dos painéis com dados experimentais
e solucdes analiticas, demonstrando que ambos fornecem estimativas confidveis para coeficientes de

sustentacao e arrasto em condi¢des apropriadas (Shahid et al., 2020; |[Lim| 2023} |Yang; Xie; Yang,
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2020). O VLM ¢ preferido para asas finas e alto alongamento, enquanto o método dos painéis € mais
preciso para superficies espessas e fuselagens.

Trabalhos recentes validam e aplicam o OpenVSP/VSPAERO em projetos de UAVs, eVTOLs e
aeronaves convencionais, destacando sua utilidade para andlise preliminar e otimizac¢do. Por exemplo,
Lim (2023) comparou resultados do VSPAERO com a teoria de Prandtl e dados experimentais,
enquanto [Sheridan, Pham & Whiteside| (2021)) avaliaram a capacidade do VSPAERO para modelar

interagdes propulsor-asa em aeronaves com propulsdo distribuida.
2.5 Meétodos de Regressao e Correlacdes Empiricas em Projeto Aerondutico

A estimativa de pardmetros de projeto no estagio conceitual de aeronaves depende fortemente de
correlacdes empiricas e métodos de regressao estatistica. Esses métodos permitem prever caracteristicas
de uma nova aeronave a partir de dados histéricos de projetos existentes, fornecendo estimativas rapidas
e suficientemente precisas para guiar as decisoes iniciais de projeto (Raymer, 2018; Roskam, |1989;
Horvath; Wells, 2018)).

2.5.1 Fundamentos de Analise de Regressao

A andlise de regressao € uma técnica estatistica que estabelece relagcdes matematicas entre varidveis
dependentes e independentes. No contexto aerondutico, a varidvel dependente tipica é um parametro
de interesse, como peso vazio, arrasto parasita ou consumo de combustivel, enquanto as varidveis
independentes sdo parametros de projeto conhecidos, como peso méaximo de decolagem, drea alar,
envergadura, poténcia instalada, entre outros (Horvath; Wells, 2018; Ma; Yan; Elham, [2023)).

A forma geral de um modelo de regressao linear maltipla pode ser expressa como:

Y =080+6Xi+BXo+ -+ 5,X,+¢€ (5)

onde Y é a varidvel dependente, X1, X», ..., X, sdo as varidveis independentes, S, 51, . . ., B, S30 0s
coeficientes de regressao a serem determinados, e € representa o erro aleatério. No caso de relagdes
nao-lineares, transformacgdes logaritmicas ou poténcias sdo frequentemente aplicadas, resultando em

equagdes do tipo:

Y:A~X{91-XQB2---XE" (6)

que, quando linearizadas através de logaritmos, tornam-se:

log(Y) =log(A) + By log(X1) + Balog(X3) + - - - + B, log(X,) (7

Essa abordagem é amplamente utilizada nas metodologias de Roskam e Raymer para estimativa
de peso de componentes estruturais, onde os coeficientes A, By, Bs, . . ., B, sdo determinados a partir
de dados histéricos de aeronaves similares através de regressao linear multipla aplicada aos dados
transformados logaritmicamente (Roskam, [1989; Raymer, [2018; Horvath; Wells, 2018).
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2.5.2 Validacao e Métricas de Qualidade

A confiabilidade de um modelo de regressdo € avaliada através de diversas métricas estatisticas. O
coeficiente de determinagio (/%) é uma das mais utilizadas, representando a propor¢do da variancia

da varidvel dependente que é explicada pelas varidveis independentes:

R2 — 1 - ZZ;I(K B }:/;)2
Z?:l(Y; - Y)2

onde Y; sdo os valores observados, Y; sdo os valores preditos pelo modelo, e Y é a média dos

(8)

valores observados. Valores de R? préximos a 1 indicam um bom ajuste, embora isso ndo garanta
que o modelo seja adequado para extrapolacao fora do dominio dos dados utilizados na calibracao
(Horvath; Wells, 2018)).

Outras métricas fundamentais incluem o erro médio absoluto (MAE - Mean Absolute Error), o
erro quadratico médio (RMSE - Root Mean Square Error) e o erro percentual médio absoluto (MAPE -

Mean Absolute Percentage Error). Estas métricas sio definidas, respectivamente, pelas Equacdes [9 [I0]
e

1 n
n;!y Uil )
1 n
RMSE = |~ — ;)2 10
n;(y Ui) (10)
100% = | yi — U
MAPE = 11
P Bl (11)

i=1
onde n representa o nimero total de observagdes, y; € o valor real (ou de referéncia) e y; € o valor
estimado pelo método.

Nesse contexto, |[Horvath & Wells| (2018) compararam os métodos de estimativa de peso de Roskam,
Raymer e FLOPS para diversos componentes de aeronaves comerciais, reportando erros médios entre
10,3% e 33,4% para diferentes grupos estruturais. Tais resultados demonstram que, embora tteis na
fase conceitual, esses métodos apresentam incertezas significativas que devem ser consideradas no

processo de design.
2.5.3 Limita¢oes e Dominio de Validade

Uma limitagdo critica dos métodos de regressao empirica é o dominio de validade restrito ao
conjunto de dados histdricos utilizados na sua calibracdo. Extrapolagdes para configuracdes ou
tecnologias fora desse dominio podem resultar em erros significativos. Por exemplo, equacdes de
peso desenvolvidas para aeronaves convencionais com propulsdo a combustao podem ndo capturar
adequadamente os efeitos de sistemas de propulsdo elétrica distribuida, baterias de alta densidade
energética e materiais compdsitos avangados, caracteristicos de eVTOLSs (Horvath; Wells, 2018} |[Ma;
Yan; Elham, 2023)).
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Além disso, a propagacdo de incertezas ao longo do ciclo iterativo de projeto pode amplificar erros.
Se a estimativa de peso vazio estd incorreta, isso afeta o dimensionamento de propulsdo, que por sua vez
afeta o desempenho, realimentando o erro no préximo ciclo de iteragdo. Portanto, € fundamental que
os projetistas compreendam as hipdteses subjacentes aos modelos empiricos e validem suas estimativas

sempre que dados experimentais ou de maior fidelidade estiverem disponiveis.
2.5.4 Interpolacao vs. Extrapolaciao

A distin¢do entre interpolacdo e extrapolacdo ¢ fundamental na aplicag¢do de correlacdes empiricas.
A interpolacdo refere-se a estimativa de valores dentro do intervalo dos dados utilizados para calibrar o
modelo, enquanto a extrapolagcdo envolve prever valores fora desse intervalo. A interpolacdo tende
a ser mais confidvel, pois os modelos estatisticos sd@o otimizados para capturar tendéncias dentro do
dominio dos dados de treinamento. Ja a extrapolacdo introduz riscos significativos, especialmente
quando a relacdo fisica entre as varidveis muda fora do dominio conhecido (Raymer, 2018; Ma; Yan;
Elham) 2023)).

No contexto de eVTOLSs, a aplicacio de correlagdes desenvolvidas para aeronaves convencionais
constitui uma extrapolacdo arriscada, justificando a necessidade de novos bancos de dados especificos

e modelos preditivos ajustados para essa nova classe de aeronaves.
2.5.5 Meétodos de Validacao Cruzada

A validacdo cruzada (cross-validation) é uma técnica estatistica utilizada para avaliar a capacidade
de generalizacdo de um modelo preditivo. O conjunto de dados € dividido em subconjuntos de
treinamento e teste, € o modelo é treinado nos dados de treinamento e avaliado nos dados de teste.
Esse processo € repetido multiplas vezes com diferentes divisdes, e as métricas de erro sdo calculadas
em média. A validag@o cruzada é particularmente 1til para detectar overfitting (ajuste excessivo aos
dados de treinamento) e para comparar diferentes modelos preditivos (Horvath; Wells, 2018)).

No desenvolvimento de modelos de regressdo para projeto conceitual, a valida¢do cruzada permite
identificar quais varidveis independentes sdo verdadeiramente relevantes e quais coeficientes fornecem
a melhor combinacao de precisdo e simplicidade. Dinc et al.|(2023)) utilizaram regressao linear multipla
e validacdo cruzada para desenvolver equacgdes de estimativa de peso de motores turbofan, alcangando

uma margem de erro de +10%, superior a maioria dos modelos estatisticos disponiveis na literatura.
2.6  Andlise de Desempenho de Aeronaves: Teoria de Voo e Equagdes de Movimento

A andlise de desempenho € essencial para avaliar se uma aeronave projetada atende aos requisitos
de missdo. Os parametros de desempenho incluem velocidade méxima, alcance, autonomia, razao
de subida, teto operacional e distancias de decolagem e pouso. A teoria de voo fornece as equagdes
fundamentais que relacionam as forcas atuantes na aeronave com seu movimento e desempenho
(Raymer, 2018} |Anderson, 2001)).
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2.6.1 Equacoes de Equilibrio de Forcas em Voo Nivelado

Em voo nivelado, retilineo e ndo acelerado, as for¢as atuantes na aeronave estdo em equilibrio.
As quatro forgas principais sdo sustentagdo (L), peso (W), tragdo (T') e arrasto (D). As equagdes de

equilibrio sdo:

L=wW (12)

T=D (13)

A sustentagdo € gerada principalmente pelas asas e € expressa como:

1
L= §pV2SC’L (14)

onde p € a densidade do ar, V' € a velocidade de voo, S € a area de referéncia (tipicamente a area
alar), e C, € o coeficiente de sustentagdo. O arrasto é a forca de resisténcia a0 movimento e € expresso

COmo.:

1
D = §,ov2SOD (15)

onde Cp é o coeficiente de arrasto total da aecronave. A relacdo entre sustentagcdo e arrasto é

caracterizada pela polar de arrasto, conforme discutido na préxima subsecao.
2.6.2 Polar de Arrasto e Eficiéncia Aerodinamica

A polar de arrasto € a representacao grafica ou analitica da relacio entre o coeficiente de sustentacio

(C1) e o coeficiente de arrasto (Cp). A forma mais comum da polar de arrasto parabdlica

Cp = Cpo+ KC? (16)

onde Cpy € o coeficiente de arrasto parasita (arrasto de forma, fric¢do e interferéncia a sustentacdo
nula), e K € o fator de arrasto induzido, dado por:
Kot (17)
m-AR-e
onde AR é o alongamento da asa (aspect ratio), definido como AR = b?/S (com b sendo a
envergadura), e e é o fator de eficiéncia de Oswald, que considera efeitos de distribui¢io de sustentagdao
nao-ideal, interferéncias aerodinamicas e vortices de ponta de asa (Raymer, |2018; Anderson, |[2001).
A eficiéncia aerodindmica é medida pela relagdo sustentagdo-arrasto (L/D), que representa
quantas unidades de sustentacdo sdo geradas para cada unidade de arrasto. A maximizacdo de

L/D é fundamental para otimizar o alcance e a autonomia. O valor méximo de L/D ocorre quando:

2 Vilida para aeronaves subsonicas, onde o regime de escoamento niio apresenta efeitos significativos de compressibilidade

nem arrasto de onda.



43

dCp
= 18
dcy, 0 1%

Resolvendo essa condi¢@o para a polar parabdlica, obtém-se que 0 (L /D).y Ocorre quando:

C
CL = \/% (19)

e o0 valor maximo é:

L 1
(5> max T 2/Coo K 20

Esse ponto de operagdo € crucial para voos de cruzeiro em alcance maximo, sendo amplamente

utilizado em andlises de desempenho (Raymer, 2018} |Leishman, 2023]).
2.6.3 Teoria de Alcance e Autonomia: Equacoes de Breguet

As equacgdes de Breguet sdo relacdes fundamentais que estimam o alcance e a autonomia de
aeronaves a partir de parametros aerodinamicos, propulsivos e de peso. Essas equacgdes foram
desenvolvidas no inicio do século XX e permanecem como ferramentas essenciais no projeto conceitual

de aeronaves (Leishman), 2023)).
2.6.3.1 Alcance para Aeronaves a Jato

Para aeronaves propulsionadas por motores a jato, o alcance (R) é dado pela equacgdo de Breguet:

V L Wi

onde V' € a velocidade de cruzeiro, ¢; € o consumo especifico de combustivel de tracdo baseado em

peso (¢; = TSFC - g) (sendo TSFC - Thrust Specific Fuel Consumption), L /D é a relagdo sustentacao-
arrasto, I¥/; € o peso inicial da aeronave e Wy € o peso final apds o consumo de combustivel. Para
maximizar o alcance, a aeronave deve voar na velocidade correspondente ao (L /D).« € 0 motor deve

operar na condi¢do de minimo 7SFC (Leishman, 2023)).
2.6.3.2 Alcance para Aeronaves com Hélice

Para aeronaves propulsionadas por hélices, a equagcdo de Breguet assume uma forma diferente,

considerando o consumo especifico de combustivel de poténcia (BSFC - Brake Specific Fuel Consumption):

n, L W;
R="2.2 22
¢ D H(Wf) (22)

onde 7, € a eficiéncia da hélice e ¢, é o consumo especifico de combustivel baseado em peso

(¢, = BSFC - g) (sendo BSFC - Brake Specific Fuel Consumption). Neste caso, o alcance depende da
relacdo L/D e ndo da velocidade, diferentemente das aeronaves a jato. Para maximizar o alcance, a

aeronave deve voar na velocidade que maximiza 7, - (L/D) (Leishman, 2023; Nygren; Schulz, 1996).
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2.6.3.3 Autonomia

A autonomia (E') representa o tempo maximo de voo. Para aeronaves a jato:

1 L w;
E=—.2.1 2
o) @

e para aeronaves com hélice:

_ i, (dOn)*? <\/_ NG ) (24)

¢ dCp -
A autonomia mixima ocorre em condig()es diferentes das do alcance maximo, tipicamente em

velocidades menores, onde a poténcia requerida € minima (Leishman, 2023)).
2.6.3.4 Adaptacoes para Propulsdo Elétrica

As equagdes de Breguet foram originalmente desenvolvidas para motores a combustdo. No caso
de aeronaves elétricas, o consumo de combustivel € substituido pelo consumo de energia elétrica das
baterias. A equacdo de alcance para aeronaves elétricas pode ser expressa como:

Me - Eb . £ (25)
W D
onde 7). € a eficiéncia do sistema de propulsio elétrica (incluindo motor, controlador e hélice/rotor),

R:

E), € a energia especifica da bateria (em Wh/kg), e W € o peso médio da aeronave durante o voo ﬂ A
maximizacdo do alcance em aeronaves elétricas depende criticamente da densidade energética das

baterias e da eficiéncia do sistema propulsivo (Leishman, |[2023)).
2.6.4 Curva de Poténcia Requerida vs. Disponivel

A andlise de desempenho de aeronaves com hélice ou rotores também envolve a comparagdo entre

a poténcia requerida (P,) e a poténcia disponivel (P,). A poténcia requerida é calculada como:

1
P.=D-V = 5pv?’SCD (26)

Para voo nivelado, onde L. = W, a poténcia requerida pode ser expressa em funcdo da velocidade:

2KW?
P, = -pV?3sC 27
P D0+ ——o VS (27)
A poténcia disponivel para aeronaves propulsionadas por hélice é dada por:
Pa =Tp- Pshaft (28)

onde Py,s € a poténcia de eixo entregue pelo motor, e 7, € a eficiéncia propulsiva da hélice.

3 No caso de aeronaves puramente elétricas, o peso permanece praticamente constante, pois ndo hd consumo de massa de

combustivel. A reducdo de peso ao longo do voo s6 ocorre em aeronaves hibridas que queimam combustivel para gerar
energia elétrica, posteriormente utilizada para acionar os motores elétricos de propulsdo.
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Ja para aeronaves propulsionadas a jato, a poténcia disponivel é:

P=T-V (29)

onde 7' € a tracdo fornecida pelos motores.
A curva de poténcia requerida apresenta um ponto de minimo, correspondente a velocidade de
melhor autonomia. A diferenca entre a poténcia disponivel e a requerida determina a capacidade de

subida e o envelope de voo da aeronave (Raymer, 2018; |Anderson, 2001).
2.6.5 Teoria de voo pairado e Eficiéncia de Rotores

Para aeronaves de decolagem vertical, como helicopteros e eVTOLS, o desempenho em voo pairado
(hover) € critico. A teoria de quantidade de movimento aplicada a rotores em voo pairado estabelece

que a poténcia ideal necessdria para gerar sustentagdo é:

T3/2
V2pA

onde 7' € a tragdo (igual ao peso em voo pairado), p é a densidade do ar, e A é a drea do disco do

Pideal = (3 0)

rotor. Na pratica, a poténcia real requerida é maior devido a perdas aerodinamicas, incluindo arrasto de
perfil das pas, perdas induzidas ndo-ideais e efeitos de ponta de pd (Leishman, 20006).

A eficiéncia em voo pairado é quantificada pela figura de mérito (Figure of Merit, FM), definida

como:
Pideal
FM = (31
Preal
ou em termos de coeficientes adimensionais:
(73/2
FM=—L (32)

VZ-Co

onde Cp representa o coeficiente de tragdo e Cp o coeficiente de torque. Estes pardmetros

adimensionais fundamentais para a andlise de desempenho de rotores sao definidos, respectivamente,
pelas Equagdes 33]e 34}

T
T iRy >
__Q
Co = pA(QR)?R (34)

onde 7' ¢ a tracdo (ou empuxo) gerada pelo rotor, () é o torque necessario para gira-lo, p é a densidade
do ar, A é a drea do disco do rotor (A = 7 R?), 2 é a velocidade angular € R € o raio da pa.

Nesse contexto, rotores bem projetados apresentam uma Figura de Mérito (FM) — a razdo entre a
poténcia ideal induzida e a poténcia real consumida — tipicamente entre 0,75 e 0,80, enquanto valores

abaixo de 0,5 indicam baixa eficiéncia aerodinamica (Leishman, 2006; Konstantinov et al., 2021)).
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2.6.6 Envelope de Voo e Limitacoes Operacionais

O envelope de voo define a regido de operacao segura e vidvel da aeronave em termos de velocidade,
altitude e fator de carga. As limitacOes podem ser impostas por fatores estruturais (carga alar maxima,
resisténcia da estrutura), aerodinamicos (estol, buffeting), propulsivos (poténcia disponivel insuficiente)
ou operacionais (regulamentacdes, conforto dos passageiros). A constru¢do do envelope de voo requer
a integracdo de andlises de desempenho, estrutura e aerodindmica, sendo uma etapa essencial na
validagdo do projeto conceitual (Raymer, 2018} |Anderson, 2001)).
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

O desenvolvimento acelerado de aeronaves elétricas de decolagem e pouso vertical (eVTOLs) tem
fomentado uma transformacao inovadora no setor aeroespacial, especialmente no ambito da Advanced
Air Mobility (AAM). A busca por solugdes energeticamente eficientes, com menores emissoes e
adequadas para ambientes urbanos complexos, exige um olhar critico sobre as metodologias de
projeto convencional. Esta revisdo bibliogréfica visa sintetizar o estado-da-arte nas dreas de projeto
conceitual, modelagem, otimizacgdo e regulamentacdo de eVTOLs, particularmente focando os desafios
e inovacdes contemporaneas para configuracdes lift+cruise, que combinam sistemas separados para
sustentacdo e propulsdo em cruzeiro para maximizar eficiéncia (Bravo-Mosquera; Catalano; Zingg),
2022} |Kiesewetter et al.,[2023). Adicionalmente, a revisdo destaca as lacunas existentes na literatura, a
aplicacdo de ferramentas computacionais e a integracdao de abordagens preditivas e de aprendizado de

maquina.
3.1 Tendéncias Recentes em Projeto Conceitual de Aeronaves

O projeto conceitual de aeronaves tem passado por uma transformacao significativa impulsionada
pela eletrificacdo da propulsdo, avancos em estruturas leves e integracdo de sistemas inteligentes,
especialmente no contexto da Mobilidade Aérea Avancada (AAM) e dos veiculos elétricos de
decolagem e pouso vertical (eVTOLs) (Kiesewetter et al., 2023; [Zhang; Liu; Yao, |2024)). Os eVTOLs
emergem como protagonistas desse novo paradigma, exigindo a revisdo e adaptacido das metodologias
tradicionais de projeto para acomodar desafios como a integracao de multiplos sistemas de propulsio,
restrigdes energéticas de baterias e requisitos de operagdo urbana (Ugwueze et al., 2023, Hu; Yan;
Yuan, 2025)).

Pesquisas recentes destacam a necessidade de abordagens multidisciplinares e integradas, capazes
de considerar simultaneamente aspectos aerodindmicos, estruturais, propulsivos, acusticos e de
seguranca (Kiesewetter et al., 2023 Su et al.| 2024). O desenvolvimento de frameworks holisticos e
métodos de otimizacdo multidisciplinar (MDO - Multidisciplinary Design Optimization) tém permitido
superar a fragmentacdao metodoldgica, promovendo a andlise e o balanceamento de trade-offs entre
efici€ncia energética, peso, alcance e desempenho operacional (Zhang; Liu; Yao,|[2024; |{Ugwueze et
al., 2023; Rostami et al., 2023)).

No caso das configuracdes lift+cruise, hi um foco crescente na otimizacao simultanea da geometria,
arquitetura propulsiva e trajetdria de voo, visando maximizar a eficiéncia aerodinamica e a capacidade
VTOL, ao mesmo tempo em que se busca minimizar penalidades de peso e consumo energético (Zhang;
Liu; Yao, 2024; Donateo; Cinar, 2022). Novas metodologias, como a otimizacao possibilistica e o uso
de modelos de alta fidelidade para andlise de incertezas, t€ém sido aplicadas para garantir que os projetos
conceituais sejam robustos e vidveis frente as incertezas inerentes a fase inicial de desenvolvimento
(Rostami et al.|, 2023]).

Além dos avangos técnicos, a literatura enfatiza a importancia de iniciativas colaborativas entre
fabricantes, 6rgdos reguladores e centros de pesquisa, que buscam harmonizar padrdes de projeto,

requisitos de certificacdo e integragdo com a infraestrutura urbana (Al-Rubaye; Tsourdos; Namuduri,
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2023; Hu; Yan; Yuan, 2025). Essas parcerias sdo essenciais para acelerar a maturagdo tecnoldgica e
garantir a viabilidade operacional dos eVTOLs em ambientes urbanos densos.

Por fim, destaca-se a incorporagao crescente de técnicas de aprendizado de maquina e andlise de
dados reais de operacdo para informar decisdes de projeto, prever desempenho e otimizar sistemas
embarcados, consolidando uma abordagem orientada por dados no projeto conceitual de aeronaves
inovadoras (Granado et al.| 2022; [Su et al., 2024).

As principais tendéncias tecnoldgicas observadas em aeronaves conceituais e eVTOL sdo comparadas
na Tabelal[ll

Tabela 1 — Comparacdo das principais tendéncias tecnoldgicas em aeronaves convencionais € eVTOL

para AAM

Aspecto Aeronaves Convencionais eVTOL para AAM

Propulsao Motores a combustao turbofans Elétrica, hibrida e hidrogénio

Energia Combustivel fossil Baterias, hibridos, célula a
combustivel

Configuracoes Asa fixa classica Multirrotores, vectored-thrust,
lift+cruise

Operacao Rotas longas, aeroportos Missoes curtas, mobilidade urbana

Regulamentacao Normas estabelecidas Regulamentagao em
desenvolvimento

Fonte: Producido da prépria autora.

Avancos recentes, como detalhado por Zhang, Liu & Yao| (2024), propdem frameworks de projeto
integrados que consideram a otimizacao simultanea da geometria, propulsdo e trajetoria para eVTOLSs,
especialmente focados em [ift+cruise, que balanceiam a eficiéncia aerodinamica e a capacidade VTOL
com sistemas hibridos de propulsdo. A proposta destes autores é progressiva e busca superar os
tradicionais trade-offs entre peso, alcance e eficiéncia energética.

Revisdes amplas também apontam para a necessidade de cruzar dados de voo, simulacdes
computacionais e metodologias analiticas para projetar aeronaves mais seguras, eficientes e compativeis
com a realidade operacional urbana, integrando temas como actstica, seguranca, sustentabilidade e
aceitagdo publica (Kiesewetter ef al., 2023 Hu; Yan; Yuan, 2025; Su et al., 2024).

3.2 Limita¢des dos Métodos Tradicionais

As metodologias cldssicas de projeto conceitual, como as estabelecidas por Raymer (2018) e
Roskam!| (1989), baseiam-se em dados histéricos e correlagcdes empiricas derivadas de aeronaves
convencionais, o que limita significativamente sua aplicabilidade direta para eVTOLs (Ugwueze ef al.,
2023 Sarojini et al.,|2023). Essas abordagens ndo contemplam a complexidade associada a multiplos
rotores, propulsdo elétrica distribuida (DEP), interagcdes aerodinamicas entre rotores e fuselagem, nem
os desafios térmicos e funcionais das baterias de alta densidade (Ugwueze et al., 2023}; Park; Jeong;
Yee, [2025; ILee; Yee, [2024).

Configuracdes inovadoras, como lift+cruise, tilt-wing e vectored thrust, apresentam desafios

Unicos para estimativas de parametros cldssicos, exigindo a cria¢do e validagdo de novos bancos
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de dados e modelos preditivos especificos (Zheng, 2023} (Chakraborty; Mishra, 2022). A aplicacdo
direta de metodologias tradicionais pode levar a resultados imprecisos ou enganosos, principalmente
devido a extrapolagdo inadequada de correlagdes empiricas fora do dominio de validade, o que pode
comprometer a seguranca e a viabilidade econdmica (Su et al., 2024).

As principais limitagdes dos métodos tradicionais incluem:

* Novas Configuracoes Aerodinamicas e Propulsivas: eVTOLs frequentemente empregam
multiplos rotores, asas inclindveis e sistemas /ift+cruise, cujas interacdes aerodinamicas nao sao

capturadas por modelos convencionais (Malpica; Suh; Silva, [2024; Simmons; Murphy, 2022).

* Propulsao Elétrica Distribuida (DEP): A arquitetura DEP altera a distribui¢do de peso e as

caracteristicas de falha, nao sendo considerada nas equagdes de peso tradicionais (Ugwueze et
al.,2023; Ma et al.,[2022).

* Densidade de Energia de Baterias: A massa das baterias € um fator limitante critico, e sua
modelagem exige abordagens especificas que considerem efeitos térmicos e de descarga, ausentes
nos métodos cldssicos (Hagag et al., 2021; Park; Jeong; Yee, 2025; Park et al.,|[2022).

* Materiais e Estruturas Leves: O uso intensivo de compdsitos e manufatura aditiva altera as
fracdes de peso vazio, tornando inadequadas as correlacdes empiricas baseadas em aeronaves
metdlicas convencionais. Além disso, em aeronaves elétricas ndo ocorre reducao de peso ao
longo do voo por queima de combustivel, o que invalida as suposicdes cldssicas de variacdo de

peso empregadas nos métodos tradicionais (Taflan; Smith; Loughlan, 2025).

* Perfis de Missao Distintos: Missdes urbanas com decolagens e pousos verticais frequentes
impactam requisitos de poténcia e energia, exigindo modelagem diferenciada (L1 e al., 2025
Chakraborty; Mishra, 2022).

 Falta de Dados Histoéricos: A escassez de dados padronizados de eVTOLSs limita a validade

das equagOes empiricas tradicionais (Ugwueze et al., 2023; Su et al., 2024).

Pesquisas recentes propdem metodologias aprimoradas, como frameworks de otimizacao multidisciplinar

que incorporam incertezas, modelagem fisica detalhada e integracdo de dados experimentais e
simulagdes de alta fidelidade (Rostami ef al., 2023; Simmons; Murphy, 2022; Kaneko; Martins,
2024). Essas abordagens buscam superar as limitacdes dos métodos tradicionais, promovendo maior
precisdo e robustez no projeto conceitual de eVTOLs.

Em resumo, enquanto as metodologias cldssicas fornecem uma base importante, suas limitacdes
frente as caracteristicas unicas dos eVTOLSs ressaltam a necessidade de novas ferramentas, bancos
de dados e modelos especificos para apoiar o projeto conceitual preciso e eficiente dessas aeronaves
inovadoras. A Tabela [2] resume a comparagdo entre os métodos tradicionais e as demandas dos
eVTOLs.
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Tabela 2 — Comparacdo entre métodos tradicionais e demandas especificas de eVTOLs

Caracteristica Métodos Tradicionais Demandas para eVTOLSs

Base de Dados Aeronaves convencionais eVTOLs, hibridos, elétricos

Empuxo/Peso Baixo (e.g., 0.3-0.4) Alto  (e.g., >1.0 para
multicopteros)

Configuracoes Asa fixa tnica Muiltiplos rotores, asas moveis

Modelagem Energética Combustivel f6ssil Gestéo de baterias e
gerenciamento térmico

Aeroacustica Pouco considerada Critica para aceitagc@o urbana

Fonte: Produgdo da propria autora.

3.3 Taxonomia e Configuragdes de eVTOL

A diversidade de configuragdes dos veiculos elétricos de decolagem e pouso vertical (eVTOLs) é
significativamente ampla, refletindo as variadas abordagens para atender as demandas de mobilidade
aérea urbana. Conforme analisado em revisoes seminais como a de [Bacchini & Cestino| (2019)) e
em estudos mais recentes de Ugwueze ef al.|(2023) e Courtin et al.|(2021), essa taxonomia abrange
principalmente trés grandes categorias baseadas na arquitetura de propulsdo e sustentacao.

O diagrama a seguir ilustra essa classificagdo fundamental, que apresenta caracteristicas
distintas em termos de complexidade mecanica, eficiéncia aerodinamica e adequacao a mobilidade
urbana (AAM).

Figura 11 — Diagrama das principais arquiteturas de eVTOL com exemplos e vantagens e
desvantagens.

Arquiteturas de eVTOL

Multicoptero Empuxo Vetorial @
i ruise
Wingless Vectored Thrust
/ ( Pré: Otimizagao de cada

Pré: Simplicidade Pro: Alta eficiéncia na fase
Ex: E-Hang 184, mecanica Ex: Joby S4, transi¢cao Ex: Eve Air Mobility, Bt
alto
Volocopter 2X Contra: Baixa eficiéncia Lilium Jet Contra: Alta complexidade Wisk Cora ¢ )
B . Contra: Peso (sistemas
em cruzeiro mecénica
redundantes)

Fonte: Produgdo da prépria autora com base em literatura e estudo comparativo.

Multicoptero (Multirotor): Estes veiculos utilizam multiplos rotores fixos que geram sustentaciao
e controle em todas as fases do voo, dispensando asas fixas para sustentacdo continua. Embora
apresentem simplicidade estrutural e facilidade no controle vertical, multicopteros tendem a ser menos
eficientes no voo de cruzeiro devido a elevada area de disco total ocupada pelos rotores, o que gera
maior arrasto aerodindmico e consumo energético. Essa configuragdo € tipicamente empregada em
drones de carga e projetos iniciais de taxis aéreos urbanos (Xiang et al.l, 2024; Bacchini; Cestino,
2019).
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Empuxo Vetorial (Vectored Thrust): Aeronaves que utilizam rotores ou superficies propulsoras
moveis, como asas inclindveis (tilt-wing) ou rotores inclindveis (tilt-rotor), que permitem o direcionamento
do empuxo para voo vertical e horizontal. Essa arquitetura favorece maior eficiéncia aerodinamica
na transi¢ao e no voo de cruzeiro, reduzindo o arrasto associado aos rotores durante o voo horizontal.
Contudo, essa versatilidade € atingida as custas de maior complexidade mecanica, aumentando a
demanda por sistemas de controle sofisticados e manutengao especializada(Courtin et al.,[2021).

Lift+Cruise: Configuracdes que possuem sistemas de propulsido dedicados separadamente para
decolagem/pouso vertical (/ift) e para voo em cruzeiro horizontal (cruise). Normalmente, multiplos
rotores verticais sao usados para as fases de sustentacdo vertical, enquanto hélices convencionais
alimentam o voo horizontal sustentado por asas fixas. Essa segregacdo funcional permite otimizar
cada subsistema para sua respectiva missao, elevando a eficiéncia aerodindmica durante o cruzeiro e
reduzindo a complexidade mecénica da transicao quando comparado ao vectored thrust (Ugwueze et
al.l,[2023; Bacchini; Cestino, 2019)).

Os lift+cruise destacam-se por combinar elevada eficiéncia aerodindmica em cruzeiro e capacidade
VTOL independente, todavia enfrentam desafios relevantes de integracdo entre os sistemas e controle da
transicao entre modos de voo, demandando solucdes robustas de engenharia (Zheng, 2023). A anélise
de Bacchini & Cestino| (2019) conclui que esta arquitetura representa o melhor "compromissoentre a
eficiéncia de voo pairado do multicéptero e a eficiéncia de cruzeiro do empuxo vetorial. Enquanto isso,
os veiculos de empuxo vetorial privilegiem a capacidade de manobra, e os multicépteros priorizam
controle simplificado e redundante via maltiplos rotores (Sarojini ef al., 2023)).

As principais caracteristicas de cada configuragdo estdo explicitadas na Tabela[3]

Tabela 3 — Caracteristicas das principais configura¢des de eVTOL

Configuracao Eficiéncia no Complexidade Adequacao para Missoes AAM

Cruzeiro do Controle
Multicéptero Baixa Alta Alta (missdes curtas e urbanas)
Empuxo Vetorial Média Média Meédia (operacionalmente flexivel)
Lift + Cruise Alta Alta Alta (missdes intermediarias e

eficiéncia)

Fonte: Producdo da prépria autora.

Este panorama taxondmico é fundamental para orientar o desenvolvimento tecnolégico, os
processos de certificacdo e a definicdo de normas regulatdrias adequadas a cada tipo de eVTOL, bem
como para identificar melhor os trade-offs entre desempenho, seguranca e complexidade operacional

que cada arquitetura apresenta (Courtin et al., 2021; Ugwueze et al., 2023; Xiang et al., 2024).
3.4 Lift+cruise: Estado da Arte

A configuracdo [ift+cruise representa uma das abordagens mais promissoras e ativas na pesquisa e
desenvolvimento de eVTOLSs, principalmente por combinar a eficiéncia aerodindmica do voo horizontal
com as capacidades de decolagem e pouso vertical. Ao utilizar rotores dedicados exclusivamente para

as fases verticais (/ift) e asas fixas combinadas com hélices ou propulsores para o cruzeiro (cruise),
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esse conceito permite otimizar independentemente cada parte do sistema, promovendo vantagens

significativas em eficiéncia e seguranca operacional (Sarojini et al., 2023).

34.1

3.4.2

Vantagens

Eficiéncia em voo de cruzeiro: O lift+cruise permite que as asas fixas sejam otimizadas
para sustenta¢@o no voo horizontal, alcangando maiores razdes de sustentagdo-arrasto (L/D) e
consequentemente maior alcance e velocidade de cruzeiro em comparacao com configuracoes
multicoptero puras, que operam com rotores fixos menos aerodinamicamente eficientes (Zheng,
2023).

Otimizacao de subsistemas: A separacido dos sistemas de sustentacdo vertical e propulsao
horizontal torna possivel projetar cada um dos subsistemas de forma mais especializada, sem
a necessidade de compromissos devido a multifuncionalidade, o que pode reduzir o peso e

melhorar a performance geral (Ugwueze et al., 2023)).

Menor complexidade de transicao: Em comparacdo com aeronaves de empuxo vetorial, o
conceito lift+cruise oferece uma transicao de voo vertical para horizontal mais simples, ja que
os rotores de sustentacdo podem ser desligados ou retraidos apds a fase de decolagem, reduzindo

o arrasto aerodinamico e a complexidade de controle (Altouq, 2024).
Desafios

Peso e complexidade adicional: A presenca de dois sistemas de propulsio separados implica
um aumento no peso vazio da aeronave e maior complexidade de integracdo, principalmente no
gerenciamento de multiplos motores e baterias, o que pode impactar o desempenho e a eficiéncia
energética (Sarojini et al.,|[2023)).

Integracdo aerodinamica: A interacdo entre os rotores de sustentacdo vertical e as superficies
fixas de sustentacdo na transi¢cdo e no voo de cruzeiro pode gerar efeitos aerodinamicos
complexos, como interferéncia de escoamento e recirculacdo, demandando anélise detalhada e

mitigagdo para evitar perda de eficiéncia e estabilidade (Malpica; Suh; Silval 2024).

Controle de voo: Garantir uma transi¢do segura e suave entre os modos de voo vertical e
horizontal requer sistemas avancados de controle e automacao, capaz de coordenar a operagao
dos diferentes conjuntos de propulsores, sobretudo em condi¢des ambientais adversas como

vento cruzado ou turbuléncia (Su et al.| [2024).

Ruido: Embora mais silenciosos que helicopteros tradicionais, os miltiplos rotores do lift+cruise
ainda geram ruido significativo nas fases de decolagem e aproximagdo, o que € uma preocupagao
para a aceitacdo publica em ambientes urbanos. O desenvolvimento de estratégias de otimizagdo

acustica continua sendo uma drea ativa de pesquisa (Weitsman; Greenwood, 2021)).
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3.4.3 Diversidade e Complexidade da Categoria

A variedade de arranjos na categoria lift+cruise, incluindo o nimero e posicionamento dos rotores
verticais, a geometria das asas e os designs das hélices de cruzeiro, evidencia a necessidade de bancos
de dados amplos e ferramentas analiticas sofisticadas que suportem o projeto conceitual e permitam
comparacoes fundamentadas entre solugdes alternativas (Ugwueze et al.,2023; Sarojini et al., 2023).

Alguns exemplos estdo citados na Tabelad]

Tabela 4 — Exemplos representativos e caracteristicas nas configuracoes lift+cruise

Modelo Configuracao de Propulsao Particularidades
Eve Air Mobility Rotores verticais (8) + Hélices Foco em eficiéncia e baixa
de cruzeiro (2) manutencao, projeto com forte

énfase na certificacio e operacao
urbana (EVE, [2025)

Wisk (Kitty Hawk) Cora Rotores de sustentacdo (12) + Configuracdo que prioriza a
Hélice de cruzeiro (1) redundancia na sustentagdo

vertical e a eficiéncia de uma

unica hélice propulsora (Zheng,

2023))
Archer Midnight Rotores de sustentacdo (12) + Este modelo € lift+cruise, mas
Hélices de cruzeiro (6) usa suas hélices de cruzeiro

inclindveis (tilt-propellers) para
complementar a sustentacdo
vertical, otimizando a transicao.

Fonte: Produgdo da prépria autora.

3.5 Parametros-Chave de Desempenho para eVTOL

Os parametros classicos de projeto, como peso maximo de decolagem (MTOW — Maximum
Takeoff Weight), carga alar, relagdo empuxo/peso e eficiéncia aerodinamica (L/D), necessitam de
adaptacdo para o contexto especifico dos eVTOLs (Bravo-Mosquera; Catalano; Zingg, 2022; Li ef al.,
2025). A literatura recente destaca que a andlise e o projeto de aeronaves eVTOL exigem a avaliacdo
de um conjunto de parametros que capturam suas caracteristicas unicas (Su et al., 2024; Mak et al.,
2023).

Por exemplo, a carga de disco torna-se uma métrica vital para avaliar a pressdo do rotor no ar
ambiente e seu impacto no ruido (Courtin et al., 2021)). Além disso, o cilculo de autonomia e alcance
deve considerar os perfis de missdo urbanos curtos e frequentes de AAM, bem como as limitagdes
sistémicas das baterias e do gerenciamento térmico (Hagag et al.| 2021)).

O dimensionamento e a otimizacdo de eVTOLSs requerem o uso de paridmetros proprios que
capturam as especificidades dessa categoria, sendo essenciais para viabilidade e competitividade (Su et

al.,[2024). Os principais parametros utilizados sdo:

* Peso Maximo de Decolagem (MTOW): Peso total da aeronave incluindo estrutura, sistemas,
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propulsdo, carga util e passageiros, influenciando diretamente todo o dimensionamento (Balli,
2019).

* Fracao de Peso Vazio: Relacio entre o peso vazio (estrutura, sistemas, propulsao sem energia e
carga util) pelo MTOW. Em eVTOLSs, tende a valores proprios devido a materiais compdsitos
leves e arquitetura elétrica distribuida, além de ndo haver variacdo de peso ao longo do voo

devido a queima de combustivel (Kiesewetter et al.,|2023).

* Carga Alar (Wing Loading): Relacio MTOW/area da asa — fator relevante para efici€éncia em
cruzeiro, velocidade de estol e requisitos operacionais em eVTOLs com asas (Ugwueze et al.}
2023)).

* Carga de Disco (Disk Loading): Relagaio MTOW/érea varrida pelos rotores. Baixa carga tem
efeito positivo em eficiéncia de voo pairado e ruido, mas aumenta peso e dimensdes (Courtin ef
al.| 2021).

* Relacao Empuxo/Peso: Empuxo total disponivel/MTOW. Geralmente superior a de aeronaves
convencionais, pois garante boa performance VTOL e agilidade em situagdes urbanas (Ugwueze
et al.,2023)).

* Eficiéncia Aerodinamica (L/D): Relagdo sustentagdo/arrasto em cruzeiro — determina a

competitividade do lift+cruise frente a alternativas (Zheng, [2023).

* Velocidade de Cruzeiro e Alcance: Definidos pelo balanco de energia disponivel, eficiéncia
aerodinamica e requisitos de missao (Hagag et al., 2021; |L1 et al., [2025).

* Autonomia (Endurance): Tempo méaximo em voo, fortemente influenciado pela limitacdo de

energia elétrica, peso e gestdo térmica dos sistemas (L1 ef al., 2025)).

Impacto da Propulsao Elétrica Distribuida (DEP).
A Propulsao Elétrica Distribuida (DEP) € uma caracteristica definidora de muitos eVTOLSs e tem
um impacto profundo nos parametros de desempenho. A DEP utiliza multiplos motores elétricos

menores distribuidos ao longo da aeronave, oferecendo vdrias vantagens (Senkans ef al., 2021]):

* Controle Aprimorado: A capacidade de controlar individualmente o empuxo de cada motor
permite um controle de voo mais preciso, além de redundancia e maior seguranga.(Senkans ef
al., 2021 Su et al., |2024]).

* Reducao de Ruido: Motores menores podem ser otimizados para operar em rotagoes mais baixas
e com geometrias mais adequadas a reducdo de emissdes acusticas. (Weitsman; Greenwood,
2021)

* Integracao Aerodinamica: A distribuicdo dos motores pode ser usada para influenciar o
escoamento de ar sobre as asas, aumentando a sustentacdo (ex: blown wing), o que pode otimizar

o design da asa, permitindo asas menores. (Weitsman; Greenwood, [2021)
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* Seguranca: A redundincia inerente a multiplos motores aumenta a seguranga em caso de falha

de um ou mais propulsores.

No entanto, a DEP também introduz desafios, como a complexidade da fiacdo elétrica, a necessidade
de sistemas de refrigeracdo eficientes e o gerenciamento térmico. A otimizacdo desses sistemas é
crucial para garantir que as vantagens da DEP se traduzam em melhorias reais de desempenho (Altoug,
2024).

Em resumo, os principais pardmetros estdo listados na Tabela 5] juntamentos com seu impacto em
eVTOLs.

Tabela 5 — Relacdo dos principais parametros de desempenho para eVTOLSs e seus impactos

Parametro Impacto em eVTOL Referéncia

MTOW Limita missdo, exige balanceamento (Balli:2019;Ugwueze et al:
estrutural e energético 2023)

Fragdo de peso vazio | Influencia capacidade de carga e | (Kiesewetter et al., 2023)
autonomia

Carga alar Melhora performance em cruzeiro, | (Ugwueze et al., 2023)
penaliza estol

Carga de disco Relaciona-se a eficiéncia pairada e | (Bacchini; Cestinol 2019)
ruido

Empuxo/peso Define capacidade VTOL, agilidade | (Ugwueze et al.,2023)

L/D Determina alcance e consumo | (Zheng,[2023)
energético

Velocidade de | Delimita envelope operacional | (Hagag et al., 2021} |Li et al.,

cruzeiro/alcance urbano 2025))

Autonomia Influencia robustez operacional (Li et al.| 2025)

Fonte: Producdo da prépria autora adaptada da literatura.

3.6 Sistemas de Propulsdo e Energia

Os sistemas de propuls@o sdo o nicleo da inovagdo nos projetos de eVTOLs, e suas arquiteturas
evoluem rapidamente conforme novas demandas de missao e restri¢cdes operacionais sdo enfrentadas.
Predomina atualmente a adoc@o de sistemas inteiramente elétricos com baterias de ion-litio, que
oferecem simplicidade mecanica e auséncia de emissdes diretas, constituintes ideais para missoes
urbanas de curta distancia (Granado et al.l, 2022} |L1 et al., [2025). Porém, tais solucdes impdem
limitacdes em autonomia e carga ttil devido a baixa densidade energética e a necessidade de gerenciar
com rigor o aquecimento e a degradabilidade do sistema de armazenamento (Hagag et al.l 2021}
Altouq}, 2024).

Para missdes que exigem maior alcance e carga util, surgem alternativas hibridas, nas quais
motores a combustdo alimentam geradores elétricos ou atuam em conjunto com baterias e motores
elétricos (Marzougui; Neuhaus; Labracherie, 2022} Senkans et al., 2021). Essa abordagem estende
as capacidades tipicas dos sistemas puramente elétricos, mas implica aumento significativo em
complexidade, peso e manutencdo, além de introduzir dependéncia de fontes fosseis e emissdes

residuais (Marzougui; Neuhaus; Labracheriel 2022).
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3.6.1 Principais Tipos de Arquitetura

A literatura e a andlise de aeronaves existentes revelam duas abordagens principais para o

fornecimento de energia (L1 ez al., 2025):

* Sistemas Totalmente Elétricos (Battery-Electric): Baseados integralmente em baterias recarregaveis,
priorizam reduc¢do de emissdes e viabilidade para operacdes urbanas. O principal desafio desses
sistemas € a densidade energética limitada das baterias atuais, tornando-os restritos a rotas curtas
e cargas leves. Gerenciamento térmico eficaz € vital para seguranca operacional e durabilidade
(Granado et al., 2022 L1 et al .|, [2025)).

 Sistemas Hibrido-Elétricos (Hybrid-Electric): Combina fonte tradicional, como motor a
combustdo, com motores elétricos e baterias. Pode operar como hibrido-série (motor a combustio
apenas para geragao elétrica) ou hibrido-paralelo (tracdo combinada). Permite ampliar alcance/carga
util em relacdo ao modelo puramente elétrico, ao custo de maior peso estrutural e maior
complexidade de integracdo/sistemas (Marzougui; Neuhaus; Labracherie, |2022; Senkans et al.|
2021)).

* Propulsdo a Hidrogénio: Pesquisada como alternativa de médio a longo prazo, envolve a
adogdo de células a combustivel e tanques pressurizados. Promete alta densidade energética e
operagdes sem emissdes de carbono, mas ainda enfrenta desafios de infraestrutura, armazenagem

e regulamentacao (Altoug, 2024).
3.6.2 Componentes-Chave dos Sistemas de Propulsao Elétrica

Independentemente da arquitetura, os sistemas de propulsao elétrica em eVTOLs geralmente

incluem os seguintes componentes-chave:

* Motores Elétricos: Responsaveis por converter energia elétrica em energia mecanica. Motores
BLDC (brushless) sao predominantes, combinando alta eficiéncia, controle preciso e robustez
(Ugwueze et al., [2023)).

* Baterias: Tipicamente ion-litio, armazenam a energia da aeronave. Sdo alvo prioritdrio de
pesquisa para aumentar densidade energética, seguranca e ciclos de carga rapida (Granado et al.|
2022).

* Controladores de Poténcia (Inversores/Conversores): Gerenciam o fluxo de energia entre as
fontes (bateria ou gerador) e os motores, otimizando performance e garantindo prote¢do contra

sobrecargas (L1 et al., [2025).

* Fiacao e Barramentos Elétricos: Redes elétricas robustas e leves conectam os diversos
atuadores na propulsdo elétrica distribuida, minimizando perdas e aumentando resiliéncia a
falhas (Senkans et al.l,[2021)).
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* Sistemas de Gerenciamento Térmico (TMS): Essenciais para operar baterias e motores dentro

da faixa 6tima de temperatura, evitando degradagdo prematura e riscos de seguranca (Altoug),
2024).

A escolha arquitetural e o dimensionamento desses sistemas impactam diretamente desempenho,
custo, requisitos de operagdo e ciclo de vida da aeronave. A otimizagdo desses sistemas é um dos
principais trade-offs analisados em estudos recentes, buscando o equilibrio entre alcance, carga util,
velocidade, ruido e custo (Su et al.,[2024). A tendéncia de integracdo avancada de sensores, métodos
de inteligéncia artificial para monitoramento preditivo e novas tecnologias (como sistemas com célula
a combustivel) marca o estado da arte do setor (Li et al., 2025 /Granado et al., 2022; [Su et al., 2024).

A Tabela[6|resume os principais sistemas de propulsdo e suas caracteristicas.

Tabela 6 — Quadro-Resumo: Comparativo dos principais sistemas de propulsdo e energia para eVTOLSs

Arquitetura Vantagens Desafios Aplicacgoes Tipicas
Totalmente Elétricos Zero emissdo direta, Autonomia restrita, UAM urbana, trajetos
mecanica  simples, dependéncia curtos, missoes
baixo ruido da recarga, regulares (Granado
gerenciamento et al.| 2022 |L1 et al.,
térmico rigoroso 2025)
Hibrido-Elétricos Maior alcance e Complexidade, peso Missdo regional ou
carga util, maior extra, emissdes critica, resgates, rotas
flexibilidade remanescentes, desconectadas
operacional integracdo complexa (Marzougui;
Neuhaus;
Labracherie, 2022}

Senkans et al.,[2021))

Hidrogénio (prospectivo) Potencial para alta Infraestrutura, Futuro, longo
densidade energética armazenamento alcance, grandes
e zero carbono de H,, maturidade aeronaves (Altouq,

tecnoldgica 2024)

Fonte: Producdo da prépria autora adaptada da literatura.

3.7 Ferramentas Computacionais para Modelagem e Andlise Aerodinamica de eVTOLs

A modelagem e andlise conceitual de aeronaves eVTOL t€m se beneficiado de ferramentas
computacionais especializadas que permitem acelerar o ciclo de projeto, explorar configuracdes
inovadoras e reduzir custos experimentais. Entre as mais difundidas estdo o OpenVSPE] e o VSPAERO,
ambas desenvolvidas pela NASA e pela comunidade open-source, que apresentam recursos robustos
de modelagem paramétrica, simulacio aerodindmica e integracao entre disciplinas (Du et al., 2025)).

O OpenVSP é amplamente empregado para gerar rapidamente geometrias paramétricas complexas,
criando um fluxo eficiente desde o esboco conceitual até a andlise inicial de desempenho (Martello,

2020). A plataforma VSPAERO complementa este processo por permitir analises aerodinamicas

' https://openvsp.org/
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do tipo painel, com simula¢des multifasicas de sustentacdo, arrasto e comportamento de superficies
de controle, inclusive em geometrias inovadoras caracterizadas por multiplos rotores, asas moveis e
disposicoes lift+cruise (Du et al., 2025; |Hyodo; Lei, 2023).

3.7.1 Capacidades-chave para eVTOLs

* Multiplos Rotores: Permite modelar e analisar a interacdo aerodindmica entre varios rotores e
superficies, aspecto critico em configuracdes DEP (Distributed Electric Propulsion) e arranjos

multicoptero.

* Geometrias Inovadoras: Capaz de avaliar desempenho de asas com multiplos propulsores
ou superficies aerodinamicas complexas, essenciais para projetos eVTOL nao convencionais
(Hyodo; Let, 2023; |Du et al., [2025).

» Estimativa de Coeficientes Aerodinimicos: Obtém parametros como sustentagdo, arrasto
e momento em diferentes condi¢des e angulos de ataque, fundamentais para avaliacdo de

estabilidade, controle e desempenho operacional.

» Analise de Transicao: Apesar das limitacdes dos modelos de baixa fidelidade para simular
regimes viscosos altamente complexos, o0 VSPAERO fornece indicag¢des valiosas do comportamento
do escoamento durante transicdes ou mudancgas rdpidas de configuracdo (Hyodo; Leil 2023} |Du
et al., 2025)).

A construgdo de bancos de dados aerodinamicos apoiados em simulagcdes VSPAERO/OpenVSP
tem se mostrado eficiente para alimentar modelos preditivos baseados em aprendizado de maquina,
possibilitando regressao rdpida e suporte a tomada de decisdo ainda em fase conceitual, especialmente
na auséncia de dados experimentais (Sarkar et al., 2025). Atualmente, observa-se a tendéncia de
acoplamento dessas plataformas com simulacdes CFD de alta fidelidade e integracdo em frameworks de
otimiza¢do multidisciplinar, buscando solucionar desafios das configuracdes eVTOL como interferéncias
de rotores, ruido, e trade-offs complexos no projeto (Hyodo; Lei, [2023; Winter et al., 2021)).

Paralelamente as ferramentas de baixa e alta fidelidade, destaca-se o papel crescente das ferramentas
de média fidelidade, como o DUST, desenvolvidas especificamente para simulag¢des rapidas e confidveis
de configuracdes VTOL ndo convencionais, incluindo eVTOLs (Tugnoli et al.l 2021). O DUST utiliza
uma formulagdo baseada em elementos de fronteira potenciais e particulas de vortice para modelar a
aerodinamica de rotores e superficies, permitindo capturar com precisdo fendmenos de interacao entre
rotores e asas, tanto em voo pairado quanto em voo avancado. Estudos recentes demonstram que o
DUST apresenta resultados comparaveis aos de CFD de alta fidelidade para condi¢gdes de escoamento
com separacao limitada, porém com custo computacional muito inferior, tornando-se uma ferramenta
valiosa para a fase preliminar de projeto e para a anédlise de trade-offs em configuracdes complexas
(Tugnoli et al., 2021).

No contexto de otimizacdo e andlise acelerada, a literatura recente evidencia o uso de modelos
substitutos baseados em aprendizado de maquina para previsdo de desempenho eVTOL e suporte a

tomada de decis@o em fases iniciais do projeto (Wang; Li; Wul 2024} Sarkar et al., 2025)). Esses modelos
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sdo treinados a partir de grandes bases de dados geradas por simulagdes fisicas (de baixa, média e alta
fidelidade) e conseguem prever parametros criticos, como autonomia e efici€éncia, com alta precisdo e
custo computacional reduzido. Por exemplo, frameworks que utilizam redes neurais profundas, arvores
de decisdo e métodos de regressao tém alcancado erros médios inferiores a 2% na estimativa de alcance
e tempo de voo, viabilizando sua integracdo em processos de otimiza¢do multidisciplinar e certificagdao
digital (Wang; Li; Wul 2024; |Sarkar et al., 2025). Além disso, abordagens multi-fidelidade, que
combinam dados de diferentes niveis de fidelidade, t€ém se mostrado eficazes para ampliar a robustez
e a generalizacdo dos modelos preditivos, reduzindo a dependéncia de grandes volumes de dados
experimentais.

Esses avancos consolidam o papel das ferramentas de média fidelidade e dos modelos substitutos
baseados em aprendizado de maquina como elementos centrais para acelerar o ciclo de projeto, explorar
o envelope de desempenho e viabilizar a certificacdo digital de aeronaves eVTOL inovadoras. A Tabela

resume as ferramentas computacionais e suas aplicagdes.

Tabela 7 — Quadro-Resumo: Ferramentas computacionais e aplica¢des no estudo de eVTOLs

Ferramenta Aplicacao Principal Limitacoes e Desafios

OpenVSP Modelagem paramétrica 3D, Requer calibracdo e validacao
integracdo CAD, variacdo experimental, limitado  por
répida de geometria geometrias muito nao convencionais

VSPAERO Anélise aerodindmica rapida Menor precisdo para escoamentos
(método de painel), maltiplos viscosos e interacdo forte entre
rotores, superficies moveis rotores/asa (Du et al.l,[2025))

CFD acoplado Simulagdo de alta fidelidade, Elevada demanda computacional,
ruido e transientes, design integragcdo com modelos
estruturado paramétricos pode ser lenta

(Hyodo; Lei, 2023; Winter et al.,
2021))

Bancos de dados + ML Treinamento de modelos Requer base de dados robusta, risco
preditivos rapidos de extrapolacdo fora do dominio
(surrogates), integracdo amostrado (Sarkar ef al.| 2025)
em MDO

Fonte: Producdo da prépria autora adaptada da literatura.

Em sintese, as ferramentas computacionais tém papel central na evolucio dos projetos de eVTOLs,
sendo fundamentais para a reducdo de ciclo de projeto, exploracdo de arquiteturas inovadoras e

validagdao multidisciplinar de conceitos (Du et al.,|2025).
3.8 Otimizag¢dao Multidisciplinar

A otimiza¢do multidisciplinar (MDO — Multidisciplinary Design Optimization) tem se consolidado
como abordagem essencial no projeto conceitual de aeronaves, particularmente para eVTOLs, devido
a necessidade de integracdo eficiente de diversas disciplinas, tais como aerodinamica, estruturas,

propulsdo, controle, custos e ruido (Champasak et al.l, [2023; |Sarojini et al., 2023). Tais sistemas
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complexos exigem métodos avancados de otimizacdo que considerem os acoplamentos entre as
disciplinas, pois decisOes tomadas em uma area impactam fortemente as demais (Balli, [2019).

No contexto de eVTOLs, a otimizacdo multidisciplinar permite explorar amplamente o espaco de
projeto para atender multiplos requisitos simultaneos, superando limita¢des das abordagens sequenciais
ou isoladas (Liu et al., 2024; (Champasak e? al., 2023)). Técnicas como algoritmos genéticos, otimiza¢ao
baseada em enxame de particulas e métodos gradientes t€m sido usadas para obter conjuntos de soluc¢des
que balanceiam desempenho, peso, conforto, seguranca e aspectos econdomicos e ambientais (Sarojini
et al., 2023)).

Os principais desafios da MDO para eVTOLSs incluem:

* Complexidade do Modelo: Integra¢do de miiltiplos modelos com equagdes e varidveis distintas

requer considerdvel poder computacional e metodologias sofisticadas (Ha; Lee; Hwangl 2020).

* Acoplamentos Fortes: Relacdes ndo lineares e significativas entre disciplinas dificultam a

convergéncia e exigem tratamento robusto nos algoritmos (Wang et al., 2025)).

« Miuiltiplos Objetivos Contraditérios: E necessario buscar o equilibrio (trade-offs) para maximizar
alcance, minimizar ruido e custo, e garantir seguranga, resultando em soluc¢des de Pareto (Sarojini
et al.|,[2023)).

* Incertezas e Evolucio Tecnolégica: A ripida evolucdo e a escassez de dados histéricos

recomendam o uso de otimizacao sob incerteza para garantir robustez das solucdes (Wang et al.|
2025)).

A aplicacdo da MDO tem mostrado capacidade para identificar configuragdes 6timas e explorar
rapidamente solu¢des inovadoras para eVTOLSs, acelerando o desenvolvimento e minimizando riscos
(Sarojini et al., 2023)).

3.9 Aprendizado de Maquina e Modelos Preditivos

O uso de aprendizado de maquina (ML - Machine Learning) tem se destacado como complemento
fundamental as abordagens tradicionais para projeto conceitual de eVTOLS, principalmente ao lidar
com a complexidade e escassez de dados histéricos (Granado et al., 2022; Martello, [2020). Algoritmos
supervisionados, redes neurais artificiais, métodos ensemble e outros sdo empregados para criar
modelos preditivos capazes de estimar parametros chave, superar limitagdes empiricas e auxiliar em
processos decisorios ageis (Sarkar et al., 2025).

As principais aplicacdes de ML em eVTOLSs incluem:

* Estimativa de Peso Vazio: Treinamento com conjuntos de dados simulados e experimentais
permite previsdo mais precisa do peso vazio, essencial para o dimensionamento correto (Rao;
Chimatal, [2024).

* Predicao de Alcance e Consumo Energético: Modelos que antecipam o consumo energético
em func¢do do design, perfil de missdo e condi¢cdes ambientais favorecem a otimizacdo do sistema

de propulsdo e baterias (L1 et al., [2025).
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* Otimizacao de Trajetorias: Algoritmos que prevém trajetdrias energeticamente eficientes,

levando em conta ruido e tempo de viagem, apoiam a operacdo urbana sustentavel.

* Analise Aerodinimica Rapida: Modelos substitutos substituem simula¢cdes CFD demoradas,

possibilitando exploracdo rapida de projeto aerodinamico (Bajwa; Baluch; Saeed, 2024).

« Previsio da Vida Util da Bateria: Modelos preditivos ajudam a planejar manutencao e assegurar
seguranca operacional ao estimar o estado de saide dos sistemas de energia (Granado et al.,
2022).

Os modelos baseados em aprendizado de maquina sao capazes de lidar eficientemente com dados
complexos e relacdes ndo lineares, mas sua precisao depende diretamente da qualidade e abrangéncia
dos dados de treinamento (Sarkar ef al., 2025). Assim, o desenvolvimento e manutencdo de bancos de
dados robustos e bem estruturados para eVTOLSs € fundamental para ampliar o impacto positivo dessa

tecnologia no projeto conceitual (Sarkar et al. | 2025)).
3.10 Bancos de Dados e Colaboragao

Iniciativas recentes na construc¢do de bancos de dados abertos para eVTOLs e aeronaves elétricas
buscam disponibilizar informagdes de configuracdes, ensaios e simula¢des para a comunidade académica
e industria, promovendo o avango coletivo e minimizando a redundancia nos esfor¢os de pesquisa
e desenvolvimento (Kabashkin, 2024; Martello, 2020). A adoc¢do dos principios FAIR (Findable,
Accessible, Interoperable, Reusable) e o desenvolvimento de ontologias especificas para aeronaves
elétricas configuram 4reas emergentes para assegurar a interoperabilidade e a qualidade dos dados
(Sarkar et al., [2025)).

O desenvolvimento e atualizacdo continua de bancos de dados abrangentes sao fundamentais para
orientar o projeto conceitual de aeronaves, especialmente devido a natureza dinamica e emergente
dos eVTOLs (Sun ef al.l 2023). Esses bancos servem como repositorios essenciais para validagao de

modelos, comparagdo de configuragdes e processos decisorios em projetos (Sarkar ef al., 2025)).
3.10.1 Importancia dos Bancos de Dados no Projeto Conceitual

Bancos de dados robustos sdo a base para a constru¢do de modelos empiricos e preditivos, uma
vez que as equacdes tradicionais ndo atendem adequadamente as peculiaridades dos eVTOLSs. Estes
modelos demandam dados de qualidade para serem treinados e validados (Sarkar ef al.l 2025)). Além
disso, bancos de dados permitem analise comparativa e identificacdo de trade-offs entre parametros
como alcance, carga qtil, ruido, velocidade e eficiéncia energética, elementos cruciais na sele¢ao de
arquiteturas para missoes especificas (Chakraborty; Mishra; Miller, 2023}, Ugwueze et al., [2023)).

O acesso rapido a dados confidveis reduz significativamente o tempo e custo do processo de
projeto conceitual, evitando simulagdes complexas e testes dispendiosos nas primeiras etapas do
desenvolvimento (Ugwueze et al., 2023). Ademais, a otimiza¢do multidisciplinar, frequentemente
baseada em MDO, depende de bancos de dados extensos para explorar variadas configuragdes de

projeto e permitir decisdes mais embasadas (Sarojini et al., 2023)).
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3.10.2 Desafios na Construcao de Bancos de Dados para eVTOLSs

A criagdo e manutengdo de bancos de dados para eVTOLSs enfrentam diversos desafios criticos:

* Escassez de Dados Abertos: Dados proprietérios e falta de acesso a informagdes detalhadas

limitam a cria¢do de bancos amplos e acessiveis (Kiesewetter et al., [2023)).

* Heterogeneidade e Padronizacio: Dados coletados de miltiplas fontes apresentam formatos,
unidades e detalhamentos diversos, exigindo esfor¢os constantes em padronizacio e limpeza
(Xie et al.,2021)).

* Evolucao Tecnoldgica Rapida: Novos conceitos e tecnologias surgem com frequéncia, obrigando

atualizacOes constantes para manter relevancia (Kabashkin, [2024).

* Qualidade dos Dados: Precisdao e confiabilidade variam, sendo fundamental assegurar a
integridade das informacdes para evitar decisdes mal fundamentadas (Franciscone; Fernandes,
2023)).

3.10.3 Esquemas de Dados e Colaboracao

Para mitigar os desafios, a defini¢do de esquemas de dados claros e a padronizacdo dos processos
colaborativos entre pesquisadores, industria e 6rgaos reguladores sdo praticas recomendadas. Um
esquema bem definido facilita o armazenamento, compartilhamento e interoperabilidade dos dados
(Sun et al|2023).

A padronizacio inclui normalizagdo de unidades, terminologias e formatos, facilitando a comparacio
e integracdo automdtica de dados. Plataformas colaborativas e repositdrios abertos, como o OpenVSP,
exemplificam essa abordagem, fomentando o compartilhamento e o desenvolvimento conjunto (NASA,
2012).

Adicionalmente, o uso de ontologias permite estruturar semanticamente o conhecimento, suportando
a integracdo de dados heterogéneos e ampliando capacidades inferenciais, essenciais no contexto
multidisciplinar e dindmico dos eVTOLSs (Ayalew et al., 2023).

Em sintese, a evolucdo de bancos de dados robustos e colaborativos € fator-chave para o avango
do projeto conceitual e operacional dos eVTOLSs, otimizando recursos, ampliando conhecimento e

acelerando inovacoes na drea.
3.11 Certificagdo, Ruido e Aceitacdo Publica

Os desafios para a certificacdo das aeronaves eVTOL abrangem questdes inéditas, incluindo
a aprovacdo de sistemas elétricos distribuidos, requisitos rigorosos de seguranca redundante e a
necessidade de garantir niveis extremamente baixos de ruido para operagdo segura e aceitdvel em
ambientes urbanos (Shan et al.l [2025; |Weitsman; Greenwood, 2021). A redu¢do do impacto acustico
¢é vital para a aceitacdo publica dos eVTOLs, impulsionando pesquisas voltadas para otimizacao
aeroacustica, controle ativo do ruido e o desenvolvimento de modelos que considerem os efeitos

cumulativos do uso dessas aeronaves em dreas densamente povoadas (Kabashkin, 2024).
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As agéncias reguladoras brasileiras (ANAC e Departamento de Controle do Espaco Aéreo (DECEA)),
assim como os Orgdos internacionais (FAA, EASA e ICAO), estdo em processo de estabelecer normas e
procedimentos especificos para certificar eVTOLSs e seus ambientes operacionais, como 0s vertiportos
(Al-Rubaye; Tsourdos; Namuduri, [2023)). Esses processos incluem a andlise detalhada de desempenho
aerodinamico, controle de falhas, requisitos de seguranca elétrica, além da homologac¢do de sistemas
de combate a incéndio e manejo de energia para baterias de alta densidade (Preis; Herniczek; German,
2025)).

A infraestrutura dos vertiportos é também objeto de crescente preocupacao, envolvendo dimensdes
fisicas, acessos para servigos de emergéncia, segregacao operacional e controle acustico rigoroso para
mitigar efeitos negativos sobre a comunidade local (Hu; Yan; Yuan, 2025). O envolvimento colaborativo
entre industria, 6rgaos reguladores e autoridades locais tem sido apontado como fundamental para o
desenvolvimento de um ecossistema sustentavel e socialmente aceito (Goyal; Cohenl 2022).

Apesar das barreiras técnicas e regulatérias, o setor de eVTOL permanece otimista quanto as
perspectivas de longo prazo, com programas em andamento que visam a certificacdo de modelos
proximos da comercializacio e a adaptacdo progressiva das regulagdes, favorecendo a integracao

desses veiculos no espaco aéreo metropolitano (Shan et al., 2025)).
3.12 Desafios, Tendéncias e Consideragdes para Advanced Air Mobility (AAM)

A emergéncia dos eVTOLSs e o conceito de Mobilidade Aérea Avangcada (AAM - Advanced Air
Mobility) representam uma transformacao radical no transporte aéreo, mas trazem consigo desafios
técnicos, regulatdrios, operacionais e sociais complexos que moldardo o futuro da aviagdo urbana
e regional (Garrow; German; Schwab), 2022). A AAM nio contempla apenas o desenvolvimento e
certificacdo de novas aeronaves elétricas e hibridas, mas também envolve a criacdo de infraestrutura,
sistemas integrados de gerenciamento de trafego aéreo e aceitacao social para suporte dessas operacdes
(Kabashkin, [2024).

3.12.1 Desafios Atuais

* Escassez de Dados e Padronizacdo: A falta de bancos de dados publicos e padronizados
dificulta a validagdo e comparacdo entre diversas arquiteturas eVTOL, especialmente diante do

carater emergente e proprietario dos prototipos existentes (Kiesewetter et al.,|2023)).

* Rapida Evoluc¢ao Tecnoldgica: A velocidade da inovagdo em baterias, motores, materiais e
sistemas de controle exige constante atualizagao dos modelos conceituais e de bases de dados

para permitir avaliagdes acuradas e oportunas (Kabashkin, 2024).

* Integracao de Dados Multidisciplinares: Dados gerados em aerodinamica, estruturas, propulsdo
e acustica apresentam heterogeneidade dificultando sua interoperabilidade e uso integrado no
projeto (Xie et al.,[2021)).

* Certificacao e Regulamentacdo: Processos regulatérios ainda em desenvolvimento, com

normas complexas para seguranca elétrica, ruido e operacao urbana, podem retardar a comercializagdao
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e operacdo generalizada dos eVTOLs (FAA| 2025).

* Infraestrutura e Gerenciamento do Espaco Aéreo: A criagdo de vertiportos, pontos de
recarga e sistemas UTM exigem planejamento integrado e investimentos considerdveis, além do

desenvolvimento de protocolos para crescente densidade de trafego aéreo urbano (FAA, 2023).

* Aceitacio Publica e Ruido: O ruido residual dos multiplos rotores, ainda perceptivel em areas
densamente habitadas, além das preocupacdes com privacidade e seguranga, sdo desafios sociais

a serem mitigados para garantir adesao da populacdo (Weitsman; Greenwood, 2021).
3.12.2 Tendéncias e Oportunidades

* Inteligéncia Artificial e Aprendizado de Maquina: Aplicacdes crescentes em otimizacao de
projeto, manutencdo preditiva e gestdo de trafego aéreo, com impacto positivo em seguranga e

eficiéncia.

* Simulac¢oes Multidisciplinares e Gémeos Digitais: Tecnologias para integracio de andlises
aerodindmicas, térmicas, estruturais, actsticas e de controle via simulacdes acopladas e modelos

virtuais ao longo do ciclo de vida (Du et al.| 2025)).

* frameworks Abertos e Colaboracao: Tendéncia para o compartilhamento aberto de dados,
modelos e ferramentas, fundamental para acelerar inovacao e superar limitagdes associadas a
dados proprietarios (NASA, 2012).

* Sustentabilidade e Impacto Ambiental: Além das emissdes zero no uso, importante € o
balan¢o do ciclo de vida completo e o investimento em tecnologias para reducao de ruido e

poluicdo sonora (Carpenter Electrification| (2023)).

* Seguranca Cibernética: A digitalizacdo crescente aumenta a vulnerabilidade a ataques, exigindo
protocolos rigorosos para proteger sistemas criticos de controle e comunicagdo (Xiang et al.}
2024).

3.12.3 Consideracoes para o Futuro da AAM

O futuro da AAM depende da construgdao de um ecossistema completo, envolvendo infraestrutura
urbana, regulamentacdo evolutiva, aceita¢do social, e modelos de negdcios sustentdveis. A cooperagao
entre academia, industria, 6rgaos reguladores e governos € vital para superar os desafios técnicos e
sociais, promovendo o desenvolvimento de aeronaves eVTOL seguras, eficientes e economicamente

vidveis, capazes de responder as demandas futuras de transporte aéreo.
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4 METODOLOGIA DE DESENVOLVIMENTO DO BANCO DE DADOS

A construgdo de uma base de dados confidvel e a metodologia para preencher suas lacunas sao os
pilares deste trabalho. Esta secdo detalha o processo de coleta, curadoria e enriquecimento dos dados,

estabelecendo um procedimento transparente e replicavel para a andlise subsequente. A
apresenta o fluxograma geral da metodologia adotada.

Figura 12 — Fluxograma da metodologia de desenvolvimento do banco de dados para projeto
conceitual de aeronaves eVTOL lift+cruise
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N
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Fonte: Produ¢do da prépria autora.
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Estratégia de Coleta e Curadoria de Dados

A construcdo do banco de dados esta diretamente relacionada a qualidade das informagdes coletadas

e a robustez dos mecanismos de curadoria empregados. Diante do amplo espectro tecnolégico e das

diferencas nos estdgios de desenvolvimento das aeronaves lift+cruise, foi necessario adotar uma

abordagem criteriosa, estruturada e transparente na coleta e validagdo dos dados, buscando sempre

fontes confidveis e cruzamento de informagdes sempre que possivel para reduzir incertezas.

A Tabela|[8|apresenta as principais fontes utilizadas para a obtencdo de informagdes relevantes sobre

as aeronaves analisadas, organizadas por categoria e acompanhadas do respectivo link de referéncia.

Tabela 8 — Fontes de dados utilizadas para compilacdo e curadoria de informag¢des sobre eVTOL

lift+cruise

Fabricantes

https://www.jobyaviation.com/
https://lilium.com/
https://www.archer.com/
https://www.beta.team/
https://www.eviation.co/
https://www.voltaero.com/
https://heartaerospace.com/

Site oficial Joby, dados técnicos

Site oficial Lilium, informagdes detalhadas
Site oficial Archer, press releases

Site oficial Beta Technologies, noticias
Site oficial Eviation, fichas técnicas

Site oficial VoltAero, apresentacdes

Site oficial Heart Aerospace

Bancos de Dados Online

https://evtol.news/aircraft/
https://www.easa.europa.eu/en/domains/
aircraft-products/type-certificates

NASA Advanced Air Mobility Database
SAE International Standards

Diretério especializado de aeronaves eVTOL
Certificacdo EASA de aeronaves elétricas

Base de dados da NASA sobre UAM
Normas técnicas SAE para eVTOL

Revistas Técnicas

https://verticalmag.com/
https://www.ainonline.com/
https://www.aero-mag.com/
https://evtol.news/

Noticias e andlises sobre aviacao vertical
Novidades e andlises da industria

Foco em negdcios e inovagdo aérea
Especializada em eVTOLs/UAM

Documentos Técnicos

Relatérios AIAA, VES, SAE
Press releases dos fabricantes
Relatorios de ensaio em voo

Publicagdes técnicas de conferéncias
EspecificacOes recentes e relevantes
Resultados publicos de testes

Fonte: Producdo da prépria autora.

A estratégia inicial focou em coletar todos os parametros disponiveis para aeronaves da categoria

lift+cruise, abrangendo modelos em diferentes estdgios de desenvolvimento: conceito, prototipo e

producio.


https://www.jobyaviation.com/
https://lilium.com/
https://www.archer.com/
https://www.beta.team/
https://www.eviation.co/
https://www.voltaero.com/
https://heartaerospace.com/
https://evtol.news/aircraft/
https://www.easa.europa.eu/en/domains/aircraft-products/type-certificates
https://www.easa.europa.eu/en/domains/aircraft-products/type-certificates
https://verticalmag.com/
https://www.ainonline.com/
https://www.aero-mag.com/
https://evtol.news/
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4.1.1 Processo de Curadoria de Dados

Um desafio significativo encontrado foi a qualidade e consisténcia dos dados. As especificacdes
fornecidas pelos fabricantes sdo, por vezes, incompletas, inconsistentes entre diferentes fontes ou
otimistas, refletindo metas de projeto em vez de desempenho comprovado. O processo de curadoria de

dados foi, portanto, essencial e envolveu:

* Padronizacdo: Conversdo de todas as unidades para o Sistema Internacional (SI) para garantir a

consisténcia nos célculos subsequentes.

* Tratamento de Erros: Identificacdo e correcdo de erros de digitacdo e de andlise de dados,

incluindo valores inconsistentes entre fontes diferentes para a mesma aeronave.

* Gestao de Dados Ausentes: Identificacdo de dados faltantes e tratamento de valores andmalos,
como datas inseridas em campos de dimensdes. Tais entradas foram tratadas como dados

indisponiveis ("N/A’) para ndo corromper a andlise estatistica.

 Validacao Cruzada: Verificacio de informacdes através de multiplas fontes quando disponivel,

priorizando dados de fontes oficiais dos fabricantes.

Esta abordagem transparente para a gestao da qualidade dos dados é fundamental para a credibilidade

dos resultados e modelos desenvolvidos.
4.1.2 Critérios de Inclusao e Exclusio

Para garantir a consisténcia e qualidade do banco de dados desenvolvido, foram estabelecidos
critérios para inclusdo e exclusdo, definindo quais aeronaves eVTOL seriam consideradas para andlise.
Esta abordagem visa a confiabilidade dos resultados e a aplicabilidade dos modelos desenvolvidos.

Os critérios de inclusdo visam delimitar o escopo da pesquisa, focando especificamente em

aeronaves que atendam aos objetivos do trabalho:

* Configuracao lift+cruise: Aeronaves que possuam sistemas de propulsdo distintos para decolagem
e pouso vertical (lift) e voo de cruzeiro (cruise), caracterizando claramente a arquitetura

lift+cruise.

* Propulsiao Elétrica ou Hibrida: Veiculos que utilizem propulsao totalmente elétrica ou sistemas
hibrido-elétricos como fonte priméria de energia, excluindo aeronaves convencionais com

motores a combustao interna.

* Capacidade de Passageiros: Aeronaves projetadas para transporte de pelo menos 1 passageiro
(incluindo o piloto), focando em aplicagdes de mobilidade aérea urbana (UAM) e excluindo

modelos de carga exclusivamente.

* Disponibilidade de Dados Técnicos: Presenca de pelo menos 3 pardmetros técnicos basicos,

obtidos através de fontes primdrias ou secunddrias confidveis.
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* Estagio de Desenvolvimento: Aeronaves em estdgio de conceito avangado, protétipo ou

producgdo, com informacdes técnicas suficientes para analise.

Os critérios de exclusdao foram estabelecidos para eliminar aeronaves que possam comprometer a

qualidade e consisténcia da andlise:

* Dados Conflitantes: Aeronaves com informagdes técnicas altamente inconsistentes entre
diferentes fontes, onde ndo foi possivel estabelecer valores de referéncia confidveis pela validacio

cruzada.

* Informacoes Inconclusivas: Aeronaves com poucas especificacdes técnicas e que predominam

estimativas preliminares ou projecdes de marketing.

» Configuracoes Hibridas: Aeronaves que nio se enquadram claramente na categoria lift+cruise,
como multi-rotores puros (sem propulsdo de cruzeiro) ou aeronaves de transi¢ao tilting (vectored
thrust).

* Dados Insuficientes: Veiculos com menos de 3 parametros técnicos verificaveis.

* Escala Inadequada: Modelos em escala reduzida, demonstradores tecnoldgicos ou aeronaves

ndo tripuladas (UAVs) com finalidades exclusivamente militares ou de pesquisa.

A Tabela[9]apresenta exemplos de aplicagdo destes critérios em aeronaves especificas, demonstrando

a transparéncia do processo de selecdo.

Tabela 9 — Exemplos de aplicacao dos critérios de inclusdo e exclusio

Aeronave Status Justificativa

ALIA-250 Beta Incluida Atende todos os critérios: lift+cruise, elétrica,
dados técnicos consistentes

EHang 216 Excluida Configuragdao multi-rotor pura, sem sistema de
propulsdo de cruzeiro

Mk-5 teTra Incluida lift+cruise com propulsdo elétrica, dados

Aviation Co., Ltd. técnicos disponiveis

Aerial Rider 5A Excluida Poucos dados e conflitantes entre fontes (MTOW

Series varia até 3500kg)

DJI Matrice Excluida Escala inadequada (UAV), finalidade nao-UAM

Fonte: Producdo da prépria autora.

Este processo de selecao resultou em um conjunto final de 40 aeronaves que atendem a maioria
dos critérios estabelecidos, proporcionando uma base de dados homogénea e confidvel para as andlises

subsequentes.
4.1.3 Automacao e Processamento de Dados

Reconhecendo a necessidade de escalabilidade e eficiéncia no processo de coleta e curadoria de

dados, foram desenvolvidos scripts de automagao para otimizar as etapas mais repetitivas e suscetiveis a
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erros humanos. O desenvolvimento dessas ferramentas focou em trés dreas principais: coleta de dados,
valida¢do e processamento. Os scripts foram criados em Python, utilizando bibliotecas especializadas
para manipulacdo de dados e interfaces web.

Nesse contexto, foi implementado um script automatizado de coleta (Web Scraping) para extrair
informacdes técnicas de sites oficiais e bases de dados especializadas. Utilizando tecnologias como
Beautiful Soup, Selenium WebDriver e requests, a ferramenta realiza a extracao de especificagdes, o
monitoramento de atualizagdes e a deteccdo de novos modelos. O sistema cobre aproximadamente 15
fontes primdrias, incluindo fabricantes como Joby, Lilium e Archer, além de bases como a eVTOL.news,
com execugao semanal automatizada via cron jobs.

Esse método representou uma melhoria significativa no tempo de processamento de novos dados,
ampliando a eficiéncia e a abrangéncia da coleta.

Para garantir a integridade das informacoes, implementou-se também um sistema bésico de
valida¢do no Excel, capaz de identificar inconsisténcias e valores andmalos. Esse processo inclui a
verificagdo automdtica de tipos de dados (numérico, texto, data) e a validacdo de intervalos (ranges)
para detectar valores fisicamente impossiveis, como, por exemplo, um MTOW negativo.

Apesar dos avangos, os scripts atuais apresentam limitagdes. A principal delas é a dependéncia das
estruturas web, visto que alteracdes no layout dos sites de origem podem interromper o funcionamento
dos scrapers. Além disso, hé dificuldade no processamento de dados semi-estruturados, como PDFs e
imagens, e limitacdes na capacidade de interpretacao de informagdes implicitas ou contextuais.

Como extensdo natural do trabalho de curadoria, foi iniciado o desenvolvimento de uma plataforma
web interativa (HTML, CSS e JavaScript) com o objetivo de disponibilizar os dados para a comunidade
cientifica e industrial. A plataforma, em fase intermedidria de desenvolvimento, busca maximizar o
impacto e a utilidade das informacdes coletadas.

O projeto contempla um conjunto de funcionalidades principais que incluem um dashboard
interativo para visualizacdo dindmica de comparacdes entre aeronaves, permitindo aos usudrios explorar
as especificacdes técnicas de forma intuitiva. Também incorpora um sistema de contribui¢do que
permite a usudrios e fabricantes submeterem novos dados ou corre¢des, sujeitos a um processo de
validacdo para manter a qualidade do banco de dados. Por fim, o sistema inclui funcionalidades para
geracdo automadtica de graficos estatisticos e comparativos, oferecendo andlises visuais das tendéncias
e caracteristicas das aeronaves eVTOL.

A apresenta as principais telas da interface da plataforma, detalhando a pagina inicial, o
catdlogo de busca, a visualizacio de especificacdes e o painel estatistico.

Esta iniciativa visa democratizar o acesso a dados técnicos de eVTOLs, reduzindo o esfor¢o
duplicado de coleta de dados pela comunidade cientifica e industrial, e facilitando pesquisas académicas.
O projeto representa um passo importante para a maior transparéncia e colaborac¢do no desenvolvimento
de tecnologias eVTOL, estabelecendo uma base de conhecimento compartilhada que pode acelerar o

progresso do setor como um todo.
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Figura 13 — Interfaces da plataforma web desenvolvida para visualiza¢do e anélise dos dados
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Fonte: Producdo da prépria autora.

4.2 Metodologia de Estimagdo de Parametros Ausentes

Muitos parametros cruciais para a andlise de desempenho, como a drea da asa e a eficiéncia
aerodindmica, ndo sdo comumente divulgados pelos fabricantes. Para superar essa limitacdo, foi
desenvolvida uma metodologia semiempirica para estimar esses valores com base nos dados disponiveis

e em suposi¢cOes de engenharia fundamentadas, seguindo as metodologias consolidadas, como a de

Roskam| (1989) e[Sadraey| (2012).

4.2.1 Justificativa das Suposicoes de Base

O processo de estimagdo baseia-se em um conjunto de suposi¢des padrdo. A Tabela[I0]apresenta e

justifica cada uma dessas suposicoes, garantindo a transparéncia e a repetibilidade da metodologia.
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Tabela 10 — Parametros de Analise Assumidos e Justificativas.

Parametro Valor Justificativa Bibliografica e Racional
Assumido

Alongamento de Asa 7.0 Valor tipico para aeronaves de transporte

(ARﬂ subsdnicas de baixa a média velocidade,

conforme literatura de projeto (e.g., Raymer,
2018). Considerado uma primeira aproximagao
razoavel para a asa de cruzeiro de um eVTOL.

Altitude de Cruzeiro 1000 m Altitude operacional tipica para UAM, visando
evitar o trafego aéreo convencional. Consistente
com conceitos operacionais da NASA e EASA.

Densidade do Ar (p) 1.0581 kg/m3®  Corresponde a densidade na altitude de 1500 m,
de acordo com o modelo de Atmosfera Padrao
Internacional (ISA).

Coef. Arrasto  0.035 Valor de linha de base para uma aeronave

Parasita (C'pg) de aviacdo geral com configuracdo "limpa".
Reconhece-se que este € um parametro de
alta incerteza, podendo ser maior em projetos
eVTOL.

Fator de Oswald (¢) 0.8 Valor padrio para asas retas ou com
enflechamento moderado e alongamento
na faixa assumida. Referenciado em textos
clissicos de aerodindmica (e.g., Anderson,
2017).

Fonte: Produgdo da prépria autora.

4.2.2 Calculo de Parametros Geométricos e de Carregamento

Com base nas suposi¢Oes, os parametros geométricos e de carregamento foram calculados para

cada aeronave com dados de envergadura e MTOW disponiveis:

« Area Alar (S): Estimada a partir da envergadura (b) e do alongamento assumido (AR).

b2
S = 35
AR (35)
» Carga Alar (1//S): Calculada usando o MT'OW e a édrea alar estimada.
W MTOW -
w_MIYW g (36)

S S

O AR de algumas aeronaves com vista superior disponivel em que a suposi¢do ndo fosse vilida, ele foi estimado com
base nas suas dimensdes e/ou aparéncia do alongamento.

1
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4.2.3 Estimativa de Parametros Aerodinamicos de Cruzeiro

Os parametros que definem o desempenho em cruzeiro foram estimados seguindo as metodologias
consolidadas de Roskam| (1990) e [Sadraey| (2012), adaptadas para as caracteristicas especificas dos
eVTOLs:

Método de Roskam para Estimativa de Polar de Arrasto

* Coeficiente de Arrasto Parasita (C'pg): Calculado usando o método de build-up de Roskam:

1 t)"
Cpo = Sor Z CyiSwet,i <1 + L; + 100 (E) ) + ACDpo,mise (37)

7 (2

onde C; € o coeficiente de atrito de cada componente, .S, ; € a drea molhada, L; € o fator de

forma, e ACpo misc inclui contribui¢des de itens diversos.

* Fator de Eficiéncia de Oswald (¢): Estimado usando a correlagdo de Roskam:

11 1 1
- = + + (38)

Cwing € fuselage Emisc

Método de Sadraey para Desempenho de Aeronaves

* Coeficiente de Sustentacao (C): Calculado a partir da condi¢do de voo nivelado em cruzeiro:

W.. .
O — cruise 39
L %pVQS ( )

¢ Coeficiente de Arrasto Induzido (Cp;): Estimado usando a teoria da linha sustentadora com

corregdes para efeito solo:
2
Ci

Cpj = ——=—— -
b Tm-AR e

o (40)
onde o € o fator de correcdo para efeito solo durante operacdes de decolagem e pouso vertical.

¢ Coeficiente de Arrasto Total (Cp):
C’D = CDO + CDi + AC’D,comp (41)

onde ACD comp € a corregdo para efeitos de compressibilidade.

* Eficiéncia Aerodinamica (L/D):
42)

Sl
sl
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4.2.4 Calculo de Alcance e Autonomia para Aeronaves Elétricas

O calculo de alcance e autonomia de aeronaves elétricas segue as equacdes propostas por|Iraub
(2011)), considerando o impacto do efeito Peukert e as especificidades energéticas do sistema propulsivo.
Para aeronaves eVTOL, aspectos como a demanda de energia significativamente distinta em cada fase

do perfil de missao tornam a andlise ainda mais relevante.

* Autonomia Maxima: Considerando o efeito de descarga da bateria:

ntotVC
Pn

req

Emax = R,}fn (43)

onde R; é o tempo de descarga nominal, n € o parametro de Peukert, 7., € a eficiéncia total do
sistema propulsivo, V' € a tensdo da bateria, C' € a capacidade da bateria, e P,., é a poténcia

requerida durante a fase analisada.

¢ Alcance Maximo:
Rma:c = Emax : UR (44)

onde Uy € a velocidade para alcance méximo, calculada como:

Ur =1\ —F51\5— (45)

oW [k
Up =/ =1/ 46
E p 3C (46)

 Efeito Peukert na Capacidade Efetiva:

Inominal et
Cop =C | —F— (47)

Ireal

Consideracoes Especificas para eVTOLs:

 Eficiéncia do Sistema Propulsivo (7,,): Inclui a cadeia motriz (motor elétrico ~ 0.95,
controlador eletronico ~ 0.95, hélice/rotor ~ 0.80), resultando em 7,,; ~ (.72 para estimativas

conservadoras.

e Parametro de Peukert (n): Para baterias Li-ion, varia entre 1.1 e 1.3; adota-se n = 1.2 como

valor tipico.

* Perfil de Missdo: O perfil de missdo considerado, ilustrado na inclui as fases de

decolagem vertical, transicao para voo horizontal, cruzeiro, transicao de volta e pouso vertical.
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Estas fases apresentam demandas energéticas distintas, sendo as fases verticais as mais exigentes

em termos de poténcia.

* Consumo por Fase: Para um dimensionamento realista, calcula-se o consumo individual de
energia em cada segmento. As fases de decolagem e pouso vertical caracterizam-se por alta
poténcia e curto tempo de duracdo. Em contrapartida, o cruzeiro demanda poténcia moderada
por um periodo maior, sendo a fase mais relevante para a definicdo do alcance e autonomia.
Ja as transi¢des apresentam consumo intermedidrio, podendo ser significativo dependendo da

arquitetura da aeronave.

* Margem de Seguranca: Recomenda-se reservar entre 10% e 20% da capacidade nominal para

contingéncias e envelhecimento da bateria.

Figura 14 — Perfil de missdo tipico para eVTOL lift+cruise, destacando as fases criticas de consumo
energético
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Fonte: Producdo da prépria autora.

4.3 Metodologia de Anélise Computacional (OpenVSP/VSPAERO)

A utilizacdo de ferramentas computacionais de média fidelidade neste trabalho tem como objetivo
refinar e validar as estimativas aerodinamicas iniciais (semiempiricas) e capturar efeitos tridimensionais
especificos da geometria da asa, como a distribuicdo de sustentacdo e o arrasto induzido. Para aeronaves
cujos dados técnicos permitem uma reconstru¢io geométrica fidedigna, foram desenvolvidos modelos
tridimensionais no software OpenVSP (NASA Vehicle Sketch Pad). Estes modelos, posteriormente,
foram analisados utilizando o médulo VSPAERO, um solucionador aerodinAmico baseado no método
de malha de vortices (VLM), permitindo validar os pressupostos tedricos de efici€éncia aerodinamica
(L/D). O propésito principal é tanto obter estimativas de pardmetros aerodindmicos para os casos

selecionados quanto validar e refinar as hip6teses base.
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4.3.1 Procedimento de Analise Computacional

A metodologia computacional deste trabalho combina modelagem tridimensional, anélise aerodindmica

e validagdo de convergéncia dos resultados, contemplando as seguintes etapas: es

* Modelagem Geométrica: Reconstrug¢do das aeronaves no OpenVSP com base em especificagdes

técnicas (envergadura, drea, afilamento) e documentacgdo oficial.

* Geracao de Malha: Discretizacio das superficies das asas, fuselagem e cauda em painéis para
andlise pelo método VLM.

* Condicoes de Contorno: Defini¢do dos parametros de voo para a andlise em cruzeiro, incluindo

altitude, velocidade e angulo de ataque.

* Andlise de Convergéncia: Estudo de sensibilidade para determinar a resolucdo de malha

necessdria para garantir a independéncia dos resultados.

* Simulacao Aerodinamica: Execucdo do VSPAERO para varreduras de angulo de ataque
(a-sweep) para obtengdo das curvas de sustentagdo (C, X «) e polares de arrasto induzido
(Cr x Cpi).

* Validacdo: Comparacio entre os resultados computacionais e as estimativas semiempiricas,

avaliando eventuais divergéncias.

* Refinamento: Ajuste dos modelos e das simulag¢des, conforme andlise dos resultados obtidos.

Esta metodologia combina métodos cldssicos da engenharia aerondutica com ferramentas modernas
de anélise computacional, criando fundamento para o desenvolvimento do banco de dados de aeronaves
eVTOL lift+cruise.

4.3.2 Modelagem Geométrica no OpenVSP

Os modelos tridimensionais das aeronaves foram criados ou importados no OpenVSP, baseando-se
em imagens e desenhos técnicos disponiveis de forma publica para defini¢cdo dos esquemas geométricos
como angulos de asas, posicionamento de motores e disposicdes de superficies de controle. Para tal,
também foram utilizadas as dimensdes e dados extraidos das fontes citadas previamente.

Para cada veiculo, foram definidos painéis na superficie das asas, fuselagem e cauda para anélise
posterior no VSPAERO. Os parametros de malha, como o nimero de painéis em cada direcdo e o
refinamento ao redor das bordas, foram ajustados para garantir fidelidade geométrica sem excesso de
painéis, evitando simula¢des demoradas e instabilidades numéricas.

Para fins de simulacdo VLM, a geometria foi tratada como "Asa Isolada"ou configuracdo limpa,
removendo-se componentes que geram instabilidades numéricas em métodos de potencial (como

rotores parados), cujo arrasto € contabilizado posteriormente de forma analitica.
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Figura 15 — Modelagem geométrica da aeronave e parametrizagao das superficies no OpenVSP.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

A|Figura 15]|ilustra o modelo geométrico completo de uma aeronave desenvolvido no OpenVSP,
destacando a discretizacdo das superficies para posterior anélise aerodindmica, além da interface de
configuracdo das superficies da aeronave.

Os principais parametros geométricos definidos para os modelos de validacao estdo resumidos na
Tabela[11}

Tabela 11 — Parametros geométricos das aeronaves modeladas no OpenVSP.

Kitty Hawk Cora  NASA Lift+Cruise

Envergadura (b) 11,0 m 154 m

Area Alar (S) 10,0 m? 21,5 m?
Alongamento (AR) 12,1 11,0

Corda Média Aerodindmica (Cyer) 0,91 m 1,40 m
Configuracdo Asa Alta (Retangular)  Asa Alta (Afilada)

Fonte: Produ¢do da prépria autora.
Os modelos utilizados para validagdo sdo detalhados no Capitulo[6]
4.3.3 Anadlise Aerodinimica com VSPAERO

O VSPAERO ¢ um solucionador de escoamento potencial desenvolvido pela NASA (Dave Kinney,
NASA Ames) e integra-se nativamente ao OpenVSP (Kinney, 2024)). A analise é configurada para
cada modelo, especificando: tipo de malha (thin-surface ou thick-surface), natmero de Mach, Reynolds,
angulo de ataque, além dos parametros de discretizacdo. As simulag¢des retornam coeficientes de
sustentacdo, arrasto e momento, bem como distribui¢cdes de pressdo ao longo das superficies. Os

resultados podem ser exportados para tratamento, comparagdo e validacao estatistica.



77

O VSPAERO foi configurado para utilizar o método de Malha de Vértices (Vortex Lattice Method -
VLM) em regime estaciondrio. Este método discretiza a superficie média da asa em painéis de vortices
em ferradura, calculando a circulagdo necessdria para satisfazer a condi¢do de nao-penetracao do
escoamento.

As condig¢des de contorno e parametros do solver foram padronizados para garantir a comparabilidade

dos resultados, conforme Tabela [12]

Tabela 12 — Configuracdo e pardmetros da simulacdo VSPAERO.

Parametro Valor / Configuracao

Método de Solugao VLM (Vortex Lattice Method)

Tipo de Malha Thin Surface (Superficie Fina)
Discretizacao (Corda) Num_U =40 (Definido via convergéncia)
Mach de Referéncia 0,17 (Cora) / 0,20 (NASA)

Correcao de Compressibilidade Karman-Tsien

Densidade do Ar (p) 1,0581 kg/m? (1500m ISA)

Varredura de « -4° a +12° (Passo de 1°)

Modelo de Esteira Iterativo com Relaxamento (40 iteragdes)

Fonte: Producdo da prépria autora.

4.3.4 Estudo de Convergéncia e Independéncia de Malha

Para garantir a confiabilidade e a robustez numérica dos resultados aerodinamicos obtidos via
VSPAERQO, realizou-se um estudo sistemético de convergéncia de malha. Este procedimento constitui
uma etapa essencial em andlises baseadas no método de malha de vortices (VLM), visando assegurar
que os coeficientes aerodinamicos calculados sejam independentes da discretizacdo espacial adotada (Katz;
Plotkin, 2001; |Anderson, 2001)). A literatura classica ressalta que resultados confidveis devem exibir
variacoes inferiores a 1% para aumentos sucessivos de discretizagdo, sendo este critério amplamente
adotado e também no VSPAERO (Kinney, [2024]).

O parametro de controle principal para o refinamento foi a resolu¢do da malha na direcdao da
corda (Chordwise Tessellation, parametro Num_U no OpenVSP), que define a fidelidade com que
a curvatura do perfil alar € representada. A andlise consistiu em variar este parametro de 5 a 120
divisdes, mantendo-se constantes as demais condi¢des de voo (Mach = 0.17, o = 4°), e observar a
estabilizacdo dos coeficientes de sustentacdo (C) e arrasto induzido (Cp;).

A apresenta as curvas de convergéncia obtidas.

A andlise quantitativa dos resultados revelou trés regides distintas de comportamento:

* Regiao de Instabilidade (Num U < 20): Com malhas excessivamente grosseiras, observou-
se subestimacdo do arrasto (Cp ~ 0,0272) e variacdes no (', indicando que a geometria

discretizada ndo capturava adequadamente a fisica do escoamento sobre o perfil.

* Regiao de Transicao (20 < Num U < 40): Os valores apresentaram convergéncia assintotica,

aproximando-se do patamar estdvel.
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Figura 16 — Estudo de convergéncia: variagao de C';, e C'p em funcdo da resolucdo da malha (Num U).
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Fonte: Produ¢do da prépria autora.

* Regido de Convergéncia (Num U > 40): A partir de 40 painéis de corda, os resultados
estabilizaram-se completamente. Entre Num U = 40 (Cp =0,4041)eNum U = 120(Cp =

0,4039), a variacao relativa foi inferior a 0,05%, demonstrando independéncia de malha.

Com base neste estudo, adotou-se uma discretizacdo de Num U = 40 para todas as simulag¢des
subsequentes. Este valor oferece o equilibrio ideal entre precisdo numérica (erro de discretizacdo
desprezivel) e custo computacional, atendendo aos critérios de confiabilidade sugeridos pela literatura
classica (Katz; Plotkin, 2001).

Além disso, A estabilidade do solver também foi verificada através do histérico de residuos,

confirmando a convergéncia da esteira de vortices apos 40 iteracdes.
4.3.5 Exportacao, Processamento e Tratamento de Dados

A integracdo entre as diferentes etapas deste trabalho — banco de dados, modelos estatisticos e
simulacdo numérica — foi realizada através de um fluxo de trabalho computacional automatizado
desenvolvido em linguagem Python. Esta abordagem garantiu a reprodutibilidade dos célculos, a
consisténcia das unidades e a geracdo padronizada de visualizacdes gréficas.

O processamento dos dados foi estruturado em trés médulos principais: Mddulo de Andlise
Estatistica e Regressao, Médulo de Pés-Processamento do VSPAERO e Mdédulo de Validagdo e
Visualizagao:

Moédulo de Analise Estatistica e Regressao:

No primeiro médulo, o tratamento inicial dos dados concentrou-se na andlise estatistica e regressao.
Utilizando bibliotecas cientificas como Pandas e SciPy, implementaram-se rotinas para a curadoria

das planilhas brutas, realizando a conversao de unidades para o Sistema Internacional, a detec¢do de
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valores esptirios (outliers) e a filtragem das aeronaves por estdgio de maturidade (Conceito, Protétipo,
Producao).

A partir dos dados limpos, o algoritmo gerou automaticamente as andlises exploratérias, incluindo
histogramas de distribui¢@o, boxplots comparativos e matrizes de correlagdo para identificar as varidveis
de projeto mais influentes, fundamentando a escolha das varidveis para a modelagem preditiva.

Em sequéncia, foram ajustados os modelos de regressao linear para estimativa de peso vazio (IV,) e
envergadura (b) em fun¢do do MTOW, incluindo o cédlculo automético dos coeficientes de determinagdo
(R?) e intervalos de confianga. As equagdes resultantes foram imediatamente aplicadas para imputar
dados faltantes no banco de dados, permitindo que aeronaves com informag¢des incompletas fossem
incluidas nas anédlises aerodindmicas subsequentes.

Moédulo de Pés-Processamento do VSPAERO:

Os resultados brutos das simulagdes aerodindmicas, exportados pelo VSPAERO em formato CSV
(Comma-Separated Values), exigiram tratamento especifico devido a estrutura de dados de histérico de
iteragdes do solver.

Foram implementados scripts para interpretar os arquivos de saida do VSPAERO. Como o
solucionador exporta o histérico temporal completo das iteracdes, o cédigo foi programado para
filtrar e extrair apenas os valores finais convergidos dos coeficientes de sustentacdo (C') e arrasto
induzido (Cp;) para cada angulo de ataque da varredura (a-sweep), descartando iteracdes transientes

Nesta etapa, também foi realizada a andlise de convergéncia: Plotagem automatizada do histérico
de residuos e das curvas de sensibilidade de malha, quantificando a variagc@o percentual dos coeficientes
aerodinamicos em fung¢do da resolucdo (Num_U) e do numero de iteragdes.

Moédulo de Validacao e Visualizacdo Grafica:

Para viabilizar a comparac¢do metodoldgica, foi desenvolvido um algoritmo dedicado a aplicagao
das equagdes aerodindmicas semiempiricas. Este cddigo processou os dados geométricos e de peso de
cada aeronave para calcular analiticamente a Carga Alar (1¥/5), o Coeficiente de Sustentagdo (C) de
cruzeiro e a eficiéncia estimada (L /D), utilizando as formulagdes de arrasto (C'p fixo + Cp; tedrico)
descritas metodologia.

Em paralelo, rotinas de validag¢do cruzada consolidaram os resultados das trés fontes (Literatura,
Semiempirico e Numérico). O script calculou automaticamente os erros relativos percentuais entre as
estimativas do modelo e os dados de referéncia, gerando as tabelas comparativas finais.

A producdo gréfica utilizou as bibliotecas Matplotlib e Seaborn para plotar as curvas caracteristicas
(CL X a, Polar de Arrasto), assegurando que todas as figuras fossem derivadas diretamente dos dados
processados, sem interven¢cao manual.

Esse procedimento computacional assegura a rastreabilidade dos dados, minimizando erros de
transcricdo e permitindo a répida atualizacdo das andlises mediante a inser¢do de novas aeronaves no

banco de dados.
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5 ANALISE DE DADOS E DESENVOLVIMENTO DE MODELOS PREDITIVOS

Este capitulo apresenta os resultados obtidos a partir da consolidacdo do banco de dados de
aeronaves lift+cruise. A andlise foi dividida em duas etapas principais: uma anélise exploratoria,
visando compreender o panorama atual da tecnologia e as tendéncias de mercado; e uma etapa de
modelagem estatistica, dedicada ao desenvolvimento de equagdes de regressdo para estimativa de
parametros em fase de projeto conceitual.

A base de dados final, apds o processo de limpeza e tratamento de outliers descrito na metodologia,
compde-se de uma amostra heterogénea que abrange desde protétipos em escala reduzida até modelos

de producao em fase de certificacdo.
5.1 Analise Estatistica Descritiva

A caracterizacdo estatistica da amostra fornece os valores de referéncia para a categoria lift+cruise.
A Tabela [13] resume as métricas de tendéncia central e dispersdo para as principais varidveis de
desempenho e geométricas.

Observa-se que a média do Peso Maximo de Decolagem (MTOW) situa-se em torno de 1.369 kg,
valor condizente com a classe de veiculos projetados para 2 a 5 ocupantes, tipica da Mobilidade Aérea
Urbana (UAM). O Alcance apresenta uma mediana de 245,5 km, indicando que, embora existam
projetos de longo alcance (mdximo de 1.450 km), o foco predominante da industria estd em missoes

regionais e intraurbanas de curta a média distancia.

Tabela 13 — Estatisticas Descritivas da Amostra de Aeronaves Lift+Cruise.

Parametro N Média Mediana Desv. Padrao Maximo
MTOW (kg) 34 1368,9 1120,0 958.8 3175,0
Alcance (km) 34  361,7 245.5 334,5 1450,0
Vel. Cruzeiro (km/h) 32 2132 200,0 77,1 450,0
Envergadura (m) 24 9,8 9,1 3,6 15,2
Peso Vazio (kg) 20 771,1 474,0 679,8 2000,0

Fonte: Produ¢do da prépria autora.

A distribuicao de frequéncias destas varidveis, apresentada na|Figura 17| reforca a concentragao
de projetos na faixa de até 2.000 kg de MTOW. A distribui¢do do Alcance revela uma assimetria
positiva, com uma cauda longa a direita, sugerindo que, enquanto a tecnologia atual de baterias limita a
maioria dos eVTOLs a alcances modestos, abordagens hibridas permitem que alguns modelos atinjam

distancias significativamente maiores.
5.2 Andlise Comparativa por Estdgio de Desenvolvimento

Uma das contribuicdes deste estudo € a segmentacio dos dados por nivel de maturidade do projeto.
A ilustra a variagdo do MTOW e da Velocidade de Cruzeiro entre trés categorias: Concept
Design (Conceito), Prototype (Protétipo) e Production Model (Modelo de Produgio).
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Figura 17 — Histogramas de distribuicio de MTOW e Alcance.
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Fonte: Produgéo da prépria autora.

A andlise dos boxplots revela uma tendéncia de convergéncia nos modelos de producdo. Enquanto
a categoria de Conceito apresenta grande dispersdo — indicando incertezas de projeto e variabilidade
de propostas —, a categoria Production Model exibe uma faixa interquartil mais estreita, especialmente
para a Velocidade de Cruzeiro, que tende a se estabilizar entre 200 km/h e 250 km/h. Isso sugere um
consenso da industria sobre o ponto de operacdo economicamente vidvel e tecnicamente exequivel

para esta arquitetura.

Figura 18 — Comparacdo de parametros por estagio de desenvolvimento (Boxplots).
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Fonte: Producdo da prépria autora.

Nota-se também que os protétipos possuem medianas de peso significativamente inferiores, o que
¢ explicado pela predominancia de demonstradores de tecnologia em escala reduzida ou monoplugares

nesta fase, antes do desenvolvimento das versdes finais certificiveis de maior porte.



82

5.3 Correlacdes entre Parametros de Desempenho

Para fundamentar a criacdo de modelos preditivos, investigou-se a interdependéncia entre as
variaveis de projeto. A [Figura 19| apresenta a dispersdao entre MTOW e Velocidade de Cruzeiro,
evidenciando que aeronaves mais pesadas tendem a ser projetadas para velocidades de cruzeiro

superiores, embora exista considerdvel variabilidade dependendo da missdo especifica (carga versus

passageiros).
Figura 19 — Grafico de dispersao: MTOW versus Velocidade de Cruzeiro.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

A forca destas relagdes foi quantificada através da Matriz de Correlagcdo de Pearson, apresentada
na Os coeficientes variam de -1 a 1, onde valores préximos aos extremos indicam forte
correlacdo linear.

Desta matriz, destacam-se cinco observacdes fundamentais para o dimensionamento preliminar:

1. MTOW vs. Envergadura (0,74): A forte correlacdo positiva confirma a relacio fisica direta
entre o peso da aeronave e a drea necessdria para sustentacdo. Aeronaves mais pesadas exigem
maior drea alar, resultando em maior envergadura, o que valida a consisténcia geométrica do

banco de dados.

2. MTOW vs. Peso Vazio (0,68): A correlagdo significativa entre o peso total e o peso vazio é o
achado mais critico para a modelagem, permitindo a estimativa da massa estrutural e de sistemas

com base apenas no peso mdximo de decolagem.
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3. Envergadura vs. Peso Vazio (0,59): Complementar a relacio anterior, este coeficiente reforca a
penalidade estrutural associada ao aumento das dimensdes. Estruturas maiores demandam mais

material, impactando diretamente o peso vazio da aeronave.

4. MTOW vs. Velocidade de Cruzeiro (0,55): Esta correlacdo moderada indica uma tendéncia de
projeto onde veiculos de maior porte (geralmente comerciais) sdo otimizados para velocidades

superiores, visando maior produtividade, diferentemente de veiculos pessoais mais leves e lentos.

5. Velocidade vs. Alcance (0,46): Diferentemente da aviacdo comercial turbofan, onde velocidade
e alcance sdo fortemente acoplados, em eVTOLs a correlagdo € apenas moderada. Isso reflete
os compromissos de design, onde o aumento de velocidade consome desproporcionalmente a

energia limitada das baterias, restringindo o ganho de alcance.

Figura 20 — Matriz de correlagdo de Pearson entre as varidveis do estudo.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

A existéncia dessas fortes correlagcdes lineares, especialmente entre varidveis geométricas e de
peso, fornece a justificativa estatistica necessaria para o desenvolvimento de modelos de regressao.
Tais modelos permitirdo estimar parametros desconhecidos de novas aeronaves com base em dados
parciais, conforme serd detalhado na secdo a seguir.
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5.4 Desenvolvimento de Modelos de Regressao Preditiva

Com base nas correlacdes identificadas na andlise exploratoria, esta se¢do propde modelos
matematicos para auxiliar no dimensionamento preliminar de aeronaves lift+cruise. Foram desenvolvidas
trés equacdes de regressao cobrindo os aspectos fundamentais de peso, geometria e desempenho. A
Tabela[I4] ao final desta se¢o, sumariza todas as equagdes desenvolvidas.

5.4.1 Estimativa de Peso Vazio (Estrutura e Sistemas)

A primeira estimativa refere-se a fracdo de peso vazio (W, /W;). A[Figura 21|apresenta o modelo
ajustado para a amostra.

Figura 21 — Modelo de regressao para Peso Vazio (IV,) em funcdo do MTOW.
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Fonte: Producdo da prépria autora.
A equacdo preditiva obtida é:
W, = 0.4933 - MTOW +213.01 (R? =0,4394) (48)

O coeficiente angular (0,4933) sugere que o custo marginal de peso estrutural e de sistemas € de
aproximadamente 49% para cada quilograma adicional de MTOW. O coeficiente de determinagao

(R? =~ 0,44) indica uma correlacdo moderada. Isso reflete a diversidade tecnolégica da amostra,
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que mistura aeronaves puramente elétricas (baterias pesadas, motores leves) com hibridas (motores
térmicos pesados, combustivel leve), sugerindo que este modelo deve ser usado como uma estimativa
de primeira ordem.

O intercepto de 213 kg sugere um "peso de entrada"para a arquitetura lift+cruise, representando a
massa minima necessdria para avidnicos, trens de pouso e a infraestrutura bdsica de multiplos rotores,

independentemente da escala da aeronave.
5.4.2 Estimativa Geométrica (Envergadura)

Para definir o footprint da aeronave e a compatibilidade com infraestrutura de solo, estabeleceu-se
a relacdo entre peso e envergadura (b), conforme a|Figura 22|

Figura 22 — Modelo de regressao para Envergadura (b) em funcao do MTOW.
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Fonte: Produgdo da prépria autora.

A relacdo geométrica é dada por:
b=0.0027 - MTOW +6.80 (R*=0,5139) (49)

Neste modelo, o baixo coeficiente angular (0,0027) contrastado com um alto intercepto (6,80 m)
indica uma caracteristica intrinseca do lift+cruise: a necessidade de alojar rotores de sustentacao

distribuidos (frequentemente em booms longitudinais) impde uma envergadura minima consideravel
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(préxima a 7 metros) mesmo para veiculos leves, limitando a compacidade da configuracdo em escalas

menores. Nota-se, ainda, que o modelo apresentou o melhor ajuste estatistico (R? ~ 0, 51).
5.4.3 Tendéncia de Velocidade de Cruzeiro (Desempenho)

Por fim, analisou-se a rela¢do entre o porte da aeronave e sua velocidade operacional (Figura 23).

Figura 23 — Tendéncia de Velocidade de Cruzeiro (V) em fungdo do MTOW.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

V. [km/h] = 0.0495 - MTOW + 143.19 (R? = 0.3327) (50)

O baixo coeficiente de determinagio (R* ~ 0, 33) confirma que a velocidade de cruzeiro é uma
varidvel de projeto fracamente acoplada ao peso, dependendo mais dos Requisitos de Missao especificos
(como carga vs. passageiros) do que de restri¢des fisicas diretas.

Ainda assim, a equacdo mostra uma velocidade base de aproximadamente 143 km/h, que cresce
modestamente com o aumento do peso. Isso reflete a fisica do voo de cruzeiro: aeronaves mais pesadas
requerem cargas alares maiores para efici€éncia, o que desloca a velocidade de melhor alcance para
valores superiores, convergindo para a faixa de 200 a 250 km/h observada nos modelos de produgdo de

2 toneladas.
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5.4.4 Sumario dos Modelos

A Tabela[l4] consolida as equagdes empiricas desenvolvidas neste trabalho, servindo como guia

rapido para a fase de inicializacdo de projeto conceitual.

Tabela 14 — Sumario dos Modelos de Regressdao Desenvolvidos.

Relacao Preditiva  Equacio do Modelo R? Observacoes

Peso  Vazio vs. W, = 04933 - MTOW + 0,4394 Estimativa de 1° ordem.

MTOW 213.01 Intercepto sugere peso base
de sistemas elevado para a
configuracgdo.

Envergadura vs. b=0.0027- MTOW +6.80 0,5139 Melhor ajuste estatistico.

MTOW Indica envergadura minima
préxima a 7m devido aos
booms.

Vel. Cruzeiro vs. V., = 0.0495 - MTOW + 0,3327 Tendéncia fraca.

MTOW 143.19 Velocidade depende
mais da missao do que do
peso.

Fonte: Producdo da prépria autora.

5.5 Aplicagdo dos Modelos e Anédlise Aerodinamica

A utilidade pratica dos modelos de regressao desenvolvidos na secdo anterior reside na capacidade
de completar o banco de dados, permitindo uma andlise aerodinamica global da frota, sem a exclusao
de aeronaves promissoras devido a falta de dados isolados.

Esta secdo divide-se em duas etapas: primeiramente, a imputacdo de dados faltantes (preenchimento
de lacunas) e, em seguida, a aplicagdo da metodologia semiempirica para estimativa de parametros

adimensionais de desempenho.
5.5.1 Preenchimento de Lacunas no Banco de Dados

Utilizando as equagdes Eq. 48|e Eq. 9] estimaram-se os pardmetros estruturais e geométricos
para as aeronaves que ndo possuiam tais dados declarados publicamente. A Tabela [[5]exemplifica a
aplicacdo destes modelos.

O caso do Ascendance ATEA ilustra a coeréncia do método: para um MTOW de 2.000 kg, o modelo
estima um peso vazio de 1.200 kg (fracdo de 60%), o que € tecnicamente plausivel para uma aeronave

hibrida desta categoria, validando o uso dos dados imputados para as anélises subsequentes.

' Valores calculados via regressdo linear apresentada na Secdo
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Tabela 15 — Exemplos de preenchimento de lacunas utilizando os modelos preditivos.

Aeronave Estagio MTOW (kg) Parametro Faltante Valor Estimad(ﬂ
Ascendance ATEA Produgao 2.000 Peso Vazio (W,) 1.200 kg
ARC Q-Starling Conceito 1.040 Peso Vazio (W,) 726 kg
Hien Aero HIEN Conceito 2.500 Peso Vazio (W,) 1.446 kg
EHang VT-30 Protétipo 950 Envergadura (b) 9,4 m

Fonte: Produgdo da prépria autora.

5.5.2 Analise de Carga Alar e Sustentacao

Com o banco de dados completo, calculou-se a Carga Alar (1¥/S) e o Coeficiente de Sustentagdo
(C'p) de cruzeiro para toda a amostra.

A [Figura 24f| apresenta a distribui¢io da Carga Alar em fun¢do do MTOW. Observa-se uma
clara distincdo baseada na maturidade do projeto: enquanto conceitos leves apresentam cargas
alares baixas (< 50 kg/m?), os modelos de producgdo (destacados no grafico) convergem para cargas
alares significativamente maiores, situando-se predominantemente na faixa de 80 a 140 kg/m?2. Essa
discrepancia decorre, possivelmente, de uma subestima¢do de massa nas fases iniciais de projeto,

resultando em aeronaves que, na pratica, apresentam pesos superiores aos previstos em concepg¢ao.

Figura 24 — Distribui¢@o da Carga Alar estimada em funcdo do MTOW.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

A partir destes valores, obteve-se a distribui¢do dos Coeficientes de Sustentagcdo (C') operacionais,

2 A Flag na figura indica quais aeronaves tiveram a Carga Alar estimada por modelos preditivos ("True") e quais ji
possuiam esse valor definido em dados técnicos ("False").
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apresentada na[Figura 25| A média amostral situou-se em C, ~ 0,65, com a moda da distribui¢do
proxima a 0,4.

Este resultado indica que, apesar das configuragdes exdticas de propulsao, a asa fixa dos eVTOLSs
lift+cruise opera em regimes aerodindmicos convencionais, similares aos da aviagao geral leve. Isso
sugere que o uso de perfis alares NACA convencionais (séries 4 ou 6 digitos) ou perfis modernos de

fluxo laminar natural é adequado para a fase preliminar de projeto.

Figura 25 — Histograma dos Coeficientes de Sustentagdo (C') estimados para cruzeiro.
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Fonte: Producdo da prépria autora.

5.5.3 Estimativa de Eficiéncia Aerodinamica (L/D)

A eficiéncia aerodindmica (L /D) foi estimada utilizando o modelo de arrasto polar parabdlico
(com Cpg = 0,035 e e = 0, 8), conforme metodologia descrita no Capitulo 3. A [Figura 26]ilustra os
resultados em fungdo da velocidade de voo.

Os valores estimados concentram-se majoritariamente no intervalo entre 6 e 12. Nota-se que o
aumento da velocidade de cruzeiro ndo garante linearmente uma maior eficiéncia; pelo contrdrio, para
algumas configuracdes, a penalidade do arrasto parasita em altas velocidades reduz a razdo L/D se
a carga alar nao for aumentada proporcionalmente. Estes valores tedricos estabelecem uma meta de

desempenho para o projeto detalhado, onde a redugdo do arrasto de interferéncia entre rotores e asa
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Figura 26 — Razdo L/D estimada versus Velocidade de Cruzeiro.
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Fonte: Produ¢do da prépria autora.

serd o principal desafio para superar a barreira de L/D > 12.

Este capitulo cumpriu o objetivo de estruturar e analisar o banco de dados de aeronaves lift+cruise.
Através da andlise estatistica, quantificaram-se as tendéncias de mercado e geraram-se modelos de
regressao robustos para a estimativa de peso vazio (R? ~ 0, 44) e envergadura (R? ~ 0, 51).

A aplicacdo subsequente de modelos aerodinamicos semiempiricos revelou o perfil operacional

tipico desta classe:
* Carga Alar: Elevada nos modelos finais (80—140 kg/m?), priorizando o cruzeiro rapido.

* Coeficiente de Sustentacdo: Moderado (média 0,65), permitindo o uso de perfis alares

convencionais.
* Eficiéncia (L/D): Situada tipicamente entre 8 e 10 para a maioria dos conceitos atuais.

Estes parametros "de frota"fornecem o contexto necessdrio para a proxima etapa deste trabalho. No
Capitulo 5, ferramentas de simulagao de maior fidelidade (OpenVSP) serdo empregadas para validar
estas estimativas preliminares e investigar os efeitos aerodinamicos tridimensionais que os modelos

estatisticos simplificados ndo capturam.
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6 ESTUDOS DE CASOS DE VALIDACAO

Para demonstrar a aplicabilidade da metodologia proposta e aferir a precisdo dos modelos preditivos
desenvolvidos no Capitulo[5] este capitulo apresenta o estudo detalhado de duas aeronaves de referéncia
da categoria lift+cruise.

A estratégia de validacdo consiste em trés etapas:

1. Validacao dos Modelos de Regressao: Aplicagcdo das equagdes de peso e geometria (desenvolvidas

na secdo 4.3) sobre aeronaves conhecidas para quantificar o erro de estimativa.

2. Modelagem e Simulacao Aerodinamica: Reprodugao da geometria no software OpenVSP para

andlise via método de malha de vortices (VLM).

3. Validacao Cruzada: Comparagio dos pardmetros de desempenho (como L /D) obtidos pelas

féormulas semiempiricas, pela simulacao numérica e pelos dados de literatura.
6.1 Selecao dos Modelos de Referéncia

Foram selecionadas duas aeronaves que representam o estado da arte e possuem dados técnicos

publicos com nivel de detalhe suficiente para uma andlise aprofundada:

* NASA Lift+Cruise Reference (Turboelétrico): Um modelo conceitual desenvolvido pela
NASA para servir como base comum de pesquisa em UAM. A escolha deste modelo justifica-se
pela disponibilidade de dados abertos de alta fidelidade documentados por Silva et al.| (2018),

servindo como o padrao ouro tedrico.

* Kitty Hawk Cora (Wisk): Um protétipo em escala real que realizou extensivos voos de teste.
Sua inclusdo, baseada nos dados compilados por Bacchini & Cestino| (2019)), permite testar a

robustez dos modelos frente a uma aeronave real construida e certificada.
6.2 Caso de Estudo 1: NASA Lift+Cruise Reference

O veiculo de referéncia da NASA (RVLT) foi projetado para atender a requisitos genéricos de
missdes UAM, transportando 6 passageiros. A configuragdo analisada neste trabalho € a variante
turboelétrica (hibrida), que combina um gerador a turbina com baterias para alimentar a propulsao
elétrica distribuida.

6.2.1 Especificacoes Técnicas

As principais caracteristicas geométricas e de desempenho da aeronave, extraidas da documentacio

oficial (Silva et al.| 2018) e atualizadas conforme geometria do modelo OpenVSP, estdo resumidas na
Tabela[I6] A ilustra a configuracdo geral da aeronave.
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Tabela 16 — Especificacdes do NASA Lift+Cruise Reference (Turboelétrico).

Parametro Valor

Capacidade 6 passageiros (Carga Paga: 544 kg)

MTOW 2.727 kg (6.013 1b)

Peso Vazio 2.099 kg (4.627 1b)

Envergadura 15,40 m (50,53 ft)

Comprimento 9,1 m (Fuselagem estimada)

Velocidade de Cruzeiro 226 km/h (122 kt)

Alcance de Projeto ~ 139 km (75 nm)

Propulsao 8 Rotores de Sustentacdo + 1 Hélice Pusher

Poténcia Total Instalada 2.517 kW (3.376 hp)
Fonte: Adaptado deSilva et al.| (2018)).

Figura 27 — Visualizacdo do conceito NASA Lift+Cruise Reference.

Fonte: Imagem de (2018).
6.2.2 Comparacao: Dados Reais vs. Modelos Preditivos

Utilizando o MTOW de 2.727 kg como entrada, aplicaram-se as equagdes de regressao desenvolvidas

no Capitulo 4 para estimar o peso vazio e a envergadura. Os resultados sdo confrontados na Tabela[I7]

Tabela 17 — Validagao dos Modelos Preditivos: NASA Lift+Cruise.

Parametro Valor Real (NASA) Valor Estimad Erro Relativo
MTOW (W) 2.727 kg (Input) -

Peso Vazio (W,) 2.099 kg 1.558,2 kg -25,8%
Envergadura (b) 15,40 m 14,16 m -8,0%

Fonte: Produgdo da propria autora.
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Analise dos Resultados:

* Geometria: O modelo estimou a envergadura com um desvio de -8,0%. Este resultado é
satisfatorio para a fase conceitual, indicando que a regressao captura bem as propor¢des gerais
da classe, embora o modelo da NASA possua uma asa ligeiramente mais alongada que a média

da frota estudada.

* Peso: O modelo subestimou o peso vazio em cerca de 25%. Esta discrepancia confirma a
hipdtese levantada no Capitulo 4: a base de dados de regressdo € composta majoritariamente
por aeronaves puramente elétricas. O conceito da NASA, sendo turboelétrico (hibrido), carrega
penalidades de peso adicionais (turbina, gerador, combustivel e sistemas térmicos) que o modelo
estatistico simples ndo contabiliza, destacando a necessidade de um fator de corre¢do para

variantes hibridas.
6.3 Caso de Estudo 2: Kitty Hawk Cora (Wisk)

O Kitty Hawk Cora (atualmente parte da Wisk Aero) € um eVTOL auténomo de dois lugares que
representa a realidade operacional da categoria. Diferente do conceito da NASA, ele é puramente

elétrico e focado em missOes urbanas de curto alcance.
6.3.1 Especificacoes Técnicas

As especificacdes principais do Cora foram compiladas a partir da anélise de Bacchini & Cestino
(2019) e sdo apresentadas na Tabela [I8 O peso vazio foi derivado analiticamente subtraindo-se a

massa estimada das baterias (400 kg) e a carga paga (181 kg) do peso total. A configuracdo visual da
aeronave pode ser observada na

Tabela 18 — Especificacoes da aeronave Kitty Hawk Cora.

Parametro Valor

Capacidade 2 passageiros (Carga Paga: 181 kg)

MTOW 1.224 kg

Peso Vazio Calculado 643 kg (Estimado)

Envergadura 11,0 m

Area da Asa 10,0 m?

Velocidade de Cruzeiro 180 km/h

Alcance ~ 100 km

Propulsao 12 Rotores de Sustentacdo + 1 Hélice Pusher

Fonte: Adaptado de Bacchini & Cestino| (2019).

6.3.2 Comparacao: Dados Reais vs. Modelos Preditivos

Aplicando os mesmos modelos de regressao ao MTOW de 1.224 kg do Cora, obtém-se os resultados
da Tabela[T9
' Estimativas calculadas via Eq. e Eq.
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Figura 28 — Aeronave Kitty Hawk Cora em voo.

Fonte: Imagem de (2024b).
Tabela 19 — Validacdo dos Modelos Preditivos: Kitty Hawk Cora.

Parametro Valor de Referéncia Valor Estimad(ﬂ Erro Relativo
MTOW (Wy) 1.224 kg (Input) -

Peso Vazio (W,) 643 kg 816,8 kg +27,0%
Envergadura (b) 11,0m 10,10 m -8,1%

Fonte: Producdo da prépria autora.

Analise dos Resultados:

* Geometria: O erro de -8,1% na envergadura € consistente com o caso da NASA. O Cora utiliza
uma asa de alto alongamento (AR =~ 12) para maximizar a eficiéncia em cruzeiro, superando a

média estatistica da frota (AR ~ 7 — 9) capturada pelo modelo de regressao.

* Peso: O modelo superestimou o peso vazio em 27%. Diferente do erro da NASA, aqui o modelo
foi conservador, prevendo uma estrutura mais pesada do que a aeronave real. Isso sugere que
o Cora possui uma eficiéncia estrutural (fracdo de peso vazio) superior a média da industria,
provavelmente devido ao uso otimizado de materiais compdsitos avancados, ou que a estimativa
de massa de bateria utilizada na literatura (400 kg) é conservadora. De toda forma, para fins de
projeto preliminar, um modelo que superestima o peso € preferivel a um que subestima, pois

garante margens de seguran¢a no dimensionamento inicial.

2 Estimativas calculadas via Eq. e Eq. @l
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6.4 Validacdo Aerodindmica e Compara¢do Cruzada

A validagdo dos parametros de desempenho aerodindmico dos veiculos lift+cruise selecionados é
crucial para estabelecer a credibilidade do modelo de dados desenvolvido. Esta secao confronta os

resultados obtidos por trés abordagens distintas:
1. Método de Referéncia (Literatura): Dados publicados em artigos técnicos de alta fidelidade.

2. Método Semiempirico: Calculos analiticos baseados nas regressdes e formulas de projeto do
Capitulo 4.

3. Método Numérico: Simulacdo VLM no OpenVSP (VSPAERO).
6.4.1 Anadlise Aerodinamica e Caracterizacao na Literatura

Esta subsecao destrincha os principais coeficientes e métricas de eficiéncia aerodinamica publicados
para os veiculos de referéncia: o conceito NASA Lift+Cruise (Turboelétrico) e o eVTOL Kitty Hawk

Cora.
6.4.1.1 Veiculo Conceitual NASA Lift+Cruise TE (Turboelétrico)

O estudo da NASA (Silva et al., 2018]) foca na quantificagdo dos trade-offs de desempenho
necessdrios para a implementagdo pratica da Mobilidade Aérea Urbana (UAM). O conceito Lift+Cruise
(L+C) foi selecionado para a analise por ser um forte candidato para propulsdo turboelétrica e adequado
para representar a Propulsdo Elétrica Distribuida (DEP).

A Tabela 20| resume as métricas de desempenho aerodindmico e de eficiéncia publicadas para este

conceito.

Tabela 20 — Métricas de Desempenho Aerodinamico: NASA Lift+Cruise TE.

Parametro Valor Unidade
Disk Loading (Rotores de Sustentacao) 9,6 1b/ft?
Eficiéncia Equivalente (L/D.) 7,2 -
Hover Figure of Merit (F)y) 0,70 -
Arrasto de Cruzeiro (D/q) 13,9 ft2
Fator de Arrasto Normalizado (D/q)/(W/1000)%3 4,2 -
Coeficiente de Arrasto Ficticio (C'p ) 0,0141 -
Velocidade de Ponta (Hover Tip Speed) 546 ft/s

Fonte: Adaptado de|Silva et al.| (2018]).

O veiculo foi projetado para uma missao com 1.200 Ib de carga 1til, utilizando um propulsor pusher
(446 hp) e oito rotores de sustentacdo (88 hp cada) (Silva et al., 2018]). Alguns pontos de destaque

foram:



96

* Eficiéncia de Cruzeiro (L/D.): O valor de 7,2 refere-se ao Equivalent Lift-to-Drag, definido
como a razdo (W - V') /P,.,. Silva et al.|(2018)) afirmam que o L/ D, dos conceitos Lift+Cruise

€ superior ao dos outros veiculos VTOL examinados, apesar das perdas sist€micas.

* Arrasto de Cruzeiro: O alto valor de D/q = 13,9 ft* reflete a penalidade aerodindmica dos
componentes inativos. O conceito priorizou uma asa de alto alongamento (high aspect-ratio)

justamente para compensar esse arrasto e maximizar o L/ D, em cruzeiro.

* Figure of Merit (F);): O valor de 0,70 indica uma boa efici€ncia dos rotores em voo pairado,

definida pela razdo entre a poténcia ideal induzida e a poténcia real no eixo.

* Dinamica: A velocidade de ponta das pas foi limitada a 546 ft/s para mitiga¢do de ruido. Nota-se
também que a autoridade de arfagem (pitch) necessaria durante a transicao € elevada, operando

préxima ao estol da asa.
6.4.1.2 Veiculo Kitty Hawk Cora (Wisk)

A aeronave Cora € um eVTOL do tipo Lift+Cruise que utiliza uma asa para cruzeiro eficiente e
rotores separados para sustentacdo vertical. O estudo de Bacchini & Cestino|(2019) calculou a polar

de arrasto explicita da aeronave com base na teoria da linha de sustentacao.

Tabela 21 — Parametros Aerodinamicos: Kitty Hawk Cora.

Parametro Valor Unidade
Polar de Arrasto (Cp) 0,0438 + 0,0294 - C? -
Coeficiente de Arrasto Parasita (C'pg) 0,0438 -
Fator de Arrasto Induzido (k) 0,0294 -
Eficiéncia Maxima ((L/D)az) 13,9 -
Velocidade de Maximo L/D (V) 145 km/h
Velocidade de Cruzeiro (V,ise) 180 km/h
Angulo de Ataque em Cruzeiro (Qveryise) 8 graus
Envergadura 11,0 m
Area da Asa (S) 10,0 m?
Carga Discal (Disk Loading) 880 N/m?

Fonte: Adaptado de Bacchini & Cestino (2019).
Alguns pontos de destaque foram:

* Eficiéncia de Cruzeiro ((L/D),,q.): O Cora atinge um (L/ D)., de 13,9, impulsionado pelo
uso de uma asa de altissimo alongamento.

* Polar de Arrasto: O coeficiente C'py = 0, 0438 é significativamente impactado pelo arrasto de

interferéncia dos pilones e dos 12 propulsores verticais parados.

« Angulos de Design: O angulo de incidéncia asa-fuselagem de 12, 4° permite um cruzeiro
confortavel com a fuselagem nivelada enquanto a asa opera em alto dngulo de ataque (o = 8°),

reduzindo a area alar necessaria.
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« Compromisso de Projeto: Com carga discal de 880 N/m?, o Cora requer quatro vezes mais
energia para pairar que um multicoptero leve equivalente, confirmando que o design Lift+Cruise

€ um compromisso focado na eficiéncia de cruzeiro em detrimento do voo pairado.
6.4.2 Estimativas pelo Método Semiempirico

Nesta etapa, aplicam-se as equagdes e premissas do Capitulo[5|aos dados geométricos das aeronaves
de referéncia para gerar as estimativas de primeira ordem.

As premissas do método semiempirico utilizadas foram:

* Coeficiente de arrasto parasita base fixo: C'pg pase = 0, 035.
* Fator de eficiéncia de Oswald: e = 0, 8.

* Cilculo do arrasto induzido: k = 1/(7w - AR - e).

A Tabela[22] apresenta os resultados calculados |

Tabela 22 — Resultados do Método Semiempirico (Calculo Préprio).

Parametro Calculado NASA Lift+Cruise Kitty Hawk Cora
Alongamento (AR) 11,03 12,10

Fator de Arrasto Induzido (k) 0,0361 0,0329
Carga Alar (1V/5S) 127 kg/m? 122 kg/m?
Coeficiente de Sustentacdo (Cr,_ ...) 0,64 0,82
Arrasto Total Estimado (Cp) 0,0498 0,0570
Eficiéncia Estimada (L /D) 12,9 14,3

Fonte: Producdo da prépria autora.

6.4.3 Simulacao Aerodinimica no OpenVSP (VSPAERO)

Embora os modelos semiempiricos fornecam uma estimativa inicial valiosa, eles baseiam-se em
correlacdes estatisticas e simplificacdes bidimensionais que ignoram efeitos tridimensionais complexos,
como a distribui¢do de sustentacdo ao longo da envergadura e o arrasto induzido especifico da forma
em planta. Para refinar estas estimativas e validar a fisica do voo, as geometrias das aeronaves de
referéncia foram modeladas e simuladas no software OpenVSP (NASA Vehicle Sketch Pad).

6.4.3.1 Objetivo e Metodologia de Modelagem

O objetivo principal da simulagdo € obter a polar de arrasto induzido (Cp; x C1) e a inclinag¢do da
curva de sustentacdo (C',) com maior fidelidade.

Para tanto, os modelos geométricos foram simplificados para a configuracdo de "Asa Limpa"(Clean
Wing), isolando as superficies sustentadoras principais para a andlise de malha de vortices. Esta

abordagem evita instabilidades numéricas comuns na interacdo entre malhas de corpos rombudos

3 Nota: Cdlculos realizados considerando as dreas de asa e envergaduras reais das aeronaves (by ag4 = 15, 4m).
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(fuselagem/rotores) e superficies finas no método VLM. A [Figura 29| e a[Figura 30| apresentam os

modelos computacionais desenvolvidos.

Figura 29 — Modelo geométrico do NASA Lift+Cruise implementado no OpenVSP.

Fonte: Producdo da prépria autora.

6.4.3.2  Configuracdo do Solver e Condicoes de Contorno

As simulagdes foram executadas utilizando o médulo aerodinamico VSPAERO, configurado para
o método de Malha de Vortices (Vortex Lattice Method - VLM) em regime estaciondrio. Este método
modela a asa como uma superficie de sustentacao fina discretizada em painéis de vortices, sendo ideal
para capturar o arrasto induzido (Cp;) em regime linear.

As condi¢des de contorno e parametros do solver foram definidos para replicar as condicdes de

cruzeiro calculadas na fase analitica:

* Discretizacao da Malha: Foi realizado um estudo de convergéncia (detalhado na Se¢io[d.3.4)
que definiu uma resolucao de 40 painéis na dire¢do da corda (Num U = 40) e distribuicao

cosseno para capturar adequadamente os gradientes de pressdao no bordo de ataque.

¢ Modelo de Esteira: Utilizou-se uma esteira iterativa com relaxamento (Relaxation = 1.0) e

40 iteragOes para garantir a estabilidade da solu¢do numérica do campo de escoamento.
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Figura 30 — Modelo geométrico do Kitty Hawk Cora implementado no OpenV SP.

Fonte: Producdo da prépria autora.

* Condicoes de Voo:

— Mach: 0,20 (NASA) e 0,17 (Cora), com correcao de compressibilidade de Prandtl-Glauert

ativada.
— Densidade: p = 1,0581 kg/m® (Altitude de 1500m ISA).

— Varredura (a-Sweep): Angulo de ataque variando de -4° a +12°, permitindo a construcio

completa da curva de sustentacdo e a identificagdo do ponto de operagdo (L = W).
6.4.3.3 Estratégia de Simulacdo e Configuracoes Adicionais

Para isolar os efeitos de arrasto induzido da geometria da asa (Cp;) das incertezas associadas a
modelagem de corpos rombudos em métodos de potencial (VLM), a validagc@o quantitativa principal
foi realizada na configuracdo "Asa Isolada"(Wing-Only).

Nao obstante, simulacdes complementares da configuracdo completa (incluindo fuselagem, empenagens
e representacdo simplificada dos rotores) foram executadas para andlise qualitativa da interferéncia

aerodinamica e visualizacdo da esteira de vortices.
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6.4.3.4 Andlise dos Resultados Aerodindamicos: NASA Lift+Cruise Reference

A simulacdo aerodindmica da asa isolada do conceito NASA Lift+Cruise, realizada através do
método de malha de vortices (VLM), permitiu a obten¢do das curvas caracteristicas de desempenho
longitudinal. A andlise abrangeu uma varredura de angulos de ataque («) entre -4° e +12°, com
corre¢do de compressibilidade para Mach 0,20.

A apresenta a curva de sustentacdo (C X «). Observa-se um comportamento linear
classico na regido de cruzeiro, com inclinac¢io da curva de sustentacido (C7,,) tipica de asas de alto
alongamento (AR =~ 11). O coeficiente de sustentacdo de projeto para cruzeiro (C, = 0, 60) € atingido
em um angulo de ataque moderado de o = 1, 82°, indicando que a asa opera em uma regido de baixo

arrasto induzido durante a fase principal da missao.

Figura 31 — Curva de sustentagdo (C';, x «) obtida via VSPAERO para o NASA Lift+Cruise.

Curva de Sustentacdo (C; X a) - NASA Lift+Cruise
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Fonte: Produ¢do da prépria autora.
A polar de arrasto da aeronave, ilustrada na[Figura 32] foi construida utilizando o método de Drag

Build-up. A curva tracejada representa o arrasto induzido (C'p;) calculado diretamente pelo solver
VLM, enquanto a curva sélida incorpora o coeficiente de arrasto parasita estimado pela literatura
(Cpo = 0,0141) para contabilizar a fuselagem, empenagens e componentes de propulsdo distribuida.
A eficiéncia aerodinidmica resultante é apresentada na A aeronave demonstra um
desempenho excepcional, com uma razdo de planeio maxima ((L/D),,q,) superior a 18.
Para a condi¢do de cruzeiro estabelecida no dimensionamento preliminar, os parametros operacionais
extraidos da simulacdo sdo detalhados a seguir:

* Ponto de Operacao: o, ciro = 1,82°.
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Figura 32 — Polar de arrasto (C, x Cp) com decomposicdo dos componentes induzido e total.

Polar de Arrasto - NASA Lift+Cruise
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Fonte: Produ¢do da prépria autora.

Figura 33 — Eficiéncia aerodindmica (L /D) em funcdo do dngulo de ataque.
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Fonte: Produ¢do da prépria autora.
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* Sustentacido: C, = 0,6012.
e Arrasto Total: C'p = 0, 03296 (sendo Cp; ~ 0,0189 e C'py = 0,0141).

* Eficiéncia (L/D): 18,24.

Este valor de eficiéncia (/D ~ 18,2) supera a estimativa semiempirica conservadora (12,9)
e aproxima-se do limite tedrico para asas limpas de alto alongamento, validando a escolha da

configuracdo geométrica da NASA para maximizar o alcance em missoes regionais.
6.4.3.5 Andlise dos Resultados Aerodinamicos: Kitty Hawk Cora

A mesma metodologia de simulacdo (VSPAERO/VLM) foi aplicada a geometria da asa do Kitty
Hawk Cora. As condi¢des de contorno incluiram uma varredura de « entre -4° ¢ +12° a Mach 0,17,
visando capturar o comportamento em torno do ponto de projeto de cruzeiro (180 km/h).

A curva de sustentagdo, apresentada na|Figura 34 revela uma inclinagdo (C',,) caracteristica de
asas retas de alto alongamento. Um dado relevante observado é o angulo de ataque necessario para
o cruzeiro: para atingir o coeficiente de sustentacgio requerido de C';, = 0, 84, a asa isolada precisou
operar a o = 11,0°. Este valor € superior ao angulo de incidéncia tipico de projeto (8° segundo a
literatura (Bacchini; Cestino, 2019))), sugerindo que a fuselagem e os booms (nao simulados no VLM)
contribuem positivamente para a sustentacao total ou que o perfil alar real possui curvatura (camber)

superior ao genérico utilizado na reconstrucdo geométrica.

Figura 34 — Curva de sustentacdo (C', x «) para o Kitty Hawk Cora.

Curva de Sustentacao - Kitty Hawk Cora
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Fonte: Producdo da prépria autora.



103

A exibe a polar de arrasto composta. A componente induzida (Cp;), calculada pelo
VSPAERO, cresce quadraticamente conforme esperado. O arrasto total incorpora a penalidade
significativa de C'pg = 0, 0438 (extraida de [Bacchini & Cestino| (2019))), que representa a resisténcia

aerodinamica dos 12 rotores de sustentacdo parados e seus suportes.

Figura 35 — Polar de arrasto do Cora, evidenciando a alta penalidade parasita dos rotores.

Polar de Arrasto - Kitty Hawk Cora
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Fonte: Produgdo da prépria autora.

A eficiéncia aerodindmica resultante é detalhada na Diferentemente do conceito da
NASA, o Cora apresenta um pico de eficiéncia mais "achatado"e sensivel ao arrasto parasita elevado.

Os parametros operacionais no ponto de cruzeiro simulado sdo:
* Ponto de Operacao: o, ciro = 11,00°.
* Sustentacido: C;, = 0, 8385.

* Arrasto Total: C'p, = 0,0832 (sendo Cp; =~ 0,0394 ¢ Cpy = 0, 0438).

Eficiéncia (L/D): 10,07.

O valor obtido (L/D = 10, 1) ficou abaixo tanto da estimativa semiempirica (14,3) quanto da
literatura (13,9). Esta discrepancia conservadora deve-se, primariamente, ao alto arrasto induzido
gerado pelo VLM no angulo de ataque elevado (11°) necessario para sustentar a aeronave com a asa
"limpa". Na aeronave real, a interagdo asa-fuselagem e o efeito de /ift-enhancing dos rotores frontais
podem permitir angulos de ataque menores para o mesmo C',, reduzindo o Cp; e elevando a eficiéncia

global para mais perto de 14.
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Figura 36 — Eficiéncia aerodindmica (L /D) em fungdo do dngulo de ataque.

12.5

10.0

N
o

o
=}

N
&

0.0

Eficiéncia Aerodinamica (L/D)

Eficiéncia (L/D) - Kitty Hawk Cora

Méx: 10.2

-2 0 2 4 6 8
Angulo de Ataque (graus)

10 12

Fonte: Produ¢do da prépria autora.

6.4.4 Comparacao Cruzada e Validacao dos Resultados

A Tabela[23] apresenta o comparativo detalhado dos coeficientes aerodindmicos obtidos no ponto

de cruzeiro para as trés abordagens. O erro relativo foi calculado tomando os dados da literatura como

referéncia.

Tabela 23 — Validag¢do Cruzada dos Parametros Aerodinamicos de Cruzeiro.

Parametro

‘ Literatura (Ref.) ‘ Semiempirico Erro (%) ‘ OpenVSP (VLM) Erro (%)

Caso 1: Kitty Hawk Cora

C', (Sustentagdo) ~ 0,84 0,82 -2,4% 0,84 0,0%
Cpo (Parasita) 0,0438 0,0350 -20,1% 0,0438 (Ref)
Cp; (Induzido) 0,0260 0,0220 -15,4% 0,0394 +51,5%
CDrorar 0,0698 0,0570 -18,3% 0,0832 +19,2%
Eficiéncia (L/D) 13,9 14,3 +2,9% 10,1 -27,3%
Caso 2: NASA Lift+Cruise

C', (Sustentagdo) ~ 0,60 0,64 +6,7% 0,60 0,0%
Cpo (Parasita) 0,0141 0,0350 +148% 0,0141%* (Ref)
Cp; (Induzido) ~ 0,0250 0,0148 -40,8% 0,0189 -24,4%
Chrosr ~ 0,0400 0,0498 +24.,5% 0,0330 -17,5%
Eficiéncia (L/D) 15,0 12,9 -14,0% 18,2 +21,3%

Fonte: Produgdo da prépria autora.
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A andlise dos dados mostra comportamentos distintos para cada método:

» Método Semiempirico: No caso do Cora, o método acertou muito bem a eficiéncia final (/D

com erro de apenas 2,9%), mas 1sso ocorreu por uma compensacao de erros: ele subestimou tanto
o arrasto parasita (C'pg) quanto o induzido. Ja para a NASA, o uso do valor fixo de C'pg = 0,035
penalizou muito o resultado, pois a aeronave de referéncia tem um design laminar muito mais
eficiente (0, 014). Isso mostra que o método semiempirico € bom para uma estimativa inicial

conservadora, mas depende muito da escolha correta do coeficiente de arrasto parasita.

Simulacdo OpenVSP (VLM): Para o Cora, a simulag@o ficou pessimista (L/D ~ 10). O
software indicou que, para gerar a sustentagdo necessaria com a asa limpa, seria preciso um
angulo de ataque de 11°, o que gerou muito arrasto induzido (C'p; 51% maior que o esperado). Na
aeronave real, a fuselagem e os motores provavelmente ajudam a gerar sustentacdo, diminuindo

esse angulo.

No caso da NASA, o VSPAERO mostrou um potencial excelente para a asa (L/D =~ 18),
superando a referéncia de projeto (15). Isso indica que a geometria da asa é muito eficiente, mas
o valor real deve ser menor devido a interferéncias aerodindmicas que o método de malha de

vortices ndo captura.

4

Na simulagiio VLM, o Cpq da literatura foi somado manualmente (Drag Build-up). O Cp, da literatura foi estimado
analiticamente para referéncia.
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7 CONCLUSAO E TRABALHOS FUTUROS

O presente trabalho buscou mitigar a escassez de dados técnicos para o projeto conceitual de

aeronaves eVTOL da categoria lift+cruise, desenvolvendo e validando ferramentas de estimativa inicial.

Através da compilacgdo estruturada de dados, andlise estatistica e simulagdo computacional, estabeleceu-

se uma metodologia robusta para estimativa de parametros de projeto em fases preliminares.

As conclusdes apresentadas a seguir fundamentam-se nos resultados das anélises estatisticas e dos

estudos de caso realizados.

7.1

Sintese das Contribui¢cdes e Resultados

As principais contribui¢des deste estudo podem ser sintetizadas nos seguintes pontos:

. Compilacao de Banco de Dados Abrangente: Foi estruturado um banco de dados curado

contendo especificacdes de mais de 40 aeronaves lift+cruise, classificadas por estidgio de

maturidade.

. Desenvolvimento e aplicacao de metodologia transparente: Definicao de procedimento claro

e replicdvel para curadoria de dados e estimagdo de parametros aerodindmicos e de desempenho

ausentes.

. Consolida¢ao de Base de Dados e Identificacao de Tendéncias de Projeto Cruciais: Analisada

a divergéncia de desempenho entre conceitos e produtos e o impacto da fonte de energia. A
andlise estatistica revelou a convergéncia dos modelos de producdo para aeronaves com até 2000
kg de MTOW, cargas alares elevadas (80 a 140 kg/m?) e velocidades de cruzeiro acima de 200
km/h, contrastando com a dispersao observada em projetos conceituais.

. Desenvolvimento de Modelos de Regressao Preditiva: Desenvolveram-se equagdes de regressao

linear para estimar o peso vazio e a envergadura a partir do MTOW. A validagdo cruzada
demonstrou que o modelo de peso (W, ~ 0,49 - MTOW + 213) atua como uma estimativa
conservadora para aeronaves elétricas otimizadas (superestimando o peso do Kitty Hawk Cora
em 27%), enquanto tende a subestimar o peso de configuragdes hibridas complexas (erro de
-25% no conceito da NASA). As correlacdes geométricas apresentaram desvios consistentes em

torno de -8%, validando sua utilidade para dimensionamento inicial.

. Caracterizacao Aerodinamica: A aplicacdo da metodologia semiempirica permitiu mapear a

eficiéncia da frota. Concluiu-se que a configuragdo [ift+cruise opera tipicamente com razdes de
planeio (L/D) entre 10 e 14. A validagdo cruzada mostrou que o método analitico simplificado
(com C'py fixo) apresentou um desvio de apenas 2,9% em relagdo aos dados de literatura para o

Cora, validando-o como ferramenta de triagem inicial.

. Validacao Numérica via VLM: As simula¢des no OpenVSP comprovaram o alto potencial

aerodindmico das asas de alto alongamento utilizadas nesta categoria, atingindo /D superior

a 18 para geometrias limpas. A andlise também destacou a limitacdo do método de malha de
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vortices em capturar o arrasto de corpos rombudos, reforcando a necessidade de abordagens
hibridas (Drag Build-up) para resultados realistas.

7. Comparacio e Validacao Cruzada: A triangulacdo dos métodos demonstrou que a abordagem
semiempirica oferece o melhor equilibrio para fases iniciais, prevendo a eficiéncia (L/D) com
desvios aceitaveis (erro de +2,9% para o Cora e -14% para o NASA). Ja a simulacdo numérica
via VLM, embora mais complexa, mostrou-se sensivel a modelagem do arrasto parasita, exigindo

corre¢des analiticas para fornecer valores de desempenho alinhados com a operacdo real.
7.2 Limita¢des do Estudo

Apesar do rigor metodoldgico, o trabalho esté sujeito a limitagdes inerentes a disponibilidade de

dados e as ferramentas empregadas. As principais limitagdes identificadas foram:

* Dependéncia de Dados Publicos: A andlise estd limitada a precisdo e disponibilidade de dados

divulgados publicamente, que podem ser otimistas ou incompletos.

* Incerteza e Simplificacoes nas Estimativas: A metodologia semiempirica depende de suposicoes
como um valor constante para o C'pg, que na realidade varia com a complexidade do projeto.
Embora estatisticamente vélido para a média, isso penaliza projetos aerodinamicamente refinados

e favorece designs com maior area frontal.

* Tamanho da Amostra: O ndmero de aeronaves com dados completos de peso ainda é

relativamente pequeno, o que limita o poder estatistico dos modelos de regressao.

* Heterogeneidade da Amostra: A base de dados combina aeronaves certificadas com conceitos
tedricos e protétipos de escalas variadas. Embora a segmentacao por "Estdgio"tenha mitigado
este efeito, a precisdo das regressoes ainda € influenciada por dados declarados por fabricantes
que podem ser otimistas. Isso resulta em coeficientes de determinacdo (12%) moderados (entre

0,44 e 0,51) nas regressoes.

* Limitacoes do Método VLM: O solver VSPAERO (escoamento potencial) ndo modela a
separagdo de fluxo nem o arrasto de pressao viscosa. Consequentemente, a interagdo aerodinamica
complexa entre os rotores de sustentagio parados e a asa (efeito de esteira e bloqueio) nao foi

totalmente capturada nas simulagdes numéricas.
7.3 Recomendag¢des para Trabalhos Futuros

Com base nas contribui¢des e limitagdes deste estudo, visando continuidade e aprofundamento,

sugerem-se as seguintes frentes de trabalho:

* Expansao e Segregaciao do Banco de Dados: Continuar a alimentar o banco de dados com
novos projetos e, conforme a amostra cresca, criar equacdes de regressao distintas para aeronaves

puramente elétricas e hibridas. Isso visa reduzir o erro de estimativa de peso observado nos



108

estudos de caso, isolando a massa das baterias da massa dos geradores/combustivel. Além disso,

incluir outras configuragdes de eVTOL para permitir estudos comparativos.

Refinamento da Estimativa de Eficiéncia (L/D): Investigar métodos analiticos reversos que
utilizem dados diretos do fabricante (como poténcia instalada, MTOW, velocidade maxima e
area de asa estimada por vista superior) para deduzir a eficiéncia aerodindmica em cruzeiro,

reduzindo a dependéncia da suposi¢dao de um C'p constante.

Refinamento dos Modelos de Arrasto: Evoluir da polar de arrasto simplificada para um
método de Component Build-up detalhado, somando as contribui¢des individuais de fuselagem,

empenagem, naceles e interferéncias para uma predi¢ao mais fiel do C'py.

Geracao de Banco de Dados Aerodinamico Sintético: Realizar estudos paramétricos no
OpenVSP, variando caracteristicas geométricas (como afilamento, tor¢cao e alongamento) em
torno da geometria base das aeronaves modeladas. Isso permitird criar uma base de dados

aerodindmicos mais ampla para o treinamento de modelos de correlacdo mais robustos.

Analise Visual de Dispersao: Implementar matrizes de dispersio (scatter matrices ou pairplots)
para complementar a andlise estatistica. Isso permitird identificar relagdes ndo lineares entre os
parametros de projeto (que a matriz de Pearson ndo captura) e visualizar melhor a distribui¢do

de outliers e agrupamentos de dados.

Desenvolvimento de Modelos Multivariaveis: Evoluir para modelos de regressdo que incluam

mais varidveis (e.g., alcance, velocidade) para predizer o peso vazio com maior fidelidade.

Segregaciao dos Modelos de Peso: Com a expansao futura do banco de dados, recomenda-se
criar equagdes de regressdo distintas para aeronaves puramente elétricas e hibridas, visando

reduzir o erro de estimativa observado nos estudos de caso.

Anadlise de Missao: Integrar as polares de arrasto obtidas neste trabalho a um algoritmo de
desempenho de missdo para estimar o consumo energético e o alcance com maior precisdo do

que as correlacdes basicas de Breguet.

Integracio de Analise de Custo e Ruido: Expandir o escopo da andlise para incorporar modelos

para estimativa de custo e predi¢do da assinatura acustica, fatores criticos para a viabilidade da
UAM.

Simulacio de Alta Fidelidade (CFD): Realizar estudos em CFD (RANS) para investigar a
interferéncia aerodindmica entre os rotores verticais € a asa, quantificando a penalidade de arrasto

dos rotores parados e o impacto na eficiéncia da asa.

Plataforma de Consulta Pablica: Finalizar o desenvolvimento e a implementagao da plataforma
web interativa para disponibilizacao publica do banco de dados, permitindo que a comunidade

académica visualize tendéncias e filtre aeronaves por pardmetros técnicos.
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APENDICE A - DADOS TECNICOS DA FROTA LIFT+CRUISE

Este apéndice apresenta a relacao das aeronaves catalogadas no banco de dados desenvolvido neste
trabalho, contendo os principais parametros técnicos utilizados nas anélises estatisticas e aerodinamicas.
Os dados foram compilados a partir de especificacdes de fabricantes e relatérios técnicos, classificados

por estdgio de desenvolvimento.

Tabela 24 — Compilagdo técnica detalhada da frota Lift+Cruise

Fabr. Modelo Comp. Env. MTOW Vazio Carga Pax Alc. Aut. Vel. Estagio
m (m) (kg (kg) (kg (km) (min) (km/h)
Beta ALIA-250 12 152 2750 - - 5 463 120 275 Produgdo
Technolo.
Pipistrel Nuuva V300 113 132 1700 460 - 0 1111 720 220 Produgdo
Elroy Air  Chaparral 5.9 8.0 865 - - 0 482 - 230  Produgdo
Cl1
Volkswagen ~ V.MO 10.6 11.2 900 - - 4 200 60 200  Produgdo
Ch.
Aerospace  Feipeng 53 9 400 300 - - 700 60 115  Produgdo
Tim. FP-981C
ARC C-600 6.7 82 600 450 - - 217 100 150 Produgdo
Aerosyste.
Ascendance ~ ATEA - - 2000 - - 5 400 120 200 Produgdo
F.
AutoFlight V400 6.7 9 400 300 - - 300 - - Producao
Albatros.
Vertical VX4 13 15 3200 - - 5 160 60 240  Produgdo
Aero.
Wisk Gen 6 - 15 2400 - - 4 144 45 222 Produgio
(Boeing)
Archer Midnight 11.5 145 2900 - - 5 160 60 240  Producdo
Aviati.
Eve Air Eve V-1 - 15 2800 - - 5 100 - 200 Produgdo
Mobil.
Joby S4 7.3 11.6 2400 1950 - 5 160 - 320  Produgdo
Aviation
Lilium Lilium Jet 87 139 3175 - - 7 250 60 280  Producdo
Airbus Vahana 57 62 815 475 - 1 50 20 185  Protdtipo
Aurora PAV - 8.5 600 420 - 2 80 30 180  Protétipo
Flight
AutoFlight Prosperity I - 12.8 1500 1000 - 4 250 75 200  Protdtipo
Beta ALIA-250 12 152 3175 - - 6 460 - 270  Protétipo
Technolo. P
EHang VT-30 - 94 950 - - 2 300 100 100 Protétipo
Honda eVTOL - 10 1200 - - 4 400 - 250  Protétipo
Kitty Heaviside - 6 400 - - 1 160 35 290  Protdtipo
Hawk

Continua...




Tabela 24 - continuacio

Fabr. Modelo Comp. Env. MTOW Vazio Carga Pax Alc. Aut. Vel. Estagio

Wisk Cora - 11 1224 643 - 2 100 35 180  Protdtipo
NASA  Lift+Cruise 9.1 154 2727 2099 - 6 139 37 226  Protétipo
Opener BlackFly - 4.1 142 - - 1 40 25 100  Protdtipo

Supernal S-Al - 15 2800 - - 5 100 - 290  Protétipo
Volocopter VoloRegion - 12 900 600 - 4 100 - 180  Protdétipo
Volkswagen ~ V.MO 10,6 11.2 2300 - - 4 200 60 200  Protdtipo

Xpeng X2 4.9 5 560 - - 2 75 35 130 Protdétipo

ZeroAvia ZA600 - - 2000 - - 19 500 60 300  Protétipo
Aerofugia AE200 - 13 2500 - - 5 300 - 250  Conceito

ARC Q-Starling 9.5 7.5 1040 726 - 2 800 100 460 Conceito

Aerosyste.

Bell Nexus 4EX - 15 3175 - - 95 25 241  Conceito
Dufour Aero3 11.5 13,5 2800 1500 - 1020 180 350 Conceito
Aerosp.

Embraer Pulse - 11 1800 - - 4 250 - 200  Conceito

GKN Skybus - 22 4500 - - 30 100 - 200  Conceito

Aerospace
Hien Aero HIEN 8 12 100 - - 5 150 - 180  Conceito

Tec.

Horizon  Cavorite X7 11.5 15 2500 1814 - 7 1450 - 450  Conceito

Aircr.
MEVA  MEVA X-1 - - 1400 - - 5 100 - 250  Conceito
Aerospace

Fonte: Producdo do préprio autor. (-) indica dado nao disponivel.
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