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RESUMO

ZANDONADI, P. H. M. Desenvolvimento de um software para analise e otimizacao multi-
variavel de desempenho de aeronaves. 2023. 89 p. Trabalho de Conclusdo de Curso (Gradua-
cdo em Engenharia Aerondutica) — Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Federal de
Uberlandia, Uberlandia - MG, 2023.

O projeto de uma aeronave tem como produto a unido de caracteristicas 6timas de todas as
disciplinas que permeiam seu desenvolvimento. Ainda assim, € necessdrio cuidado e flexibilidade
para adaptar pontos 6timos locais de cada médulo para que nao interfiram negativamente nos
demais. A aviacdo, em sua concepg¢do e operacao, ¢ definida por constantes relagdes de troca, que
devem ser estudadas a fim de maximizar os ganhos e diminuir as perdas para o objetivo desejado.
O presente trabalho busca detalhar e discutir tais relagdes que caracterizam o desempenho de
aeronaves em todas as suas fases de voo, ao discretizar e equacionar toda missao. A partir do
equacionamento, propde-se a criacdo de um software em MATLAB que permita ao usudrio a
variacdo dos parametros de interesse que melhor atendam sua necessidade de operacdo, aliado a
um banco de dados robusto de caracteristicas das aeronaves e aeroportos. Exemplos de utilizagdao
sdo demonstrados para configuracdes de aeronaves a jato e a hélice, em que sdo otimizados
alcance, autonomia e consumo de combustivel, além de discutir a implementacdo de um retrofit

hibrido-elétrico com emprego de baterias e tecnologias de sistemas MEA.

Palavras-chave: Desempenho de Aeronaves, Fase de Voo, MATLAB, Software, Otimizacao.



ABSTRACT

ZANDONADI, P. H. M. Development of a software for analysis and multivariable optimi-
zation of aircraft performance. 2023. 89 p. Trabalho de Conclusdo de Curso (Graduacdo em
Engenharia Aerondutica) — Faculdade de Engenharia Mecénica, Universidade Federal de Uber-
landia, Uberlandia - MG, 2023.

The result of an aircraft project is the union of the optimal characteristics of all disciplines that
involves its development. Even so, caution and flexibility are needed to adapt local optimal
points of each module so that they do not negatively contribute with the others. Aviation, in its
conception and operation, is defined by constant trade-off relationships, which must be studied
in order to maximize gains and reduce losses for the desired objective. The present work seeks
to detail and discuss such relationships that characterize the performance of aircraft in all their
flight phases, by discretizing and equating the entire mission. Based on the calculations, it
proposes the creation of a software in MATLAB that allows the user to vary the parameters of
interest that best meet their operation needs, combined with a robust database of aircraft and
airport characteristics. Usage examples are demonstrated for configurations of jet and propeller
aircraft, in which range, endurance and fuel consumption are optimized, as well as discussing

the implementation of a hybrid-electric retrofit using batteries and MEA system technologies, .

Keywords: Aircraft Performance, Flight Phase, MATLAB, Software, Optimization.
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CAPITULO

INTRODUCAO

A industria Aerondutica €, a0 mesmo tempo, admirdvel e desafiadora. Admirdvel por
realizar e sustentar até hoje o feito sonhado por muitos e executado por poucos, como os pioneiros
Alberto Santos Dummont, na Franca, e os irmaos Wright, nos EUA, ao conseguirem voar em
mdquinas mais pesadas que o ar nos primeiros anos do século XX (UNIFEI, 2023). Desafiadora
por ter se tornado o pilar de um dos maiores modais de transporte mundial de pessoas e cargas,
em um ambiente de muita competicdo e pouca margem de lucro. Segundo o jornal inglés
The Independent (2019), o nimero de empresas aéreas que encerraram suas operagcdes apenas
em 2019 foi de ao menos 23, mesmo em um ano considerado bom para o setor aéreo, com o

maior nimero histérico de passageiros transportados (CIRIUM, 2022).

O impacto da Pandemia de COVID-19, por exemplo, atingiu diretamente o setor de
transporte aéreo e a industria aerondutica como um todo. Segundo levantamento feito pela
CIRIUM (2022), o trafego aéreo mundial em 2019 foi de mais de 4,5 bilhdes de passageiros,
maximo patamar historico que despencou para 1,8 bilhdo em 2020 e 2,3 bilhdes em 2021. Ja
em 2022, o indice apresentou boa recuperacao, chegando a 80% do numero registrado em 2019.
Ja as perdas financeiras liquidas das companhias aéreas sao estimadas mundialmente em 220
bilhdes de dolares entre 2020 e 2022, também segundo a CIRIUM (2023).

Nesse sentido, as inovagdes tecnoldgicas e melhorias nos projetos de aeronaves buscam
sempre otimizar seus produtos, sistemas e subsistemas. Seu objetivo é aprimorar o desempenho
aerodinamico e propulsivo, passando ainda por aspectos estruturais, de estabilidade e controle,
entre muitos outros médulos inerentes ao projeto aerondutico, como definido e aprofundado por
Anderson (2010), Sadraey (2012) e Raymer (2018). Fundamentalmente, para o operador aéreo,

isso representa a diminui¢do de custos bem como melhoria na eficiéncia de suas operacoes.
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Para atingir o ponto 6timo, € preciso para além de um projeto de produto robusto e
bem desenvolvido, também aperfeicoar a propria operagdo dentro do envelope do veiculo.
Assim, otimizagao de trajetdrias, peso e balanceamento sao fundamentais para que o operador
aéreo consiga obter a maior eficiéncia de cada voo com os menores gastos. Como ja abordado
anteriormente, a competi¢ao no setor aéreo causa grandes impactos para novos ingressantes no

ramo, que por muitas vezes nio conseguem sustentar suas operacdes e acabam por encerri-las.

Com isso em mente, tomou-se como motivacdo para a producdo deste trabalho, que
serd detalhado nos préximos capitulos quanto aos objetivos, metodologias, referéncias tedricas
e técnicas ja existentes bem como a proposta de novas abordagens, tendo seus resultados e

sugestoes futuras discutidas posteriormente.

1.1 Objetivos e Metodologia

O presente trabalho tem como tema a caracterizacdo da operacgdo discretizada em fases
de voo de uma aeronave comercial, definida como missdo, com a identificacdo dos principais
parametros que afetam seu desempenho em cada fase. A partir de seu equacionamento, serao
definidas as varidveis pertinentes em relagdo a aeronave e ao local de operacdo, para que possam
ser modificadas e otimizadas de acordo com a necessidade. O objetivo principal do trabalho € a
otimiza¢@o de um plano de voo para uma aeronave escolhida ou definida pelo usudrio, buscando
atender as principais necessidades do operador aéreo quanto a otimizag¢do da missao de seu

equipamento, que pode ter como fungdo-objetivo:

¢ Minimizar consumo de combustivel na rota;
e Maximizar o alcance da aeronave;

e Maximizar a autonomia da aeronave;

* Minimizar o tempo de voo da aeronave;

* Maximizar a carga paga transportada na rota.

A Metodologia abordada serd baseada na discretizacdo das varidveis de impacto na
missdo da aeronave e criacao de funcdes que serdo otimizadas por meio de ferramentas com-
putacionais. O software MATLAB sera utilizado para o equacionamento, desenvolvimento das
func¢des, geracao de resultados e gréficos, além da criacdo de interface visual posteriormente

transformada em Aplicacdo Executdvel para utilizagdo Standalone pelo usuério final.

O trabalho buscara discutir ainda a configuracao hibrida-elétrica, de acordo com seu grau
de hibridizac¢do e inclusdo de baterias e sistemas por elas energizados. Dessa forma, possibilita-se
a comparagdo entre as versoes pré e pos reconfiguracio do sistema hibrido-elétrico por meio de

um retrofit.
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Todos os cdlculos serdo baseados nas equacdes de desempenho disponiveis na literatura
apropriada, que serdo devidamente revisadas no Capitulo 2. Dados historicos amostrais empi-
ricos, também referenciados na literatura, poderao ser utilizados para a defini¢do de varidveis
pertinentes cujos valores apresentem restri¢des de calculos analiticos, bem como a utilizagcdo e
criacdo de um banco de dados que retina caracteristicas das aeronaves e dos aeroportos. Por fim,

a metodologia serd avaliada a partir de dados disponibilizados por fabricantes.

1.2 Estruturacao do Documento

A estruturacido do documento € apresentada a seguir:

» Capitulo 2: Revisdo geral sobre a teoria de desempenho de aeronaves, abrangendo aero-
naves a jato, hélice e com motorizagdo hibrida-elétrica. Defini¢do dos equacionamentos
pertinentes discretizados por fase de voo, além dos parametros principais de Alcance e

Autonomia de voo.

* Capitulo 3: Defini¢do da metodologia utilizada para calcular o desempenho da missao da
aeronave e otimizar em funcao do objetivo desejado. Descri¢do do cédigo utilizado e do
software desenvolvido para este fim, que permite a interacdo com o usudrio por meio de

sua interface.

* Capitulo 4: Discussao dos resultados obtidos e andlise critica dos objetivos buscados para
a missdo de uma aeronave, bem como a compara¢do de métodos, tipos de configuracdo e

trajetos que podem ser definidos pelos operadores.

* Capitulo 5: Conclusdo do trabalho e sugestdo para futuras pesquisas e melhorias.
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CAPITULO

FUNDAMENTACAO TEORICA

Este Capitulo buscara abordar os conceitos de desempenho de aeronaves bem como
a definicao do perfil tipico de uma missao, sendo caracterizadas as principais variaveis € 0s
equacionamentos pertinentes. Posteriormente, um estudo sobre aeronaves hibridas-elétricas serd
feito, com foco na influéncia do grau de hibridizacdo e as diferencas de topologias utilizadas
nessas aeronaves. Por fim, as principais varidveis relacionadas ao projeto de aeronaves serao

avaliadas e dados histéricos amostrais empiricos serao obtidos para o decorrer do trabalho.

2.1 Desempenho de Aeronaves: Formulacao Matematica

O Desempenho de uma aeronave pode ser avaliado tanto qualitativamente como quantita-
tivamente. Do ponto de vista qualitativo, pode-se considerar a aeronave veloz, gil e econdmica.
Contudo, € a avaliacdo quantitativa, por meio de formula¢des matemaéticas que possibilita calcu-
lar, constatar e otimizar os principais parametros de desempenho visando o objetivo da missao
proposta. Os préximos topicos abordarao as principais relacdes matematicas que envolvem as
diferentes fases de voo, referenciando sua origem e discutido a relevancia do ponto de vista
do operador aéreo. Posteriormente, as fases de voo serdo discretizadas e os equacionamentos

especificos de cada uma serdo apresentados.

Para o inicio da formulacdo matematica, as principais forgas atuantes na aeronave sao
obtidas, sendo utilizadas ao longo de todo o trabalho. Inicialmente, as For¢as Aerodindmicas sdo
trazidas nas Equagdes 2.1 e 2.2. J4 as for¢as de Empuxo e Peso sdo valores dependentes do tipo
de motor, com sua regulagem da manete de poténcia, e o tipo de aeronave, com sua carga paga,

peso vazio e de combustivel. A Figura 1 exibe a relacdo entre elas.
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Figura 1 — Forgas atuantes na aeronave em voo.
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Fonte: Sadraey (2017).

Anderson (2016 e 2015) define as Equagdes para as forcas de Sustentacdo e Arrasto com
base na densidade do fluido, a velocidade do escoamento, a drea da superficie e um coeficiente
que se caracteriza pela geometria e forma do objeto. Elas podem ainda ser reescritas isolando-se

a velocidade. Para um voo reto e nivelado, a sustentacdo se iguala ao peso e o empuxo ao arrasto.

1, oW
L=—-pVSC, = V= 2.1
7P L pSCL (2.1)
1, 2T
D= —-pV=SC = V= 2.2
P D pSCh (2.2)

O Coeficiente de Arrasto € ainda dividido em parcelas de Arrasto de Sustentagdao Nula
(Cp,) € de Arrasto Induzido (Cp,). O Calculo € dado pela Equacio 2.3, em que a parcela do
Arrasto Induzido depende da Sustentacdo e se correlaciona com ela pelo fator de correcado K,
descrito na Equagdo 2.5. O fator de Oswald e representa a eficiéncia da asa em gerar sustentagao,

enquanto AR € a razdo de aspecto da asa definido na Equacdo 2.6

Cp =Cp, +Cp, (2.3)
Cp, = KC} (2.4)
K (2.5)

~ TeAR '
2
Py (2.6)

S
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Durante a missao da aeronave, todos esses parametros sofrem variacdes. A densidade

do ar varia com a altitude da aeronave, enquanto a velocidade € alterada para cada etapa de

voo. A drea da superficie e o respectivo coeficiente também sao alterados com a utilizagao de

dispositivos hipersustentadores (flaps e slats), além da ativacdo de trens de pouso e spoilers. A

propria variacdo no AoA reflete em variagdo dos coeficientes.

Ao longo do trabalho, muitos cédlculos utilizardo valores para o Coeficiente de Arrasto

e para o Coeficiente de Sustentacdo Médximo, que podem variar para o tipo de aeronave € sua

configuracio de voo. As Tabelas 1 e 2 apresentam os valores tipicos desses coeficientes para

diversas aeronaves e suas configuracoes.

Tabela 1 — Valores tipicos para coeficiente de sustentagdo méaxima (Cr uqx) de aeronaves diversas.

Tipo de Aeronave e Configuracdo de Voo Voo Decolagem Pouso
(no flaps) (takeoff flap) (full flap)
Aeronave ultraleve ou homebuilt 1,2a1,8 1,2a1,8 1,2a1,8
Aeronave geral e utilitdiria monomotora a hélice 1,3a1,9 1,3a1,9 1,5a2,1
Aeronave geral e utilitdria multimotora a hélice 1,3a1,9 14a2,0 1,6a24
Aeronave agricola 1,3a1,9 1,3a1,9 1,3a1,9
Aeronave anfibia mono ou multimotora 1,2a1,8 1,5a2,1 1,8a3,0
Aeronave de treinamento a jato 1,2a1,8 1,4a2,0 1,6a24
Aeronave de combate a jato 1,2a1,8 1,4a2,0 1,6a24
Aeronave cargueiro ou bombardeiro militar a hélice 1,2a 1,8 1,6a24 1,8a3,0
Aeronave cargueiro ou bombardeiro militar a jato 1,2a1,8 1,6a24 1,8a3,0
Aeronave de transporte de passageiros a hélice 1,3a19 1,5a2,1 1,7a2,7
Aeronave de transporte de passageiros a jato 1,3a19 1,5a2,1 1,7a2,7
Aeronave executiva a jato 1,2a1,8 1,4a2,0 1,6a24

Fonte: Venson e Silva (2023).

Tabela 2 — Valores tipicos para coeficiente de arrasto (Cp,) de aeronaves diversas.

Tipo de Aeronave

Cp,

e

Bimotor a pistao

Turboprop grande

Aviacgdo geral pequena com trem retratil
Aviacdo geral pequena com trem fixo
Agricola com dispersor

Agricola sem dispersor

Jato subs6nico

Jato supersonico

Planador

Aeromodelo RC

0,02 —0,03
0,025 — 0,04
0,07 — 0,08
0,06 — 0,065
0,014 —0,02
0,02 — 0,04

0,022-0,028 0,75—0,8
0,018 —0,024 0,8—0,85

0,75-0,8
0,65—0,8
0,65-0,7
0,65-0,75
0,75—0,85
0,6—0,8

0,012—0,015 0,8—0,9
0,025—0,045 0,75—0,85

Fonte: Sadraey (2017).
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2.1.1 Empuxo, Pesos e Carga Paga

As Forgas Aerodinamicas sdo contrapostas pelo Peso da aeronave e a For¢a Propulsiva
gerada pelos motores. Tanto o empuxo méaximo (7;,,,,) quanto o peso vazio operacional (OEW)
da aeronave sdo caracteristicas de projeto desses produtos. Mesmo assim, a manete de poténcia
pode ser controlada na aeronave para entregar uma porcentagem do empuxo maximo disponivel
em um dado momento, enquanto o peso de decolagem (TOW) depende da inclusdo do peso
de combustivel (Wy,.) € a carga paga (Wpayi0aq), até€ o limite do peso maximo de decolagem
(MTOW). A Figura 2 discrimina os pesos acumulados da aeronave, que aumentam a partir de

seu Peso Vazio.

Figura 2 — Discriminag@o dos pesos da aeronave.
Ramp Weight - RW
Taxi Fuel (Maximum) Takeoff Weight — (M)TOW

Total

Trip Fuel i i ieht -
Fuel Weight P Maximum Landing Weight - MLW

Landing Weight - LW
Reserve Fuel Zero Fuel Weight - ZFw

Operational Empty Weight - OEW
Itens, crew and fluids Basic Empty Weight- BEW

Systems and

Propulsion
Total

Empty Weight

Structure

Fonte: Elaborada pelo autor.

E importante compreender cada componente de peso da aeronave, uma vez que ele varia
constantemente durante sua operagdo. Como observado na Figura 2, cada nivel de incremento
de peso corresponde a um valor de referéncia para os calculos de uma determinada fase de voo.
Assim, € possivel calcular os pesos para a decolagem, pouso e o peso médio em cruzeiro, que
sdo as fases que requerem maiores informagdes quanto ao peso para cdlculos das distancias,
velocidades criticas e consumo de combustivel. A necessidade de um processo iterativo para o
calculo de pesos, principalmente em relacdo ao peso/consumo de combustivel, deve ser avaliado

considerando a precisiao desejada em um processo de otimizagao.
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2.2 Missao

A missdo da aeronave é definida como o transporte de uma determinada Carga Paga' de
um ponto de origem até seu destino. Para aeronaves de transporte civil, o perfil tipico da missdo

¢ exibido na Figura 3, compreendendo as 6 principais fases de voo que serdo detalhadas a seguir.

Figura 3 — Perfil tipico de missao.

>

Altitude

Cruise

Landing

Tempo

Fonte: Silva (2019).

2.2.1 Decolagem (Takeoff)

A fase de Decolagem corresponde a0 momento em que a aeronave encontra-se na pista e

inicia a rolagem, acelerando até atingir velocidade suficiente para sua rotagao e deixa o solo.

Os principais parametros dessa fase sdo a Distancia de Decolagem e as Velocidades
Criticas. A Distancia de Decolagem compreende duas fases, sendo elas a distancia percorrida
em solo até a rotacdo e a distancia percorrida em voo até atingir a altitude regulamentar, que é
definida como 35 ft para aviagdo comercial de transporte e 50 ft para aviagdo geral, devendo ser
alcancada antes do final da pista. Em geral, a decolagem € a fase de voo em que se emprega o
maior empuxo nos motores. Para a caracterizacao deste trabalho, serd considerada a utilizac¢ao do
empuxo mdximo disponivel. A Figura 4 mostra as principais relacdes de distancia e velocidades

relevantes para o entendimento das etapas de decolagem.

' Carga Paga é tudo aquilo que cobre os custos da missdo ou dita seu objetivo, como passageiros

e bagagens, carga a granel, produtos de pulverizacdo, equipamentos militares, entre muitos outros
(FILIPPONE, 2012) (ASSELIN, 2012). Para voos de traslado vazio, a prépria aeronave passa a ser
considerada a carga paga.
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Figura 4 — Perfil tipico de decolagem.
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Fonte: Adaptada de Venson e Silva (2023).

Outras caracteristicas especificas dessa fase incluem o uso de dispositivos hipersus-
tentadores, para aumento de sustentacdo em baixas velocidades e diminuicao da distancia de
decolagem. Como fase critica da operacao da aeronave, a decolagem relaciona-se diretamente
com o MTOW, visto que € 0 momento em que a aeronave encontra-se mais pesada. Outra consi-
deracgdo € a alta variacdo do AoA durante a rotacdo, além da prépria infraestrutura aeroportudria

como o comprimento de pista e tipo de pavimento.

As principais Equacdes pertinentes para a caracterizacio e estudo da Decolagem sao
apresentadas a seguir, sendo elas a defini¢do da aceleragdo da aeronave, além das velocidades de
Stall e Rotagdo, coeficientes de sustentacio Maximo e de Decolagem e os respectivos tempos e
distancias. A Figura 5 sintetiza as componentes de for¢as atuantes na aeronave durante a corrida

de pista, em decolagem.
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Figura 5 — Forcas atuantes na decolagem.

Fonte: Venson e Silva (2023).

Ao se analisar as componentes de forca, € possivel equacionar a 2* Lei de Newton para o
somatorio de forgas, apresentada a seguir na Equacao 2.7, em que o coeficiente de atrito (i) é
obtido pela Tabela 3:

Y Fioriz =mar =T —D—puN=T —D—pu(W —L) (2.7)

Assim, a Equacdo 2.8 da aceleragdo pode ser obtida como:

T-D-p(W-L) g[T—D—u(W-L) o8
m 74 '

ar

Tabela 3 — Valores tipicos para coeficiente de atrito (1) em decolagem e pouso.

N°. Superficie Decolagem (sem freio) Pouso (com freio)
1. Concreto/asfalto seco 0,03—-0,05 0,3-0,6

2. Concreto/asfalto molhado 0,04 —-0,06 0,15-0,3

3. Grama curta seca 0,05-0,06 0,25-0,35

4, Grama curta molhada 0,06 —0,08 0,15—-0,25

5.  Concreto/asfalto com gelo 0,01 -0,03 0,06—-0,1

6. Solo macio 0,1-0,3 0,3—-0,4

7. Terra firme e seca 0,06 —-0,1 0,3—-0,4

Fonte: Venson e Silva (2023).
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A Equagdo 2.9 da Velocidade de Stall é apresentada reescrevendo a Equagao 2.1 para a
condi¢do de Crmax. Em seguida, a Velocidade de Stall de Decolagem € definida por norma como

20% maior que a de Stall, como mostrado na Inequagdo 2.10:

2W
Vs =4 [ 2.9
S pSCLmax ( )

Vsr > 1,2Vg (2.10)

Considerando o equilibrio de forcas em voo reto e nivelado, a Equagdo 2.11 € obtida e

reescrita nas Equagdes 2.12 e 2.13.

1 1
L=W= EPSCL takeoft Vi = EPSCLmaxVS2 (2.11)
EpSCL takeoff (1 s ZVS) = EPSCLmaXVS (212)
1,44C7 takeott = CLmax (2.13)

Por sua vez, a Velocidade de Rotacgdo € definida na inequacdo 2.14, também por norma,
como 20% maior que a Velocidade de Stall de Decolagem. Como a velocidade, e consequente-
mente a aceleracdo da aeronave ndo sdo constantes durante a decolagem, calcula-se a Sustentagdo

e Arrasto a partir de um valor médio de 75% da V.

Vr > 1,2V > 1,44V (2.14)

E importante definir a distincia de decolagem, composta tanto pela fase em solo quanto
pela fase em voo até livrar o obstdculo regulamentar. Para isso, necessita-se definir primeiramente
0 tempo gasto nesse processo, com base na aceleracdo da aeronave. A Equagdo 2.15 do tempo
gasto até a rotacdo se baseia na aceleracdo da aeronave e sua velocidade de rotagcdo. Por sua
vez, o tempo total de decolagem (T o) € garantido pela Equacgdo 2.16, em que se considera um

tempo de reacdo do piloto de 2 segundos.

v
typ = — (2.15)
ar
Y
tLoF = 1GND = typ +2 = £+2 (2.16)

Com isso, tem-se a relag@o de distancia em solo na decolagem, a partir da Equacdo 2.17:

1
Renp = EaTtéND (2.17)
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A partir do momento que a aeronave deixa o solo, seu angulo de subida inicial é definido
por sua relacdo de Empuxo e Arrasto, para um dado Peso. A relacdo é apresentada na Equagdo
2.18. A partir dela, obtém-se a relacdo do angulo Y como componentes da altura regulamentar e

a distancia percorrida em voo, nas Equacgdes 2.19 e 2.20, ao isolar a distancia percorrida em voo.

T—-D
= 2.1
Y = arcsen ( W ) (2.18)
h
tan(y) = — (2.19)
Rarr
Rap = L (2.20)

Ja a distancia total de decolagem € a soma das componentes Solo e Ar:

Rr = RGnp + Rair (2.21)

Finalmente, outra relacdo de grande importincia para a andlise das fases de voo € o
consumo de combustivel. Para a Decolagem, considera-se a vazao mdssica de combustivel para
os motores em condicdo de maximo empuxo, durante todo tempo de decolagem previamente
calculado. Como o tempo no ar € muito pequeno comparado ao tempo em solo, serd considerado

apenas este para os cdlculos, como observado na Equagdo 2.22.

. (TTTY fGND)
FTT = rh <3600) —mE <3600 (2.22)

A vazao massica pode ser obtida pelas relacdes de Consumo Especifico de Combustivel
(SFC) para aeronaves a hélice, baseada na poténcia de eixo, ou ainda pelo Consumo Especifico de
Combustivel (TSFC) para aeronaves a jato, baseada no Empuxo gerado. As respectivas Equacdes

sao apresentadas a seguir de 2.23 a 2.26.

spC = "M (2.23)
sep
~ [(TTT TTT
TSFC = "% (2.25)

) TTT TTT
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Apesar de a distancia de decolagem qtil poder ser calculada diretamente, o comprimento
de pista minimo necessario para a operagdo da aeronave deve ser calculado com base na condi¢do
de Decolagem Balanceada. Tal condi¢do € obtida a partir do trade-off entre a distancia requerida
para a frenagem (decolagem abortada) e a distancia requerida para a conclusao da decolagem,
ambas em caso de falha de motor (OEI). Dessa forma, a velocidade da aeronave em decolagem
para qual a distincia necessdria tanto para abortar quanto para concluir a decolagem € a mesma,
¢ definida como Velocidade de Decisao (V;). A distancia de decolagem balanceada passa a ser o
valor minimo de referéncia para a decolagem da aeronave, permitindo a defini¢do do comprimento
de pista minimo necessdrio. Apos a Vi, o piloto deve obrigatoriamente concluir a decolagem. A

Figura 6 descreve as condicdes de Accelerate-Stop e Accelerate-Go, respectivamente.

Figura 6 — Condig¢des de accelerate-stop e accelerate-go para AEO e OEL
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Fonte: Venson e Silva (2023).
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Para efeito dos cdlculos, € necessario reavaliar as condi¢cdes de Accelerate-Stop (RTO)
e Accelerate-Go para as novas aceleracdes (ou desaceleracdes) que a aeronave passard a ter
considerando a perda de um dos motores, isto €, perda de Empuxo. As Equacdes 2.27 e 2.28

mostram as respectivas relacoes:

glToer —D — u(W —L)]
W

ATy, = (2.27)

g[D + .ubreak(W _ L)]
4

(2.28)

ATrro = —

A partir dessas novas aceleragdes, o desenvolvimento do equacionamento € refeito da
mesma forma que fora realizado para a condi¢do AEO. A Distancia de Decolagem Balanceada,
como também a Velocidade de Decisao, serdo parametros fundamentais para a avaliacao do
desempenho da aeronave, servindo para a estipulacio de aeroportos vidveis para sua operacao de

Decolagem.

Para o caso de aeronaves a hélice, € necessario obter o Empuxo do motor com base na
sua poténcia fornecida e a eficiéncia da hélice. Normalmente, a eficiéncia de hélice na decolagem
tem valores entre 50% e 60%, como mostrado por Sadraey (2017). A Equacdo 2.29 demonstra a

relagdo.

P
Tro = max (2.29)
Vr

2.2.2 Subida (Climb)

A fase de Subida refere-se ao deslocamento da aeronave, em voo, de seu ponto de partida
no aeroporto apds deixar o solo, a partir da altitude regulamentada, até a altitude de Cruzeiro
pré-definida. Seus principais parimetros incluem a Razdo de Subida (ROC), Angulo se Subida
(7), Tempo de Subida (TTC), Distancia de Subida (DTC) e Combustivel necessario para a
Subida (FTC). O ROC pode ser definido como a derivada da altitude da aeronave em relagdo ao
tempo, ou seja, a decomposi¢ao do vetor velocidade na vertical, enquanto sua decomposi¢ao na

horizontal € definida como Ground Speed (GS).

Em geral, a relacdo de maior desempenho para uma aeronave € aquela que contempla
0 ROC maximo, aliado ao minimo tempo de subida. Contudo, o angulo de subida maximo
também tem grande relevancia para cendrios que necessitem da subida mais ingreme possivel,
para desvio de obsticulos por exemplo. Do ponto de vista do operador, a subida com o melhor
custo-beneficio do ponto de vista econdmico é altamente desejado. Segundo Sadraey (2017),
a forma de subida mais eficiente em termos de consumo de combustivel € aproximadamente a
mesma da subida mais rdpida. Dessa forma, serd admitido para os efeitos desse trabalho apenas

o método que contempla a subida mais rdpida, isto €, a maximizacdo do ROC na fase de Subida.
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A Equacio 2.30 apresenta a definicdo do ROC, enquanto sua maximizac¢ao ocorre com a
maior diferenga entre Poténcia Propulsiva e Poténcia de Arrasto, respectivamente 7Vy e DVj.
E importante notar que a condicdo de ROC médximo ndo corresponde a0 maximo excesso de

Empuxo.

Figura 7 — ParAmetros da subida.

ROC

Horizontal

Fonte: Sadraey (2017).

W W (2.30)

T—-D TVy— DV,

ROC =V} ( ) .
A relagdo das forgas atuantes na fase de Subida de uma aeronave a velocidade constante

pode ser definida na Figura 8. A partir dela, a Equagdo 2.31 pode ser obtida assumindo-se a linha
de atuacdo da forca de Empuxo (T) coincidente com a direc@o de voo, todas as forcas atuam no

CG da aeronave e seu AoA é nulo.

Figura 8 — Forgas atuantes na subida.
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Fonte: Sadraey (2017).

dv
T — D —mgsin(y) =m—_- (2.31)
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Multiplicando ambos os lados por V e considerando a definicio do ROC, obtem-se a
Equagdo 2.32. O termo da esquerda é denominado Excesso de Poténcia da aeronave, que se
relaciona com suas energias Cinética e Potencial. Dessa forma, a Subida da aeronave pode ser

interpretada por uma relacdo de transferéncia de energia:

d 1,
T—-D)V=— = 2.32
( WV = {mgh%— 2mV } (2.32)

Em outras palavras, o Excesso de Poténcia pode ser definido pela relacdo da Poténcia
Disponivel, relacionada ao Empuxo, e da Poténcia Requerida, relacionada ao Arrasto, como
mostrado na Equacao 2.33. Cabe ressaltar que tais relacdes se aplicam tanto para aeronaves a
jato quanto para aeronaves a hélice, que terdo suas particularidades abordadas posteriormente

para a realizac¢do dos cédlculos necessarios.

Poy =(T —D)V =TV —DV = Py, — Py (2.33)

O objetivo do programa de Subida para este trabalho € obter o Excesso de Poténcia
Miximo, visto que ele € diretamente relacionado ao ROC méximo. A Figura 9 demonstra
as curvas caracteristicas para a Poténcia Requerida e a Poténcia Disponivel de acordo com a

velocidade da aeronave.

Figura 9 — Variagdo de poténcia disponivel (propulsiva) e requerida (arrasto).
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Fonte: Sadraey (2017).
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O tempo de subida pode ser definido com base no ganho de altitude na subida e o ROC.
Com ele, € possivel obter ainda a distancia percorrida em relacdo ao solo durante a subida, ao se
multiplicar pela Ground Speed, e o consumo de combustivel durante a subida, ao se multiplicar
pela vazido madssica de combustivel, para a qual ainda valem as relagdes descritas em 2.23 e 2.25.

As Equacdes 2.34 a 2.36 demonstram as relagdes:

Ah
time to climb = TTC = —— 2.34
ime to clim C ROC (2.34)
TT
distance to climb = DTC = (6—0C) GS (2.35)
TT
fuel to climb = FTC = ity <6—0C) (2.36)

Algumas consideracdes importantes para a formulacdo matemética da fase de Subida
dizem respeito a grande variacdo de altitude nela ocorrida. Dessa forma, a densidade do ar
varia e acarreta mudancgas para o Arrasto, Empuxo, Poténcia e consumo de combustivel. Para
tanto, considera-se o valor da densidade do ar na altitude média de subida, ou seja, metade da
altitude de cruzeiro. Os valores de ROC e angulo de subida também sofrem varia¢des devido
a diminuicao de Arrasto, Peso e Empuxo da aeronave, e mais uma vez sao considerados seus

valores na altitude média.

2.2.3 Cruzeiro (Cruise)

A fase de Cruzeiro é o momento em que a aeronave passa a voar a velocidade constante e
em uma mesma altitude, percorrendo toda a distincia necessdria até se aproximar de seu destino.
E a fase em que mais se consome combustivel por ser, em geral, a fase que percorre a maior
distancia. Em termos de operacdo civil, € a fase de maior impacto no custo operacional, sendo
necessario otimizar o consumo e tempo de voo, de acordo com a velocidade e altitude de cruzeiro.
Como abordado anteriormente, a consideraciao do angulo de atuacdo do Empuxo ser desprezivel
persiste. Ainda, o AoA pode ser considerado muito pequeno durante toda a fase de cruzeiro, sem
haver grandes variacdes. As Equacdes 2.37 e 2.38 com a Figura 10 resumem as resultantes de

for¢cas em voo de cruzeiro reto e nivelado, em que se considera nula a aceleracdo da aeronave.

T=D (2.37)
L=W (2.38)
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Figura 10 — Forgas atuantes em voo de cruzeiro (reto e nivelado).

Horizontal

Fonte: Sadraey (2017).

Outra definicdo importante € a Eficiéncia Aerodinamica, que € dada pela relacdo de
Sustentagdo por Arrasto, como na Equacdo 2.39. Como demonstrado por Sadraey (2017) a partir
das Equagdes 2.1 e 2.2, o valor para a mdxima eficiéncia aerodindmica ocorre para a condi¢cdo de
minimo arrasto, uma vez que a sustentacdo permanece constante, igual ao peso da aeronave em

um dado instante, sendo definida na Equacao 2.41.

L
E=— 2.39
D (2.39)
L
Enax = 2.40
max Do ( )
1
= — (2.41)

E =
max 2 /RCr CDO

Em termos de velocidade de cruzeiro, a velocidade para a qual a Eficiéncia Aerodinamica
¢ maxima € justamente a velocidade que minimiza o Arrasto, sendo denominada Velocidade de
Minimo Arrasto. Viajar nessa velocidade € preferivel para os casos em que se objetiva diminuir
o consumo de combustivel, além de aumentar a autonomia de voo. Ainda de acordo com as
demostracdes de Sadraey (2017), a Velocidade de Minimo Arrasto assim como os coeficientes

de arrasto e sustentag@o correspondentes estdo refletidos nas Equacdes 2.42 a 2.44.

2w
Vod =1 ——— 2.42
md PSCL ( )

min D
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Cp,, =2Cp, (2.43)
Cp
CLoy =\ " (2.44)

Por fim, define-se a velocidade relativa como a razdo entre a velocidade da aeronave € a

velocidade de minimo arrasto, para efeito de cdlculos futuros.

1%
ye (2.45)
de

Pela definicdo de velocidade relativa, € possivel relacionar o Arrasto Total para uma dada
velocidade, com o Arrasto na condi¢do minima. O equacionamento para a razio de arrasto por

minimo arrasto € obtida em 2.46.

D 2u?
— 2.46
Dpin ut+1 (2.46)

Com todo o equacionamento para a fase de Cruzeiro realizado, € possivel calcular
importantes parametros como Alcance (R) e Autonomia (A) da aeronave. Com esses parametros,
os requisitos da missdo podem ser validados, para que estejam dentro do alcance e da autonomia
méxima da aeronave, considerando ainda as reservas regulamentares. As relagdes de Alcance e

Autonomia, suas formulagdes e outras defini¢des serdo tratadas a fundo nos tépicos 2.3 e 2.4.

2.2.4 Descida (Descent)

A fase de Descida ocorre quando a aeronave ja estd proxima de seu destino, e inicia
o deslocamento em direcdo ao seu destino para uma altitude mais baixa, enquanto se prepara
para o Pouso. Assim, os motores geralmente sdo colocados em marcha-lenta e produzem pouco
Empuxo, enquanto a aeronave reduz sua altitude. Os pardmetros que envolvem a descida incluem
o Angulo de Descida () e a Razdo de Descida (ROD). Similarmente ao que ocorre na Subida, a
aeronave tem sua trajetoria decomposta na vertical e horizontal, respectivamente a altitude a o
alcance horizontal. J4 a velocidade é decomposta na vertical como ROD e na horizontal como

GS. A Figura 11 e as Equagdes 2.47 e 2.48 representam os parametros discutidos.
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Figura 11 — Forcas atuantes na descida.

L

T ~—~-
W cos ’6' Vﬂ,vert (ROD)

w

W sen

Fonte: Venson e Silva (2023).

B = arcsin (D‘;/ T) (2.47)
ROD = Vsin(B) (2.48)

As Equacdes acima demonstram que o angulo de descida é diretamente proporcional
a diferenca entre arrasto total e o empuxo, isto é, o excesso de arrasto da aeronave. Assim, o
angulo de descida minimo (B,,;;) ocorrerd para uma diferenga de arrasto e empuxo minima,
na condi¢do de minimo excesso de arrasto. Segundo Filippone (2012), € necessario avaliar as
fases de Cruzeiro e Descida em conjunto para procedimentos de otimizagdo da trajetoria de voo,

como minimizag¢do do tempo de voo ou consumo de combustivel.

2.2.5 Espera (Loiter)

A fase de Loiter pode ser interpretada como um momento de espera para receber a
autorizacdo de Pouso. Nessa fase, a aeronave continua a voar proxima a seu destino, geralmente
em circulos e a uma altitude constante inferior a de Cruzeiro, até que receba a autorizagao
para pousar. Quando houver a necessidade de realizar uma espera, o objetivo passa a ser
a maximiza¢do da Autonomia de voo, isto €, a minimiza¢do do consumo de combustivel a
velocidades baixas, com empuxo reduzido. Como a aeronave ja estd proxima de seu destino e o
tempo de chegada passa a ser critério do controle de trafego aéreo, ou qualquer outra condicao
adversa e/ou meteoroldgica, € preferivel minimizar os gastos econdmicos da espera nessa fase

de voo, ou ainda alternar para outro aeroporto a depender da situacgdo.
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Em resumo, a fase de Loiter é uma fase indesejada, que nao ocorre em condi¢des ideais
de operagdo. Contudo, o calculo de desempenho da aeronave que envolve o célculo do alcance e
combustivel necessdrio deve sempre contemplar reservas para os casos de espera e aeroportos
alternativos. Sem essa reserva, a aeronave correria risco de ficar sem combustivel. Para garantir a
seguranca de voo da aviagdo global, as autoridades aéreas do mundo, em conjunto com 6rgaos
internacionais como a ICAQO, regulamentam a obrigatoriedade de reservas de combustivel que
contabilizem tanto para alcance quanto para autonomia extra. Os valores podem variar de acordo
com a legislacdo local e tipo de operacdo, mas serd admitido para os célculos deste trabalho
o valor de referéncia para IFR do RBAC? 91 da ANAC, que considera autonomia extra de 45
minutos, somada ao alcance extra do aeroporto alternativo. A Figura 12 apresenta um dos perfis

tipicos de Holding da aeronave para a fase de Loiter.

Figura 12 — Perfil tipico de holding da aeronave, conhecido como racetrack.
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A End
\! o\
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Fonte: Adaptada de FAA (2001).

Trecho do RBAC 91 da ANAC que define os requisitos de reserva de combustivel para voos IFR:

§91.167 Requisitos de combustivel e 6leo para voos por instrumentos (IFR)
(a) Somente é permitido operar uma aeronave civil em voo IFR se, considerando vento e condi¢des
meteoroldgicas conhecidas, houver combustivel e 6leo suficiente para:
(1) completar o voo até o aerédromo previsto para primeiro pouso;
(2) voar desse aer6dromo até o aerédromo de alternativa; e
(3) ap6s isso, voar em velocidade normal de cruzeiro:
(1) mais 45 minutos, para avides; e
(i1) mais 30 minutos, para helicépteros. (ANAC, 2021, p. 17)
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2.2.6 Pouso (Landing)

A fase de Pouso € definida como o momento em que a aeronave aproxima-se da pista e
toca o solo, passando a desacelerar até que atinja velocidade suficientemente baixa para livrar a
pista e proceder para o taxi e sua parada definitiva para desembarque. Os principais parametros
a serem avaliados nessa fase s@o a Distancia de Aterrissagem e as Velocidades Criticas de

aterrissagem.

Em termos da distancia de aterrissagem, soma-se a distancia percorrida em solo a partir
do toque na pista a distancia percorrida em voo apos livrar o obstaculo na altitude regulamentar,
que nesse caso € de 50 ft. Na maioria dos casos, a aeronave nao realiza a parada completa na
pista, mas sim no patio apds livrar a pista para alguma faxiway e percorrer o caminho informado
pelo controle de trafego local até o ponto de desembarque com velocidades baixas. Contudo,
para efeito dos célculos da distancia, serd considerada a condi¢do critica da aeronave realizar a

frenagem até a parada completa na propria pista. A Figura 13 exibe o procedimento de Pouso.

Figura 13 — Perfil tipico de pouso.
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Fonte: Adaptada de Venson e Silva (2023).

Por defini¢ao regulamentar, todas as aeronaves devem contar com um sistema de fre-
nagem. Para algumas aeronaves a hélice, costuma-se regular o passo da hélice para a posi¢ao
em que gere Tragdo na direcdo contrdria, auxiliando na frenagem. Em aeronaves a jato, o me-
canismo utilizado similarmente € o reversor de empuxo, que bloqueia o jato a fluir no sentido
convencional, direcionando-o para as laterais. Assim, 0 empuxo ndo contribui para a aceleracao
da aeronave, podendo ainda contribuir com componentes que a desaceleram. Apesar da vasta
utilizacao desses sistemas em aeronaves de transporte comercial, os cdlculos de frenagem sao

realizados sem a consideracdo desses mecanismos, adotando a condi¢do critica.
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Outros dispositivos auxiliares que ajudam na frenagem, como os Ground Spoilers, podem
ser utilizados. Eles atuam reduzindo drasticamente a sustentacio gerada pelas asas e permitem
que os freios atuem sobre o peso total da aeronave em solo. Por se tratar de um mecanismo de
vasta utilizagdo, o célculo da frenagem levard em conta os efeitos da sustentagdo gerada durante

a frenagem com a redugdo de 50% do valor da sustentagdo.

Novamente, a Velocidade de Stall € utilizada para a definicao das velocidades criticas,
além da Velocidade de Aproximacgdo (V4pp) € a Velocidade de Toque (Vrp). Seus valores sao
apresentados nas Equacdes 2.49 e 2.50.

Vapp > 1,3Vs (2.49)
Vapp > Vrp > 1,15Vg (2.50)

As forcas que atuam na aeronave durante o Pouso sdo semelhantes aquelas presentes na
Decolagem, com a diferencga do coeficiente de atrito ser maior pela frenagem e o Empuxo ser

muito baixo, considerado desprezivel para os cdlculos. A Figura 14 exibe as relagdes.

Figura 14 — Forcgas atuantes no pouso.

Fonte: Venson e Silva (2023).

Em relacdo as componentes de forga, € possivel equacionar novamente a 2° Lei de
Newton para o somatorio de forgas, apresentada a seguir na Equacio 2.51, em que o coeficiente

de atrito de frenagem (u) € ainda obtido pela Tabela 3:

Y Fioriz =map =—D—puN=—D—u(W —L) (2.51)
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Assim, a Equacgao 2.8 da aceleracdo pode ser obtida como:

_ D-p(W-L) _ gD+p(W-L)
aL= m N w

(2.52)

Como a velocidade, e consequentemente a aceleracdo da aeronave ndo é constante
durante o pouso, define-se o célculo da sustentacdo e arrasto para a condi¢cdo de fouchdown,

sendo definidas as Equacdes 2.53 e 2.54.

1
Ly = 5P0SCliana Vi (2.53)

| |
Dy, = 5P0SCoViip = 5P0S (Cpo + kaCiiana ) Vi (2.54)
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2.3 Alcance

O Alcance de uma aeronave calcula a distancia percorrida em voo de acordo com seu
consumo e quantidade de combustivel disponivel. Para isso, utiliza-se o TSFC (para aeronaves
a jato) ou o SFC (para aeronaves a hélice) para se calcular o fluxo de combustivel consumido
pelo motor baseado em seu empuxo gerado, como visto nas Equacdes 2.23 e 2.25, definindo-se
o Alcance Especifico (SR) como a distancia percorrida por consumo de combustivel. Entretanto,
existem defini¢des de alcance que contemplam todo o percurso desde a decolagem (SAR), apenas
o trajeto percorrido em cruzeiro (GSAR), ou ainda o trajeto completo entre dois aeroportos
considerando reservas regulamentares para a operacao segura (Safe Range). Para este trabalho, o
calculo do Alcance se dara considerando apenas o voo reto e nivelado em cruzeiro (GSAR), mas
descontando ainda o valor calculado para o consumo de combustivel nas demais fases de voo do
valor total de combustivel disponivel. Primeiramente, serd desenvolvida a teoria para aeronaves
a jato como a da Figura 15, com as particularidades para aeronaves a hélice e hibridas-elétricas

sendo abordadas em tépicos especificos.

Figura 15 — Exemplo de aeronave a jato: Embraer E175-E2.

Fonte: Elaborada pelo autor.

A Equagdo 2.55 relaciona o Alcance Especifico com a vazao méssica de combustivel,

com a consideragdao do TSFC ser constante ao longo do voo de cruzeiro.

d Vdt \% \%
SR:—x:—:—:—— (2.55)
dmf my dt my TSFC-T

Como em cruzeiro, a for¢a propulsiva € igual ao arrasto, e a sustentagdo também se

iguala ao peso, tem-se a Equacdo 2.56:

Vv V-L V-(L/D V-E
SR =— = — =— (L/ )=— (2.56)
TSFC-D TSFC-D-L TSFC-W TSFC-W
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E importante notar que o calculo para o Alcance Especifico, assim como a Autonomia
Especifica, se dao pontualmente. Isso se deve ao fato de o Arrasto depender do valor do peso,
que em voo de cruzeiro varia conforme o combustivel é consumido. Deve-se calcular, portanto,
o desempenho integral da aeronave durante toda a fase de cruzeiro, considerando a variacao do
combustivel consumido. Uma vez que a sustentagd@o € igual ao peso, substitui-se a Equacdo 2.1
em 2.56:

TSFC-W  TSFC Cp

SR:—(\/;S—TL) S <\/pSTW> (*/C_L> (2.57)

Para avaliar o desempenho integral, é necessdrio estipular as condi¢des iniciais e finais
do peso da aeronave (e o combustivel utilizado). Dessa forma, define-se @ como a razdo entre o

peso inicial e final da aeronave durante o cruzeiro, como descrito na Equacgao 2.58.

W; 1
O=— = W-W=W;[1-— 2.58
Wy ! ( 60> 229
A Equagdo do Alcance € obtida ao se integrar o Alcance especifico, como visto na
Equagdo 2.59. Considerando a variagdo de peso e substituindo a defini¢do de SR, obtém-se a

Equagao 2.60
R
R:/ dx = /SR dw (2.59)
0

Ldw

R— | /va (2.60)
~ TSFCJw, D W ‘

Ultimamente, a relacdo para o peso da aeronave € dependente de 3 pardmetros principais:
Densidade do Ar, Velocidade de Voo e Coeficiente de Sustentacdo. Esses parametros variam
de acordo com a altitude, velocidade e AoA, respectivamente. Sadraey (2017) propde entao 3
programas para o célculo do Alcance da aeronave em voo de cruzeiro, que estio relacionados
aos parametros do peso ao se variar uma delas de cada vez. A Equacdo 2.61 exibe os parametros
para o peso, que podem ser avaliados caso a caso ao se manterem constantes dois deles por vez.
A Figura 16 apresenta a caracteristica de voo de cruzeiro para as trés condi¢des, denominadas
aqui como Flight Programs. Em (a), varia-se a Velocidade, em (b) a Altitude e em (c) o Angulo
de Ataque da aeronave. O equacionamento para os programas de voo sdo feitos com base no que

foi proposto por Eshelby (2000), tanto para o Alcance quanto para a Autonomia da aeronave.

1
W= 5vaSCL (2.61)
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Figura 16 — Caracteristicas de voo para os 3 métodos de cruzeiro.

Q « & > =
— - =
()

Q «
<
<—

b—:_
—
(b)
/<— DN _————
C== — —
(c)

Fonte: Sadraey (2017).

2.3.1 Flight Program 1: AoA e Velocidade Constantes

Esse método, também conhecido como Cruise Climb, é o mais ideal dos trés, pois resulta
na condic¢io de maior Alcance para a mesma quantidade de combustivel disponivel. E obtido

mantendo-se o angulo de ataque e a velocidade constantes, resultando na Equacao 2.62.

w1
E = §V2SCL = constante (2.62)

Contudo, para que a relacdo na Equacdo 2.62 se mantenha constante, conforme o peso da
aeronave diminui € necessdrio haver uma diminuicao também na densidade do ar, que se reflete
no aumento progressivo da altitude de voo. Isso, a principio, inviabiliza a opera¢ao da aeronave
por restricdes de aeronavegabilidade, que requerem as aeronaves manter uma mesma altitude de
cruzeiro. Uma forma de se contornar isso € realizar ganhos escalonados de altitude ao longo do
voo, mas que ainda assim deve ser regulado de acordo com o ATC. Asselin (2012) traz o resumo

dos ganhos de altitude permitidos pelo ATC, sendo reproduzido na Tabela 4.

Tabela 4 — Altitudes de cruzeiro permitidas.

Altitudes Voo Leste (0° - 179°) Voo Oeste (180° - 359°)
Acima de FL.290 (A cada 4000 ft) FL290, FL330, ... FL310, FL350, ...
Abaixo de FLL290 (A cada 2000 ft) Milhares fmpares Milhares Pares

Fonte: Adaptada de Asselin (2012).
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O Alcance calculado para o Método 1 é descrito na Equagdo 2.63, em que a Equacdo

2.60 € reescrita para a consideracdo de V e Cy, constantes.

eV L Wrdw
" (TSFCO)D Jw, W

1

(2.63)

Ao se resolver a integral, o resultado € a Equagdo 2.64, conhecida como Equagdo de

Alcance de Breguet, em sua forma geral.

V L
Ri=———-—In(w 2.64
Ainda, é possivel relacionar a Velocidade referente a condicdo de Mdximo Alcance em
fungdo da Velocidade de maxima eficiéncia aerodinamica (de minimo arrasto) para o Flight

Program 1, que pode ser identificada a seguir de acordo com o demonstrado por Asselin (2012):

Vméximo alcance — %de = 1-316de (2~65)

Por fim, busca-se definir uma func¢do geral para o cédlculo do Alcance. Uma vez que AoA
e V sdo constantes, as relacoes de Cy, por Cp, , € a velocidade relativa u também serdo constantes.
Assim, obtem-se a Equacdo 2.66 para o Flight Program 1 com base na velocidade relativa u.
O primeiro termo passa a ser denominado Fator de Alcance e apresenta as caracteristicas da
aeronave em voo de cruzeiro, enquanto o segundo é a Func¢ao de Alcance, que da forma a curva

e se baseia no combustivel consumido.

| Vg, 2u3

N /A

Fator de Alcance  Funcdo de Alcance

2.3.2 Flight Program 2: AoA e Altitude Constantes

O segundo método diz respeito a variacdo da velocidade de voo durante o cruzeiro,

mantendo a altitude e o angulo de ataque constantes, o que resulta na Equacdo 2.67.

K = lpSCL = constante (2.67)
v: 2

Para realizar o voo seguindo esse programa, € necessdrio que o piloto, ou o piloto
automatico, reduza progressivamente as manetes de poténcia ao longo do voo, para diminuir
a velocidade. Em geral para as aeronaves modernas, nao € necessirio o comando manual do
piloto caso esse seja o programa de voo escolhido. Contudo, as restricdes de ATC ainda pesam
contrariamente ao programa por geralmente definir uma velocidade de cruzeiro aproximadamente
constante, com poucas variacdes. Outro ponto negativo € o fato de a diminui¢do da velocidade

acarretar aumento do tempo de voo, o que na maioria das vezes busca-se evitar.
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O Alcance calculado para o Método 2 é descrito na Equagdo 2.68, em que a Equacdo

2.60 € reescrita para a consideracdo de p e Cy, constantes.

o 2 \IL [Wraw .68
2T (1SFC) \pSC.) D Jw, wi '

Ao se resolver a integral, tem-se como resultado a Equacdo 2.69.

1

1 ow;\ 2 €, 1

R, — W “2(1—60—%) (2.69)
(TSFC) \ ps ) T

De maneira andloga ao Método 1, a Velocidade referente a condi¢ao de Méaximo Alcance
em funcdo da Velocidade de minimo arrasto para o Flight Program 2 é a mesma da Equagao

2.65, uma vez que o AoA € constante, assim como a relagdo para a velocidade relativa u:

Vindximo alcance = V' 3Vima = 1.316V,4 (2.70)

Por fim, define-se a funcdo geral para o calculo do Alcance nesse programa. As Equagdes
2.1 e 2.46 sdo novamente utilizadas, resultando na Equacdo 2.71 para o Flight Program 2, com
base na velocidade relativa u. O primeiro termo representa o Fator de Alcance e apresenta as
caracteristicas da aeronave em voo de cruzeiro, enquanto o segundo € a Funcio de Alcance, que

da forma a curva e se baseia no combustivel consumido.

de 2I/t3 _1
Ry= |2 | 2(1-07%) 271
2 {TSFC “‘a"} (u4—|—1 @71
Fator df?glcance Funcdo cier Alcance

2.3.3 Flight Program 3: Velocidade e Altitude Constantes

O ultimo Método considera a variacdo do angulo de ataque da aeronave, mantendo

velocidade e altitude constantes. A Equacao 2.72 demonstra a relagao.

w1
C_L = EVZpS = constante (2.72)

Esse método se diferencia dos anteriores por nao apresentar o arrasto constante ao longo
do percurso. Dessa forma, o piloto (ou piloto automadtico) deverd comandar o manche da aeronave
para diminuir o AoA progressivamente ao longo do voo de cruzeiro. Em geral para as aeronaves
modernas, ndo € necessirio o comando manual do piloto caso esse seja o programa de voo

escolhido. O Método 3 € considerado o mais aceitdvel do ponto de vista operacional, visto que

contempla as restri¢cdes de altitude e velocidade constantes.
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O Alcance calculado para o Método 3, diferentemente do que ocorre para os casos
anteriores, tem sua funcdo de Alcance (e consequentemente a velocidade para o alcance maximo)
alterada de acordo com a razdo de combustivel utilizado (®). Isso ocorre pois, uma vez que
0 arrasto varia, a velocidade para o minimo arrasto também €& varidvel. Portanto, define-se a
Equagdo 2.73, em que a Equagdo 2.60 € reescrita para a consideracdo de p e V constantes. O

Arrasto varidvel € calculado na Equacdo 2.74.

Vv Wy dW

Ri= ——— v (2.73)
(TSFC) Jw, D

D= ! V2SCpo + Kw* (2.74)

Ao se resolver a integral, tem-se como resultado a Equacdo 2.75.

1
W K \?
—tan! | ;L (—) (2.75)
3pV2S \ Cpo

1
w K\> ¢ V2, 1
: - —_md _ 2.76
em que %pvzs (CDO> CLmd V2 l/t2 ( )

14 1 O
R; = - 4 tan
(TSFC) (ko)

Visto que a velocidade se mantém constante e proporcional a raiz quadrada do peso
da aeronave, a velocidade relativa final pode ser multiplicada pela razao de peso (w) como

observado em 2.77.
ur = u; (2.77)

Finalmente, pode-se definir a func¢ao geral para o calculo do Alcance nesse programa,
resultando na Equagdo 2.78 para o Flight Program 3, com base na velocidade relativa u. O
primeiro termo representa o Fator de Alcance e apresenta as caracteristicas da aeronave em voo
de cruzeiro, enquanto o segundo € a Funcdo de Alcance, que da forma a curva e se baseia no

combustivel consumido.

V.o T 1
Ry = {Té?C‘ Emax} ~2ui{tan IL—Z} —tan I{WH (2.78)

!, i i

Fator de Alcance Fungdo de Alcance
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2.4 Autonomia

Do mesmo modo que ocorre para o Alcance, a Autonomia pode ser descrita como
a quantidade de tempo que a aeronave € capaz de percorrer de acordo com sua quantidade
de combustivel disponivel. Novamente, serd considerada apenas a fase de voo em cruzeiro
da aeronave, com o respectivo combustivel disponivel para ela. A Equacao 2.79 relaciona a
Autonomia Especifica com a vazdo mdssica de combustivel, com a consideragdo do TSFC ser

constante ao longo do voo de cruzeiro.

dt dt 1
SE = =

= 2.79
dmf dmf TSFC-T ( )

Como em cruzeiro, a for¢a propulsiva € igual ao arrasto, e a sustentagdo também se

iguala ao peso, tem-se a Equacao 2.80:

1 1-L (/D) _ E

E: = = =
> TSFC-D TSFC-D-L TSFC-W TSFC-W

(2.80)

O célculo da Autonomia Especifica também se d4 pontualmente pelo mesmo motivo do
Alcance Especifico. Calcula-se entdo o desempenho integral da aeronave durante toda a fase de
cruzeiro, considerando a variacdo do combustivel consumido. Reescrevendo 2.80 em funcdo dos

coeficientes de sustentacdo e arrasto:
1 Cr\ 1
E=—F|—=—|= 2.81
TSFC (CD) w (2.81)

Novamente avaliando-se o desempenho integral da aeronave em cruzeiro, toma-se a
Equacao 2.58 unida aos 3 parametros para a relagdo de peso da aeronave da Equacdo 2.61. A
Equacgdo da Autonomia € obtida ao se integrar a Autonomia especifica, como visto na Equacao
2.82. Considerando a variagdo de peso e substituindo a definicao de SE, obtém-se a Equacao
2.83

A
A:/ dt:/SEdW (2.82)
0

1 Wr L dW

A=— | 222 2.83
TSFCJw, DW (2:83)

Do mesmo modo que foi avaliado para o Alcance, Sadraey (2017) propde os 3 programas

para o cdlculo da Autonomia da aeronave em voo de cruzeiro.
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2.4.1 Flight Program 1: AoA e Velocidade Constantes

A Autonomia calculada para o Método 1 € descrita na Equacao 2.84, em que a Equacdo

2.83 € reescrita para a consideracdo de V e Cp, constantes.

1 L (Wraw
| = — (2.84)
(TSFC)D Jw; W
Ao se resolver a integral, o resultado é a Equacgdo 2.85.
1 L
Al = —In(w 2.85
' = TSFO) D n() (2.85)

Ainda, € possivel relacionar a Velocidade referente a condi¢do de Maxima Autonomia
em funcdo da Velocidade de minimo arrasto para o Flight Program 1, que pode ser identificada a

seguir de acordo com o demonstrado por Asselin (2012):

Vméxima autonomia — de (286)

Por fim, busca-se definir uma func¢do geral para o cédlculo da Autonomia. Uma vez
que AoA e V sdo constantes, as relagdes de Cp por Cy, , e a velocidade relativa u também
serdo constantes. Assim, obtem-se a Equacdo 2.87 para o Flight Program 1 com base na
velocidade relativa u. O primeiro termo passa a ser denominado Fator de Autonomia e apresenta
as caracteristicas da aeronave em voo de cruzeiro, enquanto o segundo € a Funcdo de Autonomia,

que da forma a curva e se baseia no combustivel consumido e na velocidade relativa.

Emax 2u?
Al = . —— | In(w 2.87
! {TSFC} <u4+1 n(@) (287)
—_—— ~
Fator de Autonomia Funcdo de Autonomia

2.4.2 Flight Program 2: AoA e Altitude Constantes

A Autonomia calculada para o Método 2 € descrita na Equacdo 2.88, em que a Equacdo
2.83 é reescrita para a consideracdo de p e Cy, constantes. Ela é andloga ao Método 1 com as
Equagdes 2.84 e 2.85.

1 L (Wraw
= — 2.88
T (ISFC)D Jw, W (2.88)
Ao se resolver a integral, o resultado é a Equacgao 2.89.
1 L
Ay = —In(w) (2.89)

(TSFC) D
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A Velocidade para Médxima Autonomia em fun¢do da Velocidade de minimo arrasto é
analoga a Equacdo 2.86 do Flight Program 1, que pode ser identificada a seguir de acordo com o

demonstrado por Asselin (2012):
Vinaxima autonomia = de (290)

Por fim, define-se a funcao geral para o cdlculo da Autonomia nesse programa, igual a
Equacdo 2.87. Com isso, tem-se a Equacdo 2.91 para o Flight Program 2, com base na velocidade
relativa u. O primeiro termo representa o Fator de Autonomia e apresenta as caracteristicas da
aeronave em voo de cruzeiro, enquanto o segundo € a Funcdo de Autonomia, que da forma a

curva e se baseia no combustivel consumido e na velocidade relativa.

2
Ay = [Ema"} - (2” )ln(a)) 2.91)

TSFC ut+1

.

~
Fator de Autonomia Fung¢do de Autonomia

2.4.3 Flight Program 3: Velocidade e Altitude Constantes

A Autonomia calculada para o Método 3, diferentemente do que ocorre para os casos
anteriores, tem sua fun¢do de Autonomia (e consequentemente a velocidade para o autonomia
mdxima) alterada de acordo com a razdo de combustivel utilizado (@), de forma anédloga ao que
ocorre ao Alcance. Portanto, define-se a Equagdo 2.92, em que a Equagao 2.83 € reescrita para a

consideracdo de p e V constantes.

1 Wr dW
Ay=— | =2 2.92
3T (TSFC) Jw, D (292)

Ao se resolver a integral igual em 2.75, tem-se como resultado a Equacao 2.93.

1 1
o) () | e
5pV28 \ Cpo 3pV28 \ Cpo

Finalmente, pode-se definir a funcdo geral para o cdlculo da Autonomia nesse programa

1

—tan

1 1
Az = tan~!
(TSFC) (K Cpy)? {

similar ao que ocorre para o Alcance, resultando na Equacgado 2.94 para o Flight Program 3, com
base na velocidade relativa u. O primeiro termo representa o Fator de Autonomia e apresenta as
caracteristicas da aeronave em voo de cruzeiro, enquanto o segundo € a Fun¢do de Autonomia,

que da forma a curva e se baseia no combustivel consumido e na velocidade relativa.

Emax 71 1 71 1
Az = -2 | = —s 2.94
3 {TSFC} {tan le tan P (2.94)
N—— /

~
Fator de Autonomia Fungio de Autonomia
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2.5 Aeronaves a Hélice

O equacionamento nesse caso serd feito apenas para o Flight Program 1, em que sdo
mantidos constantes a Velocidade e o Angulo de Ataque da aeronave, conhecido como Cruise
Climb. Como dito anteriormente, ele ¢ o método mais ideal dentre os 3 propostos, resultando
na condicdo de maior alcance para uma mesma quantidade de combustivel. Apesar das pos-
sibilidades de restricdes do ATC, considera-se esse método como modelo de referéncia, que
serd utilizado para apresentacdo dos resultados finais de desempenho para o caso especifico
das aeronaves a hélice. Ressalta-se ainda a baixa diferenca entre o Alcance e a Autonomia dos
3 métodos: O Flight Program 1 apresenta em média um Alcance 5% maior em relacao aos
demais programas, que por sua vez apresentam resultados semelhantes. Ja a Autonomia do Flight
Program 3 é em média 5% inferior aos demais programas, que por sua vez apresentam resultados
iguais (como demonstrado anteriormente). Essa referéncia € vdlida tanto para aeronaves a jato
quanto para aeronaves a hélice, e podem ser comprovadas estatisticamente com amostras de

calculos com diferentes inputs para as varidveis.

Figura 17 — Exemplo de aeronave a hélice: Lockheed P-3 Orion.

Fonte: Elaborada pelo autor.

As aeronaves a hélice apresentam particularidades para os célculos de alcance e auto-
nomia, pois os cdlculos sdo realizados em termos de Poténcia em primeiro lugar, ao invés de
Empuxo diretamente. A Equacdo 2.95 apresenta a relagdo entre eles. Em termos de poténcia, o

consumo de combustivel é medido agora pelo SFC, que € descrito na relagdo 2.96.
nP =DV (2.95)

np
SFC = — 2.96
2 (2.96)
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Ao se adaptar as Equagdes do Alcance Especifico e Autonomia Especifica para aeronaves

a hélice, sdo obtidas as Equacdes 2.97 e 2.98.

Vv n L1
‘AR = = I 2.97
SAR= Skc P~ SFCDW 2.97)
1 L1
SE n (2.98)

T SFC-P SFC-VDW

2.5.1 Alcance

Da mesma forma que foi calculado para as aeronaves a jato, o Alcance para aeronaves
a hélice pode ser definido em termos da eficiéncia aerodinamica e da velocidade relativa, que
relaciona a velocidade de voo com a velocidade de minimo arrasto. Com isso, obtém-se a relacao
descrita por Eshelby (2000) para o Alcance de aeronaves a hélice, apresentada na Equacao 2.99.
A velocidade para o Maximo Alcance, por sua vez, passa a ser dividida por v/3 em relagio 2

Equagdo 2.65 para aeronaves a jato, resultando na Equacao 2.100.

N Emax 2u?

R = 1 2.
[SFcHu‘*H}n((”) 2:99)
Vméximo alcance — Vmd (2100)

2.5.2 Autonomia

Ainda seguindo o mesmo método das aeronaves a jato, a Autonomia para aeronaves a
hélice pode ser definida em termos da efici€éncia aerodinamica, velocidade de minimo arrasto e a
velocidade relativa. Novamente, obtém-se a relagdo descrita por Eshelby (2000) para a Autonomia
de aeronaves a hélice, apresentada na Equacdo 2.101. Ja a velocidade para Autonomia Mdxima é
também dividida por v/3 em relacio a Equagdo 2.86 para aeronaves a jato, resultando na Equacio
2.102.

. N Emax 2u
E = [SFC-de} {M4+1}1n(a)) (2.101)

<

Vméxima autonomia — % = 0.76de (2102)
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2.6 Aeronaves Hibridas-Elétricas

Mais recentemente, a industria aerondutica estd empregando muitos esfor¢os para reduzir
os impactos das operagdes com aeronaves ao meio ambiente. Apesar de representar cerca de 12%
das emissdes de carbono do setor de Transportes, a Aviagdo € notoriamente uma industria de
alta tecnologia, porém com um tempo de implementacao lento. Isso ocorre por diversos fatores
desde a complexidade de engenharia, passando por questdes de seguranga e 6rgaos reguladores.
Enquanto isso, outras industrias como a automobilistica, cujo transporte rodovidrio representa
elevados 70% das emissdes, caminham a passos largos para a minimizacdo das emissdes de
carbono, como na eletrificacdo de veiculos. A Figura 19 apresenta as principais contribui¢des de
emissdo de carbono por setor, de acordo com o Intergovernmental Panel on Climate Change
(IPCC, 2022). Para ndo haver uma defasagem nas proximas décadas, pesquisas estdo sendo
realizadas em parceria com as fabricantes de aeronaves no sentido de apresentar solugdes
com baixo impacto ao meio ambiente. Nesse sentido, o primeiro passo da transi¢do se dara
inicialmente com a adaptacdo de tecnologias ja conhecidas, como no caso da compatibilidade de
motores com combustiveis sustentdveis (SAF) e a hibridizacdo de aeronaves, principalmente
elétricas. Fabricantes como a Embraer ja anunciaram conceitos de aeronaves hibridas-elétricas,
como no caso da Familia Energia, que contaria com versdes nesse formato além de outras

totalmente elétricas e também movidas a célula de hidrogénio.

Figura 18 — Exemplo de aeronave hibrida-elétrica: Embraer E30-HE (conceito familia Energia).

ENERGIA HYBRID
E30-HE

-

Fonte: Embraer (2023b).
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Figura 19 — Emissoes globais de CO2 por setor.

Emissoes de CO2 por Setor Econdmico Emissoes de CO2 no Setor de Transporte
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Producao de Energia = Industrial = Ferroviario

Fonte: Elaborada pelo autor, com dados do IPCC (2022).

Apesar de existirem diversas frentes de desenvolvimento tecnolégico no combate as
emissoes, nesse trabalho serd abordada apenas a eletrificacdo em formato hibrido. Dessa forma,
serd possivel a comparagdo entre plataformas que ndo apresentem baterias para auxiliar na
geracdo de energia propulsiva, com aquelas que contam com baterias embarcadas e se beneficiam
dessa tecnologia. Com isso, espera-se comparar a troca de peso de baterias por peso de carga
paga, que serd util para a otimizacdo da missdo desejada. O objetivo da andlise € permitir a
comparagao direta da inclusdo de baterias que auxiliem o sistema propulsivo, sem a necessidade

de maiores modificagdes ou remodelacdo completa de uma plataforma de aeronave ja existente.

2.6.1 Topologias e Motorizacao

Com o foco na eletrificacdo, é necessario definir o tipo de arquitetura que sera utilizada
para a inclusdo da fonte de energia das baterias ao sistema propulsivo. Vries, Brown e Vos (2018)
apresentam um resumo para diferentes arquiteturas possiveis que incluem hibridizacao elétrica
ao sistema propulsivo de aeronaves, como mostrado na Figura 20. Nota-se a partir dela que o
modelo 6 é o caso geral, sendo os outros definidos como casos particulares em que componentes
e caminhos para o sistema sdo removidos. Baseado nessas configuracdes, Zamboni et al. (2019)
avalia as principais vantagens e desvantagens das arquiteturas hibridas, representadas pelos casos
2-6. Seus principais comentdrios estao dispostos a seguir em termos de vantagens e desvantagens

para cada arquitetura.
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Figura 20 — Modelos para diferentes arquiteturas do sistema propulsivo.
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Fonte: Vries, Brown e Vos (2018).
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Turboelectric

Vantagens:
* Nio depende de avancgos nas tecnologias de armazenamento de energia;

 Alta liberdade de design para a integracdo propulsiva de aeronaves.

Desvantagens:
* Alto peso e baixa eficiéncia;
* Motores de turbina a gis sd@o dimensionados para condi¢des de pico de energia;

* Depende de avangos na tecnologia de materiais supercondutivos de alta temperatura.

Series

Vantagens:

* O motor desacoplado pode funcionar em condicdes ideais de RPM durante toda a missao;
* Alta liberdade de design para a integrac@o propulsiva de aeronaves;

* Poténcia dividida entre a fonte de energia convencional e elétrica € ajustdvel em voo;

* As baterias podem ser recarregadas durante o voo.

Desvantagens:
* Alto peso e baixa eficiéncia;
* Requer um gerador;

* Pode depender de avangos na tecnologia de materiais supercondutivos de alta temperatura.

Parallel

Vantagens:

* A ndo necessidade de um gerador torna a configuragdo mais leve;

* Menos conversoes de energia, mais eficiente;

* Poténcia dividida entre a fonte de energia convencional e elétrica ajustivel em voo;

* O motor pode ser reduzido para fornecer apenas a poténcia continua média.

Desvantagens:

* Pode precisar de uma caixa de transmissdo complexa;

* Mudangas na divisao de poténcia sdo restritas devido ao risco da operacdo fora dos limites;
* O motor nado € desacoplado da geragcdo de empuxo, ndo sendo executado para o RPM ideal;

* Geralmente limitado a configura¢des convencionais para integra¢cdo motor-aeronave.
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Series/Parallel

Vantagens:
* Maior liberdade de design em comparacao com a configuracao paralela;

* As baterias podem ser recarregadas durante o voo.

Desvantagens:

* Gerador extra aumenta o0 peso;

* Estratégia de controle complexa;

* Motor ndo totalmente desacoplado da hélice.

Partial Turboelectric

Vantagens:
* Nio depende de avancos nas tecnologias de armazenamento de energia;

* Boa liberdade de design para integracdo do motor elétrico com a aeronave.

Desvantagens:
* Dependendo do grau de hibridiza¢do pode ser pesado e ineficiente;

* O motor de turbina a gas ndo € desacoplado da geracdao de empuxo.

Segundo a prépria Embraer (2023b), a arquitetura escolhida para o sistema propulsivo de
seus modelos conceito hibridos-elétricos € a paralela. Como visto anteriormente, essa topologia
nao necessita de gerador, sendo a mais leve e eficiente com menos conversdo de energia, com
maior facilidade de implementacdo a curto/médio prazo. Com base nessas andlises, a arquitetura
paralela serd escolhida para representar a configuracdo hibrida-elétrica, permitindo a comparagao

entre a plataforma convencional e a modificada.

2.6.2 Grau de Hibridizacao e Energia Especifica

Quando se trata de um sistema propulsivo hibrido-elétrico, o principal paradmetro a ser
analisado € o Grau de Hibridizacdo (¢). Ele se refere ao valor, geralmente dado em porcentagem,
da utilizagdo do sistema propulsivo elétrico em relacdo ao sistema convencional. Além dele,
outro dado importante que diz respeito  bateria em si é a sua Energia Especifica. E a partir dela
que se mede a capacidade de armazenamento de energia em contraste com seu peso, devendo
ser maximizada. Com a tecnologia atual, valores tipicos para a Energia Especifica de baterias
eficientes chegam a 230 Wh/kg, de acordo com o levantado por Batra, Raute e Camilleri (2022).
Para os préximos 20 anos, espera-se no minimo dobrar esse valor. Outras frentes tecnolégicas

prometem avangos ainda maiores, de até 1000 Wh/kg no mesmo periodo, segundo Tan (2018).

L — (2.103)
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2.6.3 Alcance

A partir dos termos préprios que caracterizam a hibridizacdo, pode-se equacionar o
Alcance para aeronaves hibridas-elétricas, de acordo com o seu grau de hibridizacdo, densi-
dade especifica, energias e pesos respectivos. A Equacao 2.104 retdne todos os termos, como

apresentado por Silva (2019).

Tprop CL Hyar Hryel
Rispria =—7— Cp (vH, 1—y)H
g@"%(l_s)"'ﬁ) D (WHruel + (1 — ¥)Hpa )
v (2.104)
1 e [l{l;:t(HfuZII)Hb t )gEsta“ + Wempty + Wpayload
‘In

Wempty + Wpayload

2.7 Dados Amostrais e Variaveis Pertinentes

Muitos dos parametros utilizados para os calculos foram retirados de dados amostrais
contidos na literatura, como aqueles trazidos por Sadraey (2017) e Raymer (2018). Outros ainda
foram obtidos diretamente dos websites das fabricantes de aeronaves como Embraer (EMBRAER,
2023a) e ATR (ATR, 2023), e de motores como Pratt & Whitney (PRATT & WHITNEY, 2023),
além do banco de dados da ICAO (ICAQO, 2023) para motores. Foram buscados datasheets e
brochuras especificas para a defini¢do do input do usudrio nos exemplos de aplicacdo, que serdo

exibidos no Capitulo 3.

Tabela 5 — Valores tipicos para o consumo especifico de combustivel de motores diversos.

Tipo de Aeronave Consumo Especifico de Combustivel Unidade
Turbojato 0,8—0,9 1b/h/Ib
Turbofan com baixa razdo de bypass 0,7—-0,8 1b/h/1b
Turbofan com alta razao de bypass 0,4—-0,5 Ib/h/1b
Turboprop 0,5-0,8 1b/h/Ib
Pistdo (pitch fixo) 0,4—-0,8 1b/h/1b
Pistdo (pitch varidvel) 0,4—-0,8 1b/h/Ib

Fonte: Adaptada de Sadraey (2017).

Tabela 6 — Valores tipicos para a Eficiéncia Aerodindmica de aeronaves diversas.

Tipo de Aeronave Eficiéncia Aerodinamica

Planador 30—-40
Transporte a Jato 15-20
Aviacdo Geral Leve 10—15
Caca Subsonico 7—10
Caca Supersonico 4-17

Fonte: Adaptada de Sadraey (2017).
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Figura 21 — Quadro comparativo de Cy . para diferentes aeronaves.
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CAPITULO

METODOLOGIA

Este capitulo apresenta a metodologia utilizada para a centralizacdo dos dados e reali-
zagdo dos cdlculos, assim como a definicdo de interface de comunica¢gdo com o usuério, que
permitird o ajuste de acordo com a operagdo desejada. Com base em interfaces comerciais exis-
tentes que apresentam objetivos semelhantes, um aplicativo novo € desenvolvido em MATLAB
pelo autor e serd detalhado quanto as funcionalidades, que vao além do proposto pelo software

comercial comparado.

3.1 ePerf ©- EMBRAER

A Embraer, com sua equipe de Performance and Software, desenvolveu um aplicativo
proprio para o cdlculo de pardmetros de desempenho de suas aeronaves, de acordo com as rotas
de seus operadores. Ele atua de forma semelhante ao P-AERO, realizando célculos para as fases
de Decolagem e Pouso. Dessa forma, o usudrio define os parametros de entrada como peso
e condi¢Oes climdticas, comprimento de pista e tipo de pavimento, além da configuracio da
aeronave em pouso ou decolagem. A partir disso, o software calcula se o comprimento da pista
informada atende os requisitos de pista requerida, tanto para a decolagem quanto para o pouso,

assim como os valores para as velocidades criticas dessas fases.

A versao de demonstragdo do aplicativo traz um banco de dados reduzido, com dois
exemplos de aeronaves e alguns aeroportos ficticios. Contudo, a fabricante indica o suporte a
todos os seus modelos de aeronaves comerciais, sendo possivel ainda fazer o download de um
banco de dados de aeroportos, para receber as informacgdes de suas pistas. Entretanto, ndo ha
opcdo para cdlculo do consumo de combustivel nem uma estimativa para alcance e/ou autonomia
de voo da aeronave. As fases de Subida e Descida também ndo sdo analisadas, mas o aplicativo

cumpre o que promete em calcular as etapas em solo de forma parametrizada.
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Figura 22 — Interface do aplicativo ePerf: cdlculo de decolagem.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Figura 23 — Interface do aplicativo ePerf: célculo do pouso.
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VERSION 8.0.2
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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3.2 P-AERO © - Desenvolvido pelo autor

O aplicativo criado para receber os inputs do usudrio e centralizar os cdlculos e otimiza¢ao
é denominado Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator (P-AERO). A
interface do aplicativo conta com a opg¢do de inserir dados da aeronave, gerenciar quantidade
de passageiros, carga e combustivel, e selecionar a rota desejada com as condi¢des de voo. Por
fim, é possivel realizar e visualizar os calculos para as distancias de decolagem, pouso, alcance e
autonomia. Tanto o alcance como a autonomia sdo calculadas para as condi¢des informadas e
também otimizadas para a condicdo maxima, tendo o diagrama Payload x Range disponibilizado.

A Figura 24 exibe a tela de abertura do aplicativo criado.

Figura 24 — Interface do aplicativo P-AERO: tela de abertura.

P-AERO

Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator

Initializing User Interface...

Created by:
Pedro Henrique Maia Zandonadi
©2023

} - Federal de

Uberlandia

Fonte: Elaborada pelo autor.

Para melhor apresentagdo do programa, serdo utilizados casos exemplos no Capitulo
4 que percorrem todas as funcionalidades propostas. Além disso, um Diagrama de Fluxo que
descreve o funcionamento do aplicativo € exibido na Figura 25. Ressalta-se que o aplicativo
apresenta margem para melhorias futuras a para a implementacdo de novas funcionalidades, que

serdo ainda discutidas no Capitulo 5.
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Figura 25 — Diagrama de fluxo do aplicativo P-AERO.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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CAPITULO

RESULTADOS E DISCUSSOES

Este capitulo traz a utilizagdo do aplicativo e sua interface para atender as necessidades

dos operadores aéreos. Serao apresentados casos para diferentes aeronaves: a Jato e a Hélice.

A partir do desenvolvimento tedrico realizado no Capitulo 2, foi possivel a construgdo
de um aplicativo robusto que centraliza os principais equacionamentos de Desempenho de
Aeronaves em uma interface de acesso facilitado ao usudrio. Tem-se o intuito de disponibilizar
o software para o publico por meio de plataformas de compartilhamento de cédigos online,
permitindo que alunos e professores da UFU e demais escolas se beneficiem de sua utilizacao,

bem como reforcem suas funcionalidades trazendo sugestdes de melhorias.

Figura 26 — Interface do aplicativo P-AERO: tela inicial.

4 P-AERO =+ X
P-AERC Ajuda

Dados da Aeronave Passageiros e Carga Rota Decolagem Pouso Alcance e Autonomia Graficos Retrofit Hibrido-Elétrico

Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator

Insira os Dados da Aeronave: Upload Foto
Envergadura [m]
Area Alar [m2]
Ccd 0[]

Cl_max []

Created by:
Pedro Henrique Maia Zandonadi
©2023
Peso Vazio [kg]

Combustivel Maximo [kg] In partial fulfillment of the

requirements for the degree
of Aeronautical Engineer

Carga Maxima [kg]
MTOW [kgl
TSFC [s-1]

Empuxo Maximo [N]

1
B salvar Aeronave | iiova_A t @Jato _d\_
T ks P-AERO

Fonte: Elaborada pelo autor.
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4.1 Estudo de Caso: Aeronave a Jato E-190E2

Neste caso, foi implementado um modelo para a aeronave E-190E2 da fabricante brasi-
leira EMBRAER. Primeiramente, dados foram coletados a respeito de caracteristicas dimensi-
onais, aerodindmicas e de desempenho da aeronave e de seu respectivo grupo moto-propulsor.
Como citado anteriormente, os dados foram obtidos nos websites das fabricantes, datasheets e

valores tipicos encontrados na literatura.

A primeira tela do software abrange a entrada dos dados, que permite ainda salvar a
aeronave informada para ser utilizada no futuro. Isso ocorre quando a selecio "Jato"do quadro
amarelo esté selecionada, permitindo a entrada dos dados pertinentes a esse tipo de aeronave. A

opc¢ao "Hélice"deve ser habilitada quando o interesse se da pela anélise de aeronaves a hélice.

Figura 27 — Entrada de dados: aeronave a jato.

4 P-AERO = X
P-AERC Ajuda

Dados da Aeronave Passageiros e Carga Rota Decolagem Pouso Alcance e Autonomia Graficos Retrofit Hibrido-Elétrico

Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator

Insira os Dados da Aeronave: Upload Foto

Envergadura [m] 33.72
Area Alar [m2] 103
cd 0[]

Cl_max [-]
Peso Vazio [kg] 33200
Combustivel Maximo [kg] 13690
Carga Maxima [kg] 13500
MTOW [kgl 56400
TSFC [s-1] 0.0001215
Empuxo Maximo [N] 2.062e+05

E190-E2.mat

Fonte: Elaborada pelo autor.

Ap6s inserir os dados referentes a aeronave desejada, ela serd salva no banco de dados. O
botdo "Aplicar"armazena as informacdes indicadas na memoria do aplicativo, para que ele possa
realizar os cdlculos. A op¢ao de "Upload Photo" permite ainda a selecdo de uma imagem que
represente a aeronave de estudo, que serd exibida em tela durante o funcionamento do programa,

caso seja selecionada.
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Ja na segunda guia, € possivel selecionar as opcdes de peso da aeronave: passageiros,
carga despachada e combustivel abastecido. Caso o usudrio deseje acrescentar a andlise de pouso
imediato, logo ap6s a decolagem e com a consideragao do peso maximo de aterrissagem (MLW),

a opcdo abaixo na tela deve ser marcada e o peso informado.

Figura 28 — Gerenciamento de pesos: aeronave a jato.

4 P-AERO = X
P-AERO Ajuda

Dados da Aeronave Passageiros e Carga Rota Decolagem Pouso Alcance e Autonomia Graficos Retrofit Hibrido-Elétrico

Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator

L/
Numero de Passageiros [100 kg por PAX]

Carga Despachada [ton]

Combustivel Abastecido [ton]

Deseja informar MLW para calcular distancia critica de pouso?

Fonte: Elaborada pelo autor.

A terceira guia diz respeito as escolhas do trajeto. Nela, o usudrio informa os aeroportos
de partida e destino, bem como suas respectivas pistas. Essas informacdes estdo armazenadas
no banco de dados do aplicativo e serdo utilizadas para comparar as distincias requeridas de
decolagem e pouso, com aquelas disponiveis de acordo com a sele¢do. A opcao de pista molhada

pode ainda ser habilitada na op¢do "Chuva", alterando o coeficiente de atrito para os calculos.

Por fim, o usudrio informa a altitude de voo de cruzeiro para a missdao da aeronave e o
Mach de cruzeiro desejado, que serdo utilizados para os cdlculos de Alcance e Autonomia. O
botdo "Rota"armazena as informac¢des na memoria do aplicativo e inicia os cdlculos da trajetoria

informada, assim como as distancias de decolagem e pouso.
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Figura 29 — Selecdo de aeroporto: aeronave a jato.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 30 — Selecdo da pista: aeronave a jato.

4 P-AERO - X
P-AERO Ajuda
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Figura 31 — Defini¢do da rota: aeronave a jato.
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P-AERO Ajuda

Dados da Aeronave Passageiros e Carga Rota Decolagem Pouso Alcance e Autonomia Graficos Retrofit Hibrido-Elétrico

Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator

(®]iTe[=11 M SAO PAULO (SBGR) v

SBGR 10L/28R v
M Chuva

pLru1 (oMl RECIFE (SBRF) v

M Chuva

FL para Cruzeiro [ft x 100] 370
Mach de Cruzeiro [-]

P-AERO

Fonte: Elaborada pelo autor.

Ap0s realizar os calculos, o aplicativo exibe o mapa com a trajetéria informada como

imagem e também grafico 3D com vista de satélite. A distancia da rota € exibida na legenda.

Figura 32 — Mapa da rota: aeronave a jato.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Figura 33 — Mapa 3D da rota: aeronave a jato.

Fonte: Elaborada pelo autor.

As guias de "Decolagem"e "Pouso"informam os comprimentos das pistas selecionadas e
exibem os comprimentos calculados para que a aeronave decole e pouse nas condi¢des de peso
selecionadas. Caso o comprimento de pista requerido seja menor que o comprimento de pista
disponivel, em ambos os casos serd exibida uma mensagem de que a pista comporta a operacao
indicada. J4 para o caso de a pista ser menor que o comprimento requerido, a informagao exibida
serd de que a pista nao comporta a operacao da aeronave, sendo necessario trocar o aeroporto e/ou

a pista selecionada, ou ainda reduzir o peso da aeronave removendo carga paga ou combustivel.
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Figura 34 — Comprimento de decolagem: aeronave a jato.
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O comprimento da pista selecionada é de 3700 metros.

A Distancia de Decolagem Balanceada calculada para a
[ aeronave e as condi¢6es informadas é de 1682 metros.

Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 35 — Comprimento de aterrissagem: aeronave a jato.
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O comprimento da pista selecionada é de 3007 metros.

A Distancia necessaria de aterrisagem calculada para a
[ aeronave e as condigdes informadas é de 1144 metros.

A condicgo critica de pouso em MLW requer um comprimento de pista de 1202 metros.

A

P-AERO

Fonte: Elaborada pelo autor.
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Com os célculos da rota realizados, a guia de "Alcance e Autonomia" permite calcular
seus respectivos valores para a condi¢ao de voo informada, além de calcular os valores 6timos
com seu respectivo Mach. Dessa forma, o usudrio pode utilizar os valores informados para sua
operacdo ou entdo modificar sua missdo com base nos valores 6timos. Para efeito de minimizagao
de custos operacionais, o valor minimo de combustivel é também exibido para que o usudrio
tenha a op¢do de embarcar apenas 0 necessario para a missao, ja considerando as reservas
regulamentares obrigatdrias. O botdo "Calcular"compila as informagdes fornecidas e equaciona

a fase de cruzeiro, preenchendo os quadros na tela com as informagdes obtidas.

Figura 36 — Alcance e autonomia: aeronave a jato.

4. P-AERO - X
P-AERO Ajuda
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Flight Program 1

Alcance Calculado [km] 0 Alcance Calculado [km] Alcance Calculado [km]
Autonomia Calculada [h] | Autonomia Calculada [h] 4 Autonomia Calculada [h]

Alcance Maximo [km] Alcance Maximo [km] Alcance Maximo [km]
Mach Otimo Mach Otimo Mach Otimo
Autonomia [h] Autonomia [h] Autonomia [h]

Autonomia Maxima [h] Autonomia Maxima [h] Autonomia Maxima [h]
Mach Otimo Mach Otimo Mach Otimo
Alcance [km] Alcance [km] Alcance [km]

Calcular

Fonte: Elaborada pelo autor.

O resultado dos célculos € exibido nos quadros a0 mesmo tempo que um pop-up informa
a quantidade minima de combustivel para se percorrer a rota desejada. Cabe ressaltar que se o
combustivel abastecido for inferior ao necessario, o software marca como aviso para o usuario
de que a rota ndo poderd ser cumprida com o combustivel atual. Além disso, uma tela com o
alcance calculado e o alcance maximo para a aeronave € exibida, sendo tracada a linha de alcance

Nno mapa, com seu centro no aeroporto de origem.
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Figura 37 — Célculos de cruzeiro e combustivel Minimo: aeronave a jato.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 38 — Alcance projetado: aeronave a jato.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Por fim, a aba de "Gréficos" apresenta o diagrama Payload x Range da aeronave, que
relaciona o Alcance da aeronave de acordo com sua carga paga transportada. Ele exibe a curva

tanto para a condi¢do 6tima quanto para a condi¢cdo informada. A Figura 40 traz o diagrama real
da Embraer.

Figura 39 — Payload x range: aeronave a jato.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 40 — Diagrama Payload x Range para o E190-E2.
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Fonte: Embraer (2022).
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4.2 Estudo de Caso: Aeronave a Hélice ATR 72-600

O caso da aeronave a hélice foi implementado para o modelo de aeronave ATR 72-600 da
fabricante ATR. Da mesma forma que ocorrera com o caso do E-190E2, dados foram coletados
a respeito de caracteristicas dimensionais, aerodinamicas e de desempenho da aeronave e seu
respectivo grupo moto-propulsor. Os dados foram também obtidos nos websites das fabricantes,

datasheets e valores tipicos encontrados na literatura.

A tela de abertura do software, agora na op¢ao de "Hélice" habilitada na caixa de selecio
amarela, abrange a entrada dos dados, que permite ainda salvar a aeronave informada para ser

utilizada no futuro.

Figura 41 — Entrada de dados: aeronave a hélice.
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Insira os Dados da Aeronave: Upload Foto
Envergadura [m] 2
Area Alar [m2] 61
Cd 0[] 0.034
Cl max [-] 28
Peso Vazio [kg]

Combustivel Maximo [kqg]

Carga Maxima [kg]

MTOW [kg]

SFC [s-1]

Poténcia Maxima [hp]

Eficiéncia de Hélice [-]

Fonte: Elaborada pelo autor.

Ap0s inserir os dados referentes a aeronave desejada, ela seré salva no banco de dados.
Mais uma vez, o botdo "Aplicar"armazena as informacdes indicadas na memoria do aplicativo,
para que ele possa realizar os cdlculos. J4 a op¢ao de "Upload Photo" permite a selecao de uma
imagem que represente a aeronave de estudo, que serd exibida em tela durante o funcionamento

do programa, caso seja selecionada.
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Para a segunda guia, selecionam-se as op¢des de peso da aeronave: passageiros, carga
despachada e combustivel abastecido. Caso o usudrio deseje acrescentar a andlise de pouso
imediato, logo ap6s a decolagem e com a consideragao do peso maximo de aterrissagem (MLW),

a opcdo abaixo na tela deve ser marcada e o peso informado.

Figura 42 — Gerenciamento de pesos: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

A terceira guia trata das escolhas do trajeto. Informam-se os aeroportos de partida e
destino, assim como suas respectivas pistas. Os dados de aeroportos e pistas estdo armazenadas
no banco de dados do aplicativo, sendo utilizados para comparar as distancias requeridas de
decolagem e pouso, com aquelas disponiveis de acordo com a sele¢do. A opc¢ao de pista molhada

pode ainda ser habilitada na op¢ao "Chuva", alterando o coeficiente de atrito para os cdlculos.

O usuério ainda informa a altitude de voo de cruzeiro para a missdo da aecronave € 0
Mach de cruzeiro desejado, que serdo utilizados para os célculos de Alcance e Autonomia. O
botdo "Rota"armazena as informac¢des na memoria do aplicativo e inicia os cdlculos da trajetdria

informada, assim como as distancias de decolagem e pouso.
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Figura 43 — Selecao de aeroporto: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 44 — Selecdo da pista: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Figura 45 — Defini¢do da rota: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
Ap6s realizar os célculos, o aplicativo exibe o mapa com a trajetéria informada como
imagem e também grafico 3D com vista de satélite. A distancia da rota é exibida na legenda.
Figura 46 — Mapa da rota: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.



Capitulo 4. Resultados e Discussdes 79

Figura 47 — Mapa 3D da rota: aeronave a hélice.

,‘,_' ‘ ¥ .-“.

Fonte: Elaborada pelo autor.

As guias de "Decolagem"e "Pouso"informam os comprimentos das pistas selecionadas e
exibem os comprimentos calculados para que a aeronave decole e pouse nas condi¢des de peso
selecionadas. Caso o comprimento de pista requerido seja menor que o comprimento de pista
disponivel, em ambos os casos serd exibida uma mensagem de que a pista comporta a operacao
indicada. J4 para o caso de a pista ser menor que o comprimento requerido, a informacao exibida
serd de que a pista ndo comporta a operacdo da aeronave, sendo necessdrio trocar o aeroporto e/ou

a pista selecionada, ou ainda reduzir o peso da aeronave removendo carga paga ou combustivel.
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Figura 48 — Comprimento de decolagem: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 49 — Comprimento de aterrissagem: aeronave a hélice.

==
4 P-AERO =

P-AERO Ajuda

Dados da Aeronave Passageiros e Carga Rota Decolagem Pouso Alcance e Autonomia Gréficos Retrofit Hibrido-Elétrico

Performance-Based Aircraft Endurance and Range Optimizator

O comprimento da pista selecionada é de 3500 metros.
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Fonte: Elaborada pelo autor.



Capitulo 4. Resultados e Discussdes 81

Com os célculos da rota realizados, a guia de "Alcance e Autonomia" permite calcular
seus respectivos valores para a condi¢ao de voo informada, além de calcular os valores 6timos
com seu respectivo Mach. Dessa forma, o usudrio pode utilizar os valores informados para sua
operacdo ou entdo modificar sua missdo com base nos valores 6timos. Para efeito de minimizagao
de custos operacionais, o valor minimo de combustivel é também exibido para que o usudrio
tenha a op¢do de embarcar apenas 0 necessario para a missao, ja considerando as reservas
regulamentares obrigatdrias. O botdo "Calcular"compila as informagdes fornecidas e equaciona

a fase de cruzeiro, preenchendo os quadros na tela com as informagdes obtidas.

Figura 50 — Alcance e autonomia: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

O resultado dos calculos € exibido nos quadros ao mesmo tempo que um pop-up informa
a quantidade minima de combustivel para se percorrer a rota desejada. Cabe ressaltar que se o
combustivel abastecido for inferior ao necessario, o software marca como aviso para o usuario
de que a rota ndo poderd ser cumprida com o combustivel atual. Além disso, uma tela com o
alcance calculado e o alcance méximo para a aeronave € exibida, sendo tragada a linha de alcance

no mapa, com seu centro no aeroporto de origem.
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Figura 51 — Célculos de cruzeiro e combustivel minimo: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 52 — Alcance projetado: aeronave a hélice.
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Fonte: Elaborada pelo autor.
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Por fim, a aba de "Gréficos" apresenta o diagrama Payload x Range da aeronave, que
relaciona o Alcance da aeronave de acordo com sua carga paga transportada. Ele exibe a curva

tanto para a condi¢do 6tima quanto para a condi¢cdo informada. A Figura 54 traz o diagrama real
da ATR.

Figura 53 — Payload x range: aeronave a hélice.
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Figura 54 — Diagrama Payload x Range para o ATR 72-600.
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CAPITULO

CONCLUSOES E PERSPECTIVAS

Este capitulo apresenta as conclusdes finais, discussdes e comentarios gerais sobre o
estudo apresentado. Também dd uma perspectiva de melhorias futuras e ramos de pesquisa que

podem ser derivados da metodologia proposta.

5.1 Conclusoes

A partir do desenvolvimento do aplicativo e estudos para os casos propostos, entende-se
como bastante satisfatorio seus resultados. A interface do aplicativo atinge o objetivo de ser
simples, permitindo facil interagdo com o usudrio, enquanto realiza os calculos e otimizagdes
a partir de um robusto embasamento tedrico. Outro objetivo, de se analisar detalhadamente a
teoria de desempenho de aeronaves em todas as fases de sua missao foi alcangado, ao descrever
as principais relagdes para cada etapa bem como seus equacionamentos pertinentes. Além
disso, o desenvolvimento do trabalho possibilitou a criacdo de uma ferramenta de comparagdo e

otimizacao do desempenho de aeronaves com diferentes sistemas propulsivos.

Os resultados podem ainda ser comparados com os datasheets das fabricantes, que
demonstram bastante proximidade com os valores calculados. Valores para os diagramas Payload
x Range sao apresentados nas Figuras 39 e 53 como calculados, podendo ser comparados com as

Figuras 40 e 54 dos dados reais fornecidos pelas fabricantes.

Ainda assim, hd margem para se incrementar o trabalho com uma anélise de aeronaves
hibridas-elétricas, que no escopo atual se restringiu a formulagdo tedrica. Isso se deve ao fato
de o levantamento realizado ter indicado a dificuldade da implantacdo imediata de um sistema
hibrido para voos de aeronaves comerciais, uma vez que a tecnologia das baterias ainda caminha

para cendrios com maiores energias especificas.
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Como a inten¢ao do aplicativo era permitir cdlculos e otimizacdes dos planos de voo
aos operadores aéreos, uma estratégia de redimensionamento do sistema propulsivo para se
acomodar o sistema elétrico e suas baterias, permitindo a diminui¢do do motor a combustao
tanto em tamanho (peso) quanto em poténcia gerada seria algo com dificil aplicabilidade aos
operadores. Tais andlises vém sendo realizadas por muitos autores, como Silva (2019), Finger ef
al. (2020) e Xie, Savvaris e Tsourdos (2018).

Uma guia denominada "Retrofit Hibrido-Elétrico"foi adicionada ao aplicativo para que
seja explorada no futuro. O chamado Retrofit seria uma adaptagdo as plataformas convencionais
de aeronaves ja existentes (nfo hibridas), que contariam com a substitui¢ao do sistema tradicional
de bleed (sangria) do motor para sistemas da aeronave, passando a ter seu funcionamento
exclusivamente a partir da energia das baterias. Esse conceito é denominado More Electric
Aircraft (MEA), ja sendo utilizado em aeronaves recentes como o Boeing 787 (SINNETT, 2008).

Além de fornecer energia para sistemas da aeronave e permitir diminui¢ao no consumo
de combustivel, a adi¢do e retirada de baterias seria realizada de forma modular de acordo com a
necessidade de cada operacdo, em cada voo realizado. Isso se dd pela relacdo entre Alcance (ou
Autonomia) desejada para cumprir uma determinada missao, e a carga paga transportada. Para
0s casos em que 0 Alcance precise aumentar e a aeronave nao necessite operar com carga paga
maxima, essa poderia ser substituida parcialmente por baterias, que diminuiriam o consumo

global.

Contudo, com a tecnologia atual de baterias, a avaliacdo feita foi a de que os beneficios
do Retrofit, por hora, seriam muito reduzidos e restritos a operagdes curtas, com baixo custo-
beneficio operacional e logistico. Por fim, optou-se pelo nao prosseguimento dos cdlculos de
otimizacao desse tema no aplicativo, mas sim sua indicacdo de melhoria para trabalhos que
venham a ser desenvolvidos no futuro, com recursos tecnoldgicos que tornem esse conceito de

Retrofit modular vidvel para operagdes.

Espera-se que esse trabalho possa servir de inspiracdo para novos temas que tirem
proveito do desenvolvimento de aplicacdes e que tornem o aprendizado mais tangivel, podendo
ser amplamente utilizado com uma interface de usudrio simplificada. As aulas da disciplina de
Desempenho de Aeronaves do curso de Graduacdo em Engenharia Aerondutica da UFU poderdo
se beneficiar do uso do software, bem como do desenvolvimento trazido ao longo desse trabalho,

para projetos, pesquisas e o proprio aprendizado da disciplina dentro e fora da sala de aula.
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5.2 Perspectivas para Trabalhos Futuros

Ao final deste trabalho, tomando como base os resultados obtidos e discussdes levantadas,

as seguintes sugestdes sdo trazidas para trabalhos futuros:

* Realizacao de validacdes por meio de outros métodos, sejam eles através da verificagao
direta com as fabricantes para obtencdo de dados mais precisos, monitoramento e levanta-
mento estatistico de voos realizados por companhias aéreas, bem como validagdo numérica

por meio de softwares de simulacdao de voo como Microsoft Flight Simulator 2020.

* Maior detalhamento da configuracdo hibrida-elétrica para otimizagdo de rotas que possam
se beneficiar de um retrofit com baterias e sistemas MEA, permitindo melhor comparagao
entre o custo-beneficio das configuragdes em relacdo ao custo operacional, peso e eficiéncia

energética.

* Melhorias na interface de usudrio bem como adi¢do de novas funcionalidades, célcu-
los e varidveis otimizadas sdo encorajadas para versdes futuras do software, que serd

disponibilizado ao publico em repositorio online para que seja explorado.

* Desenvolvimento de estudos especificos para aeronaves de configuracdes disruptivas e de
UAM como VTOL e eVTOL.
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