FILIPE PORTO MENDANHA

ANALISE INTEGRADA DE DESEMPENHO DE
AERONAVE COM GRUPO MOTOPROPULSOR
PISTAO-HELICE APLICADO AO IPANEMA EMB-202

L/

UNIVERSIDADE FEDERAL DE UBERLANDIA
FACULDADE DE ENGENHARIA MECANICA
2023



FILIPE PORTO MENDANHA

ANALISE INTEGRADA DE DESEMPENHO DE
AERONAVE COM GRUPO MOTOPROPULSOR
PISTAO-HELICE APLICADO AO IPANEMA EMB-202

Trabalho de Conclusdo de Curso apresentado a
Faculdade de Engenharia Mecénica da Universidade
Federal de Uberlandia como parte dos requisitos
para obtencao do titulo de Bacharel em Engenharia
Aeronautica. EXEMPLAR DE DEFESA

Area de Concentracdo: Desempenho de Aeronaves

Orientador: Prof. Dr. Higor Luis Silva

Uberlandia - MG
2023



FILIPE PORTO MENDANHA

INTEGRATED PERFORMANCE ANALYSIS OF A
PISTON-PROP POWERED AIRCRAFT APPLIED TO
IPANEMA EMB-202

Final Paper submitted to the Faculty of Mechanical
Engineering from Federal University of Uberlandia in
partial fulfillment of the requirements for the degree
of Aeronautical Engineer. EXAMINATION BOARD
PRESENTATION COPY

Concentration Area: Aircraft Performance

Advisor: Prof. Dr. Higor Luis Silva

Uberlandia - MG
2023



Aos mansos e humildes de coracdo, que tém sede de sabedoria e conhecimento,

cujo propdsito de suas vidas é ajudar outros nessa caminhada que é a vida.



AGRADECIMENTOS

Palavras sao insuficientes para expressar a profundidade da minha gratidao a Deus. Ele
me concedeu muito mais do que pedi ou sequer imaginei. A minha vida e tudo que alcancei sdo
um testemunho da Sua misericordia e graca. Que este trabalho seja, entdo, uma homenagem a
divina sabedoria que tem iluminado o meu caminho e moldado a minha jornada de maneiras que
transcendem a compreensido humana. Sou grato pelas béngdos alcangadas, por abrir portas que

eu nao sabia que existiam e por trilhar comigo cada passo desta jornada.

Um agradecimento especial ao meu pai, que foi um pilar fundamental na minha vida. Ele
ndo mediu esfor¢os para investir no meu crescimento académico, proporcionando experiéncias
enriquecedoras que moldaram ndo apenas meu conhecimento, mas também meu carater. Este
trabalho € dedicado a ele, como um testemunho do impacto duradouro de sua influéncia em

minha vida.

A minha mae, expresso minha gratiddo por seu apoio incondicional. Ela foi minha
fonte constante de for¢a e encorajamento. Sua presenca, amor e cumplicidade guiaram-me nos
momentos mais dificeis. Este trabalho € o resultado nao apenas do meu esfor¢o, mas também do

suporte constante que ela gentilmente ofereceu ao longo desta jornada.

Agradeco aos meus irmaos Lucas e Raquel. A amizade que compartilhamos vai além
dos lagos de sangue. A lealdade, amor e apoio de voces sdo pilares inabaldveis. Agradeco a Any
Karoline, com quem tive a honra de construir boas memorias desde a infancia, pelos anos de

amizade, parceria e companheirismo.

Um agradecimento especial a Marcos Vinicius Maciel, um amigo que posso chamar de
irmao, que esteve comigo desde o inicio do curso. E a0 meu amigo Vinicius Rodrigues, com
quem tive a honra de compartilhar moradia durante a faculdade. As memorias compartilhadas
e a camaradagem durante este periodo sdo tesouros que levo comigo para o futuro. Juntos,
enfrentamos desafios, celebramos conquistas e construimos uma amizade que vai além das salas

de aula.

Agradeco a todas as amizades sinceras que pude formar nesses anos que marcaram
minha trajetdria e tornaram a caminhada mais leve e agraddvel, em especial a Leticia Marques,
Adriano Junior, Marianne Anjos, Tiago Quindlia e Bruno Richard. Este é também um reflexo da

influéncia positiva que cada um de vocés teve em minha vida.

Agradeco a todos os professores dessa institui¢cdo que pude ter contato. Todas as trocas e

compartilhamentos de conhecimento foram valiosos e tiveram forte impacto no meu crescimento



académico e profissional. Gostaria de agradecer aos professores Giuliano Venson e Tobias
Morais por serem referéncias e pilares deste curso, exemplares na dedicacao e humildade com
as pessoas, € uma honra té-los conhecido e aprender com vocé€s. Agradeco em especial aos

honordveis membros que compdem essa banca avaliadora.

Um agradecimento especial ao meu professor e orientador Higor Luis Silva. Este
trabalho €, em parte, resultado do seu compromisso em orientar e inspirar seus alunos. Agradeco
sinceramente por sua orientagiio, paciéncia e pelos valores exemplares que vocé incorpora. E
digno de nota o fato de ser o primeiro egresso do curso a se tornar professor deste curso, um
marco que nao apenas celebra sua trajetoria individual, mas também serve como um exemplo
inspirador para todos nds. Sua conquista ndo apenas demonstra exceléncia académica, mas
também destaca a dedicagdo e a paixao por contribuir para o desenvolvimento de novas geracoes

no curso.

Gostaria de estender meus sinceros agradecimentos a trés importantes pilares que contri-
buiram significativamente para minha formacio académica e profissional. A equipe de extensdo
Tucano Aerodesign pela oportunidade de participar e aprender além dos limites da sala de aula,
onde pude aplicar teorias académicas em projetos desafiadores. Ao Laprosolda pela oportunidade
do desenvolvimento académico nas pesquisas conduzidas no laboratdrio, representados aqui nas
pessoas dos engenheiros Diandro Bailoni e Victor Alves, agradeco pela confianca depositada e
apoio no meu desenvolvimento. Expresso minha gratiddo a Embraer e a equipe com a qual traba-
lho pela oportunidade de estdgio, pela exposi¢do a um ambiente profissional que ampliou minha
visdo sobre a industria aeroespacial, em especial ao Alberto Yglesias e Mariana Escudero que
me orientaram no projeto de estdgio ("Levantamento estatistico do consumo de combustivel da
frota Ejets-E2") selecionado como um dos projetos destaques gragas a toda atencao e dedicacgdo

compartilhada, dentre outras atividades de Desempenho de Aeronaves.

Gostaria de expressar minha profunda gratidao a todas as pessoas que desempenharam
papéis essenciais na minha jornada académica e pessoal, tornando possivel a conclusdo deste
trabalho.



Bendito seja o nome de Deus, de eternidade a
eternidade, porque dele é a sabedoria e o poder! E
ele quem muda o tempo e as estacdes, remove reis e
estabelece reis; ele dd sabedoria aos sdbios e
entendimento aos inteligentes. Ele revela o profundo
e 0 escondido; conhece o que estd em trevas, e com

ele mora a luz.
— Daniel 2:20-22



RESUMO

MENDANHA, F. P. Andlise integrada de desempenho de aeronave com grupo motopropul-
sor pistao-hélice aplicado ao Ipanema EMB-202. 2023. 90 p. Trabalho de Conclusio de
Curso (Graduacdo em Engenharia Aerondutica) — Faculdade de Engenharia Mecanica, Universi-
dade Federal de Uberlandia, Uberlandia - MG, 2023.

Este trabalho consiste no desenvolvimento conceitual da andlise de performance de uma aeronave
com grupo motopropulsor pistdo-hélice, aplicado ao Ipanema EMB-202. O modelo da aeronave
foi escolhido por sua importancia no mercado da aviacio agricola nacional e por ser o primeiro
a ser certificado para operacdo com biocombustivel. Assim, utilizou-se como estudo de caso
para avaliar o desempenho de variantes propulsivas que utilizam como combustivel Gasolina
de Aviacdo e Etanol Hidratado, nas diferentes fases do voo. Para tanto, é realizada uma
andlise de desempenho por produto aerondutico, dividindo os capitulos de desenvolvimento
em: Desempenho da Hélice, Desempenho do Motor e Desempenho de missdo da aeronave.
Em cada capitulo, € apresentado o desenvolvimento do conjunto de equagdes que modelam a
fisica do problema tratado. Assim, para abordar o desempenho da hélice, € aplicado um método
simplificado oriundo de equacdes aerodinamicas que definem o comportamento da hélice; para
abordar o desempenho do motor, sdo usadas equagdes termodinamicas para descrever o ciclo de
opera¢do do motor e equagdes quimicas para descrever a reacao de queima de combustivel usada
pelo motor; para abordar o desempenho da aeronave, um conjunto de equacdes aerodinamicas e
mecanicas de movimento sdo aplicadas de acordo com cada segmento da missdo. Portanto, foram
desenvolvidas ferramentas computacionais para auxiliar nos cdlculos realizados e prover graficos
que permitem uma melhor compreensao da influéncia dos diversos parametros no desempenho
do produto, e, por consequéncia, na fase de voo. Os programas de computador, responsaveis
pelo tratamento, foram escritos em MATLAB e EXCEL. Desse modo, as informacdes obtidas
permitem uma melhor compreensao da interdependéncia dos produtos no desempenho individual,
dos principais parametros que impactam no desempenho da aeronave e do impacto na missao

em funcdo do tipo de combustivel utilizado.

Palavras-chave: Desempenho, Aeronave, Motor, Hélice, Ipanema.



ABSTRACT

MENDANHA, F. P. Integrated performance analysis of a piston-prop powered aircraft ap-
plied to Ipanema EMB-202. 2023. 90 p. Trabalho de Conclusdo de Curso (Graduacdo em
Engenharia Aerondutica) — Faculdade de Engenharia Mecénica, Universidade Federal de Uber-
landia, Uberlandia - MG, 2023.

This work consists of the conceptual development of the performance analysis of a piston-
propeller powered aircraft, applied to the Ipanema EMB-202. The aircraft model was chosen
due to its significance in the national agricultural aviation market and for being the first to be
certified for operation with biofuel. Thus, used as a case study to evaluate the performance of
propulsive variants that use Aviation Gasoline and Hydrated Ethanol fuel, in the different phases
of flight. Therefor, a performance analysis is carried out by aeronautical product, dividing the
development chapters into: Propeller Performance, Engine Performance and Aircraft Mission
Performance. In each chapter, is presented the development of the set of equations that model the
physics of the treated problem. Accordingly, to approach the propeller performance, a simplified
method derived from aerodynamic equations that define the behavior of the propeller is applied;
to approach engine performance, thermodynamic equations are used to describe the engine
operation cycle, and chemical equations to describe the fuel burning reaction used by the engine;
to approach the performance of the aircraft, a set of aerodynamic and motion mechanics equations
are applied according to each mission segment. Hence, computational tools were developed to
assist in the calculations developed and to provide graphs that allow a better understanding of
the influence of the various parameters on the product’s performance, and consequently on the
flight phase. The computer programs responsible for the treatment were written in MATLAB and
EXCEL. Thereby, the information obtained allows a better understanding of the interdependence
of products on individual performance, the main parameters that impact the performance of the

aircraft and the impact on the mission depending on the used fuel type.

Keywords: Performance, Aircraft, Engine, Propeller, Ipanema.
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CAPITULO

INTRODUCAO

“Scientists study the world as it is; engineers create

the word that has never been.”
— Theodore von Karman

Em 23 de outubro de 1906, ocorreu o primeiro voo propulsionado de uma aeronave com
auxilio de um motor a combustdo interna. Essa conquista foi realizada pelo brasileiro Alberto
Santos Dumont a bordo da aeronave conhecida como 14-bis. Sem recorrer a qualquer sistema de
catapultagem, o voo ocorreu no campo de Bagatelle em Paris (Franca) e foi testemunhado pelo
jiri do Aerocuble de Franga e documentado pelo Le Petit Journal (NAPOLEAO, 1957).

Assim, pelos primeiros 50 anos de histéria da aviagdo, o grupo motopropulsor predomi-
nante foi o pistdo-hélice. Esse sistema propulsivo é composto por motores a combustao interna
(ICE, Internal Combustion Engines), que operam em conjunto com um sistema de transmissao

para acionar as hélices, gerando a forca propulsiva (ASSELIN, 2012).

O motor a pistdo continua sendo considerado uma parte fundamental dos projetos de
Aviagdo Geral, e sua importancia é evidente na grande maioria das aeronaves civis de pequeno
porte e agricolas. Além disso, ele € utilizado em VANTS (veiculos aéreos ndo tripulados). Isso
€ devido a sua economia e efici€éncia em altitudes e velocidades baixas, em comparacdo com

outras opcoes de motores aeronduticos. (FAROKHI, 2014).

Dois tipos de combustiveis sdo comuns em motores aeronduticos: a gasolina de aviagao,
conhecida como AvGas, e o querosene de aviagdo, denominado Jet A, Jet A-1 ou Jet B. A
gasolina de aviacao é empregada principalmente em motores a pistdo de igni¢do por centelha,
enquanto o querosene de aviacdo € usado em motores a jato, turbo-hélice, turboeixo e em alguns
tipos de motores a pistdo com igni¢do por compressao (FILIPPONE, 2012). Além destes, hd o
etanol hidratado, um biocombustivel de origem vegetal, que € utilizado como combustivel em
aeronaves pequenas com motores a pistdo de igni¢do por centelha, como o EMB 202. O EMB

202, modelo Ipanema, tornou-se o primeiro a ser certificado para uso com etanol pelo Centro
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Tecnoldgico da Aerondutica em outubro de 2004 (Embraer, 2023).

Por conseguinte, este trabalho visa analisar o desempenho dos motores a pistao Lycoming
10-540 aspirado, movidos a AvGas 100LL e movidos a etanol, presentes no Ipanema. Nesse
contexto, a gasolina de aviagdo € usada no modelo EMB-202, Ipanema fabricado a partir de
1991, enquanto o etanol € utilizado na subversao denominada EMB-202A, Ipanema fabricado a
partir de 2004 (Embraer, 2023).

Além disso, este trabalho desenvolvera e apresentard as caracteristicas de desempenho
em uma andlise integrada do produto aerondutico EMB-202 (conforme o RBAC 21, define-se:
aeronave, motor e hélice) nas variantes AvGas e Etanol. Essa avaliacdo € de suma importancia
para medir a capacidade da aeronave em realizar tarefas especificas, de acordo com Eshelby

(2000), e verificar se o desempenho operacional atende as previsdes de projeto.

1.1 Justificativa

Como apontado por Sadraey (2017), a for¢ca mais influente no desempenho de uma
aeronave € a forca propulsiva, proveniente do funcionamento do motor. As demais forcas, como
o0 arrasto, sustentacao, forca peso e forcas laterais, contribuem com a dindmica do voo. Todavia,
a forca de empuxo € a que satisfaz os requisitos de desempenho. Como disposto por Farokhi
(2014), a selecao adequada de um motor € de suma importancia para o desempenho da aeronave,
a fim de melhor atender a missdo projetada para aplicacdo desse produto aerondutico. Uma
vez que, deve atender padrdes de operacdo rigorosos, sempre visando otimizar tamanho, peso,

poténcia, consumo de combustivel, teto operacional e velocidade.

Ademais, a escolha deste modelo de aeronave especifico para estudo decorre de seu
marco histérico e importancia. Em 28 de novembro de 2018, a Embraer alcancou um feito
notdvel ao entregar 1400 unidades do avido Ipanema, liderando o segmento de aviac@o agricola
no Brasil com 60% de participa¢do no mercado, outrossim, é o produto mais longevo dessa
industria de origem nacional. Vale ressaltar que € a tinica aeronave movida a etanol com atuagao
no setor do agronegdcio, setor econdmico que possui representatividade de um quarto do Produto
Interno Bruto brasileiro (Embraer, 2023; MACHADO, 2021)

1.2 Objetivos

O objetivo deste trabalho é promover embasamento tedrico para as andlises tipicas do
desempenho de uma aeronave com grupo motopropuslor pistao-hélice. Isso sera alcancado
através da modelagem matemadtica e fisica, com base na literatura de referéncia, para elaboragdo

de uma analise conceitual.

Além disso, uma das metas deste projeto € efetuar uma comparagdo detalhada entre

a operacao da aeronave utilizando os combustiveis AvGas 100 LL e Etanol. Essa abordagem
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se justifica pela escolha da aeronave especifica para o estudo, a Ipanema 202. Este modelo
de aeronave possui variantes que operam com os dois tipos de combustiveis mencionados
anteriormente. Portanto, o escopo do projeto busca ndo apenas aprofundar o entendimento do
desempenho da aeronave em si, mas também explorar as diferencas e implicacdes operacionais

entre essas opcoes de combustivel.

Dessa forma, os principais objetivos do presente trabalho sao:

* Elaborar a revisao bibliogréfica da performance dos produtos aeronduticos que compdem

a aeronave proposta e teorias envolvidas;

* Apresentar o modelo de atmosfera padrao utilizado, uma vez que impacta na perfor-
mance de todos os produtos aeronduticos conforme elevagdo de altitude e diferenca de

temperatura.

* Apresentar a estequiometria da combustio para obtencdo da razio ar-combustivel (AFR),

massa de ar admitida e consumo de combustivel;

* Abordar ciclo termodinamico de funcionamento do motor aerondutico ICE alternativo com
combustao iniciada por centelha, e apresentar o modelo (matematico e computacional)

termodinamico para cdlculo do desempenho do motor;

* Apresentar a abordagem da hélice na conversdo da energia mecanica rotativa do motor con-
comitante ao escoamento de ar pelas pads em empuxo propulsivo para aeronave, outrossim,

apresentar o método simplificado para calculo de desempenho de hélice;

» Apresentar e discutir as caracteristicas de desempenho da aeronave nas diversas fases do

VOO;

1.3 Metodologia

A metodologia utilizada para a realizacao deste trabalho foi fundamentada na pesquisa
descritiva e ampla revisdo bibliogrifica do tema em: livros, manuais e periddicos cientificos que
abordam a performance de aeronaves e funcionamento do motor alternativo com combustao
iniciada por centelha. Além disso, informagdes foram obtidas a partir de websites de empresas
que fabricam produtos aeronduticos, bem como de sites de institui¢des governamentais no ambito
da aviacdo, como a Organiza¢do da Aviagdo Civil Internacional (OACI) e a Agéncia Nacional de
Aviacao Civil (ANAC).

Devido a limitag¢do dos resultados encontrados para atender ao objetivo proposto, foram
obtidas informagdes adicionais de fontes complementares. Estas incluiram revistas especializadas
e sites de jornalismo aerondutico, os quais também desempenharam um papel essencial na

elaboracdo deste trabalho. Dado que tais fontes complementares se revelaram fundamentais para
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enriquecer as discussdes presentes neste estudo, o método empregado para alcangar o objetivo
estabelecido baseou-se na selecao criteriosa de fontes confidveis e especializadas no campo da

aviacao.

1.4 Estruturacao do Documento

Cada capitulo apresenta o embasamento tedrico do tema desenvolvido ao longo do texto.
Dessa forma, sdo abordados a teoria, parametros e conceitos que fundamentam a modelagem
matematica e fisica das equacdes que definem o comportamento da aeronave, motor e hélice
conforme a condi¢do de voo entre outros fatores que afetam o desempenho de cada produto
aerondutico. A estrutura¢do do documento apresenta uma visdo geral do que serd tratado em

cada capitulo:

* Capitulo 2: apresenta o cdlculo de desempenho da hélice aplicando o método simplificado
de Estacdo a 3/4 da pd com base em um modelo tipico de hélice, a fim de obter uma

estimativa de eficiéncia do propulsor da aeronave.

* Capitulo 3: apresenta a modelagem termodindmica do motor e reacdo de queima do
combustivel com o intuito de estimar o desempenho do motor alternativo de ciclo Otto real,
uma vez que o motor da aeronave em estudo € um motor a pistao, aspirado, de combustao

interna com igni¢do iniciada por centelha.

* Capitulo 4: apresenta as a modelagem das equagdes para as principais andlises associadas
ao desempenho da aeronave, a fim de estimar de valores caracteristicos comparativos de

desempenho, concernentes a cada fase de voo.

 Capitulo 5: apresenta as conclusdes finais, reflexdes e observacdes gerais sobre o estudo
desenvolvido. Além disso, propde perspectivas de melhorias e trabalhos futuros que podem
ser realizados a fim de aprofundar o conhecimento da andlise de desempenho de aeronaves

movida a hélice.
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CAPITULO

DESEMPENHO DE HELICE

“Una volta che avrai sperimentato il volo,
camminera sulla terra con gli occhi rivolti al cielo,

perché li eri e li vorrai tornare.”
— Leonardo da Vinci

Este capitulo apresenta o principio da produgdo de forca propulsiva através do emprego
de hélices e relagcdo entre os coeficientes de efici€éncia e aerodinamica. O foco recai sobre o
célculo de desempenho da hélice com base em um modelo tipico, a fim de obter uma estimativa
de eficiéncia do propulsor da aeronave, aplicado ao caso em estudo. Uma vez que, os dados da
hélice hartzell tripd 86" modelo HC-E3YR-1RF aplicado a aeronave em estudo (EMB-202), ndo

sdao de dominio publico.

A hélice € o elemento propulsor da aeronave, responsavel pela conversao da energia
mecanica oriunda do motor em empuxo para aeronave, € como todo elemento mecanico e
aerodinamico, apresenta perdas. Portanto, para determinar o coeficiente de eficiéncia global
da hélice, empregou-se o método simplificado da Estacdo a 3/4 da P4, aplicado as condic¢des
de decolagem e cruzeiro, conforme descrito por Nelson (1944). Este modelo ndo leva em
consideragdo efeitos de interferéncia aerodinamica entre as pds da hélice, nem o efeito de

bloqueio gerado pela estrutura da aeronave.

(Intencionalmente em branco)
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2.1 Operacao da Hélice

Em mecéanica dos fluidos, como discorrido por Cengel e Cimbala (2015), o propulsor da
aeronave € tratado como ventilador com escoamento axial aberto, por ndo haver dutos ao redor
das pds da hélice. Pelo fato de a velocidade tangencial da p4 aumentar com o raio (v = @r), ha
portanto, uma tor¢ao do aerofdlio ao longo da p4; ademais, possui inclinag@o varidvel controlada
pelo governador da hélice, que ajusta o empuxo liquido gerado pela rotacdo da hélice para

determinadas condi¢des de operagdo (taxiamento, decolagem, cruzeiro e etc).

White (2018) define preliminarmente que o empuxo € poténcia sdo funcdes de: massa
especifica do fluido (ar para essa aplica¢do), da velocidade de rotacao, da velocidade de avanco
e do diametro da hélice. A relacdo entre os coeficientes de eficiéncia da hélice e aerodinamica

pode ser facilmente compreendida através da Figura 1 e equacdes da teoria de elementos de pa.

Figura 1 — Velocidades, diferencial de forcas e angulos na se¢ao da hélice.

2wrN
60

v

sentido de rotagao da hélice

Fonte: Nelson (1944).

Para se obter o diferencial de empuxo e torque, deve-se obter primeiramente os diferenci-
ais de sustentacdo e arrasto bidimensionais, isto €, na se¢do do aerofdlio, conforme as Eq.(2.1) e

Eq. (2.2), respectivamente.

_ BpC\Vie

L
d 2

dr 2.1)
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o BpCdVI%C

D
d 2

dr (2.2)

A velocidade do escoamento sobre a pé € calculada em fun¢do da velocidade de voo
conforme a Eq. (2.3). Dessa maneira, o diferencial da forca resultante pode ser obtida conforme
a Eq. (2.4), em funcdo da componente de sutentagdo. Outrossim, pode ser obtido o diferencial
da forca de empuxo de acordo com a equacgdo simplificada (2.5), resultando na Eq. (2.6).
Semelhantemente pode-se calcular o diferencial de torque conforme a Eq. (2.7), multiplicando o

braco de acdo (r, posicdo do elemento de pa) pelo diferencial de forga resistiva dF'.

Vo
VkR = Sin(6) (2.3)
dL
dR= — 5 2.4)
dT = dRcos(¢ +7) (2.5)
T — BPCIVOZC dr cos(¢).+2}/) 2.6)
2 cos(y)sin"(¢)
d0—B pCiVicrdr sin(¢+7) 2

2 cos(y)sind(9)

em que ¢ representa o angulo de deslizamento devido ao escoamento, resultante da velocidade
de operacdo da aeronave, o o angulo de ataque da elemento de pd, ¥ o angulo da forca resultante
da sustentacdo e arrasto, B o nimero de pas da hélice, D representa o didmetro da hélice, N o
numero de revolugdes e p a densidade do ar, ¢ a corda do perfil aerodinamico, Vj a velocidade
de voo da aeronave, C; e C; os coeficientes de sustentacdo e arrasto, respectivamente. Dessa
forma, transformando as forcas e momentos diferenciais em coeficientes conforme as seguintes

relagdes, t€ém-se :

T

Cr = Npt (2.8)
0

Co= NS (2.9)
P

Cp (2.10)

- PN3D?
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Assim, substituindo Eq. (2.8) e Eq. (2.9) nas Equacdes (2.6) e (2.7), tém-se as Equagdes
(2.11), (2.12) e (2.13):

dCr _ ( Vo >2BC1C COS(¢+')/) @2.11)
ar ~ \ND2) "2 cos(y)sin?(9) |
dCop _ < Vo )ZBCZC}’ sin(@ + ) 2.12)

ar ~\ND) 2D cos(y)sin®(9) |
dCp dCo
— =2— 2.1
dr d dr 2.13)

Para obter os parametros de desempenho da hélice, deve-se integrar os coeficientes

diferenciais ao longo raio da pd, conforme demonstrado pelas Eq.(2.14) e Eq.(2.15):

R d
CT:/ %dr (2.14)
Thub
R dCQ
C :/ —=dr 2.15
¢ P A7 ( )

A eficiéncia da hélice corresponde a razdo entre poténcia propulsiva devido a hélice (TEP,
True Engine Power) e poténcia de eixo do motor (SEP, Shaft Engine Power) para acionamento

da hélice a cada rotacdo, conforme a Eq.(2.16):

TVy

= 2.16
Mi =5 0 (2.16)
Escrevendo-a em fungdo dos coeficientes, resulta na seguinte forma, disposto pela Eq.
(2.17):
CrVo
= 2.17
H = 2aNDC, @17

1%, que representa a razdo de avango da hélice, a eficiéncia da hélice

pode ser escrita conforme Eq.(2.18). A relagdo entre ambas € apresentada na Figura 2.

Simplificando J =

=g (2.18)
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Figura 2 — Variagio da eficiéncia de hélice em funcio do Angulo geométrico e razio de avanco.
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Fonte: Asselin (2012).

2.2 Estimativa de Eficiéncia da Hélice

Conforme discutido por Sousa (2012), as hélices de passo varidvel apresentam diversas
vantagens, como a alteraciao do angulo de ataque de seu aerof6lio em voo, permitindo configura-
¢des que aproveite o maximo de sua efici€ncia conforme a condi¢ao de voo. Nesse sentido, a
obtencdo da méaxima eficiéncia propulsiva ocorre de acordo com o angulo de passo em funcdo da
velocidade de voo e rotacdo do motor. Assim, a hélice passo varidvel é caracterizada pelo ajuste
controldvel de seu angulo de ataque durante o voo, pelo piloto da aeronave. Esse tipo de hélice
possibilita que o passo seja ajustado continuamente ao longo do voo, garantindo que mantenha a

maxima eficiéncia propulsiva para todas as velocidades de voo e regime do motor.

Para abordar a contribui¢ao da hélice na conversdo da energia mecanica rotativa do motor
em empuxo propulsivo para a aeronave, apresenta-se um método simplificado para calcular o
desempenho da hélice, a fim de facilitar o processo de avaliag@o. Dessa forma, € possivel estimar
o empuxo gerado pela hélice aproximando a eficiéncia global da hélice pela eficiéncia local na
estacdo situada a 3% do raio da pa. Na Figura 3, sdo apresentadas as estacdes da pa de uma hélice

tipica com perfil Clark Y, de /4?=6 e espessura 10% (na estagdo 3/4 da hélice).
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Figura 3 — EstacOes da P4 de uma Hélice Tipica.
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Fonte: Nelson (1944).
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Consequentemente, ao aplicar o desenvolvimento do cédlculo da eficiéncia da hélice,

conforme exposto na revisdo da literatura, a eficiéncia da hélice é expressa por:

te
N = [Nalsjan = [—p] (2.19)
sep | 3/4r
portanto,
[ dT W
[MH]3/4r = [dQZTL‘N} ik (2.20)

nesse sentido, introduzindo os incrementos de forca propulsiva e de torque na estacdo a 3/4
da p4, e considerando a Figura 1, é possivel resolver analiticamente para obter o angulo de

deslizamento, conforme a equacdo:

dT =dRcos(¢ +7)

dQ = r-dRsin(¢ +7)

Vi
¢ = arctan (ﬁ)

Ademais, como exposto na revisao de literatura, tem-se que:

a=p-9

Y = arctan ( {%] )
cl |,

Logo, é possivel simplificar a Eq. (2.20), substituindo os incrementos de tra¢do e torque
na equacgdo da eficiéncia da hélice e introduzindo a relacdo para o angulo de deslizamento na p4,

resultando na seguinte forma:

tan(¢)

cos(¢ +7) _ [ }
3/4R tan(¢ +7) 3/4R

il = | an(o)]

(Intencionalmente em branco)
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As Tabelas 1 e 2 apresentam os resultados concernentes ao desempenho e eficiéncia da
hélice em condicao de decolagem e cruzeiro ao nivel do mar, calculados conforme o desenvolvi-

mento matematico desta se¢ao.

Tabela 1 — Eficiéncia em decolagem Hélice tipica, Método estacdo a 3/4 da pa.

Defini¢do Varidvel Valor

Posicao 10,75R 32,251in (0,819 m)
Rotacdes N 100%potencia 2700 RPM (45 Hz)
Velocidade Viecolagem ~ 101,4 km/h (28,16 m/s)
Angulo geométrico B 24,5°

Angulo de deslizamento [0 6,93°

Angulo de ataque o 17,57 °

Angulo da Resultante (cl,cd) Y 9,65°
Coeficiente de eficiéncia N 41%

Tabela 2 — Eficiéncia em cruzeiro Hélice tipica, Método estacdo a 3/4 da pa.

Definicao Variavel Valor
Posicao 10.75R 32,25 1in (0,819 m)
Rotacdes N 75%potencia 2025 RPM (33,75 Hz)
Velocidade V cruzeiro 214 km/h (59,44 m/s)
Angulo geométrico B 24,5°

Angulo de deslizamento [0j 18,89°
Angulo de ataque o 5,61°

Angulo da Resultante (cl,cd) Y 3,43°

Coeficiente de eficiéncia N 83%
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CAPITULO

DESEMPENHO DE MOTOR

“Ndo se espante com a altura do voo. Quanto mais
alto, mais longe do perigo. Quanto mais vocé se
eleva, mais tempo hd de reconhecer uma pane. E
quando se estd proximo do solo que se deve

desconfiar”
— Santos Dumont

Este capitulo apresenta os principios termodinamicos utilizados para modelagem do
desempenho do motor alternativo de ciclo Otto real, apresenta também as propriedades do
combustivel e estequiometria de combustdo. O motor da aeronave em estudo é um motor a
pistdo, aspirado, de combustdo interna com igni¢ao por centelha. O modelo termodinamico
desenvolvido € uma representacdo simplificada baseada em equacgdes termodinamicas que
possibilitam a avaliacdo do desempenho de um motor de quatro tempos com um nimero finito
de cilindros. Nesse sentido, sdo introduzidas eficiéncias nos processos de admissao, compressao,
combustdo, expansdo e escapamento a fim de aproximar o comportamento do motor ideal para o

de um motor real ndo-ideal.

Assim, ao considerar o motor Textron Lycoming 10-540, com as especificacdes detalha-
das pelo fabricante, assim como as caracteristicas geométricas e os parametros de desempenho
estimados para esse tipo de motor, conforme descrito por Vedovotto (2022), este capitulo culmina
nos resultados calculados pelo modelo termodinamico desenvolvido. Essa anélise € realizada
para a condicdo de cruzeiro, abordando ambas as configuragdes de combustivel: Etanol hidratado
e Gasolina de Aviacdo 100LL. Além disso, o capitulo explora o comportamento do desempenho

do motor em relacdo a variagdo de altitude.
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3.1 Operacao do Motor ICE de ignicao por centelha

Os sistemas de propulsdo de uma aeronave sdo formados pelos conjuntos de equipamen-
tos e estruturas afins que contribuem como um todo para gerar a for¢ca de empuxo propulsivo do
avido. Como exemplo de componentes que fazem parte desse sistema, hé o tanque de combustivel
e motor aeronautico MCCLAMROCH, 2011).

E importante ressaltar que os motores de combustio interna foram desenvolvidos com
sucesso no final do século XIX, especificamente em 1876, por Nikolaus August Otto. Ele
introduziu o ciclo termodinamico de funcionamento do motor de combustio interna, conhecido
como ciclo Otto, que deu origem ao primeiro motor de 4 tempos. Essa informacao € respaldada
na literatura por autores como Asselin (2012), Cengel e Boles (2006), Sadraey (2017), Heywood
(1988).

Historicamente, os primeiros sistemas de propulsdo de aeronaves foram consagrados por
motores alternativos a pistdo (ou seja, motores de combustdo interna) que fazem o uso de hélices
para gerar a forca propulsiva. O grupo motopropulsor pistdo-hélice permaneceu como principal

sistema propulsivo pelos primeiros 50 anos da aviagdo (ASSELIN, 2012).

Dessarte, como descrito por Sadraey (2017), tal motor pode ser também denominado
como motor alternativo. Trata-se de uma maquina térmica que emprega um ou mais pistdes para
extrair a energia do combustivel através do processo de combustio e converté-la em energia

mecanica rotativa que aciona a hélice.

Portanto, um motor do ciclo Otto, também é conhecido como um motor de igni¢ao
controlada ou de ignic¢do por centelha. Uma vez que, sua combustdo € iniciada por meio de
uma descarga elétrica de alta tensdo (centelha) dentro da camara de combustdo. Nesse processo,
a mistura de ar e combustivel € inflamada pela centelha, o que resulta na queima da mistura,
causando um aumento de pressdo e temperatura dos gases dentro da cdmara. Em virtude do

aumento de pressdo, ocorre 0 movimento do pistdo no cilindro (SADRAEY, 2017).

Nesse sentido, 0 motor de combustao interna € intrinseco a operagdo de uma aeronave
com grupo motopropulsor pistdo-hélice. Conforme apontado por Sadraey (2017) e Asselin (2012),
emprega um ou mais pistdes para liberar a energia do combustivel e converte 0 movimento de
translacdo alternativo do pistdo em movimento de rotacdo do virabrequim; por conseguinte, esse

movimento rotativo aciona a hélice para produzir a forca motriz da aeronave.

Assim, sumariamente, a energia produzida pela queima da mistura de ar-combustivel é
convertida pelo sistema propulsivo em forca de empuxo através do emprego e rotagdo da hélice.
Portanto, os motores de ciclo Otto fazem uso de gasolina de aviacdo, conforme exposto por
Filippone (2012), e até de biocombustivel na variante do Ipanema EMB-202A disposto por

Embraer (2023), para gerar poténcia mecanica.

Por conseguinte, serdo abordados os quatro tempos do funcionamento do motor ICE e
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suas caracteristicas.

A Figura 4 ilustra este motor em estigios diferentes durante seu ciclo, o qual equivale a
duas voltas do eixo de manivelas (720°), quatro tempos e seis fases. Além disso, a figura apresenta
detalhes dos componentes como cilindro, pistdo, biela, valvulas de admissdo e escapamento,
bem como o virabrequim ou eixo de manivelas, que sdo detalhados extensamente por Heisler
(1995).

Figura 4 — Ciclos e fases do motor ICE de 4-tempos.

o

a) Intake b) Compression ¢} Combustion

d) Power ¢) Rejection f) Exhaust

Fonte: Asselin (2012).

No primeiro tempo, conhecido como admissdo, o pistdo realiza um movimento des-
cendente enquanto a védlvula de admissdo permanece aberta. Isso cria uma condicao de vacuo
dentro do cilindro, permitindo a entrada da mistura de ar e combustivel proveniente do sistema
de alimentacdo. Durante esse processo, o cilindro é preenchido conforme o pistdo se move
do Ponto Morto Superior (PMS) ao Ponto Morto Inferior (PMI), correspondendo a um meio

giro de virabrequim (180°). Esse estdgio é também identificado como a primeira fase do ciclo,
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denominada admissao, conforme descrito por (HEYWOOD, 1988).

No segundo tempo, estdgio de compressao, o pistao realiza um curso ascendente, partindo
do Ponto Morto Inferior (PMI) em direcao ao Ponto Morto Superior (PMS), enquanto ambas as
véalvulas permanecem fechadas. Durante esse movimento, a mistura de ar e combustivel que foi
admitida no estdgio anterior € comprimida. Esse processo de compressao eleva a temperatura e a
turbuléncia da mistura, resultando na vaporizacao de parte da gasolina que ainda se encontra em

estado liquido e promovendo a homogeneizacao da mistura.

Esse aumento na pressdo e temperatura da mistura tem como objetivo melhorar a eficién-
cia da combustdo. Ao garantir uma mistura mais homogénea, a combustao subsequente se torna
mais completa, liberando mais calor e reduzindo a quantidade de produtos ndo queimados, que
sdo altamente poluentes. E importante ressaltar, porém, que ao final da compressio, a temperatura
nao deve atingir o ponto de autoignicdo da mistura. Durante essa fase, o virabrequim gira mais
meia volta, totalizando uma volta completa (360°). (HEYWOOD, 1988).

No terceiro tempo, quando o pistdo atinge o final do curso de compressao no Ponto
Morto Superior (PMS), uma centelha elétrica é gerada entre os eletrodos da vela na cdmara de
combustdo. Esse evento marca o inicio do estdgio de combustao, também conhecida como tempo
de poténcia. A mistura, ja aquecida e comprimida, queima rapidamente (explosdo). A pressao
obtida nesse processo é muito elevada, forcando o pistdo a mover-se rapidamente em direcio ao
Ponto Morto Inferior (PMI). Nesta descida, o pistdo impulsiona o volante do motor, sendo este o
Uinico momento em que o motor produz trabalho ttil. Por essa razdo, esse estidgio € chamado
de tempo de poténcia. Durante essa fase, ocorrem trés etapas distintas: ignicdo, combustdo e
expansdo. Assim como nos estigios anteriores, o virabrequim gira mais meia volta, somando um
total de 540° (HEYWOOD, 1988).

No quarto tempo, denominado de exaustdo, a vdlvula de escapamento abre-se no final do
tempo de poténcia (no Ponto Morto Inferior - PMI), permitindo que os gases queimados sejam
expelidos da camara de combustio em alta velocidade. O pistdo, no seu movimento ascendente,
limpa o interior do cilindro, empurrando os gases queimados para fora. A vélvula de escapamento
é entdo fechada quando o pist@o alcanca o topo do cilindro (no Ponto Morto Superior - PMS).
Assim, ocorre a sexta fase denominada escapamento e também outra meia volta do eixo de
manivelas, completando duas voltas (720°) (HEYWOOD, 1988).

Por fim, torna-se evidente que apenas no tempo motor € produzida energia mecanica,
enquanto que os outros trés sao passivos, isto €, absorvem energia e sdo denominados de tempos

preparatorios ou tempos de inércia.

Por conseguinte, o diagrama apresentado na Figura 5 representa o comportamento desse
ciclo termodindmico. Nesse quesito apresenta os graficos de pressdo por volume especifico e
Temperatura por entropia especifica em cada tempo de operac@o. Assim, no processo de 1-2

ocorre uma compressao isentropica do ar, deslocamento do pistdo de PMI-PMS; no processo
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2-3 ocorre a transferéncia de calor para o ar, a volume constante; no processo de 3-4 ocorre
uma expansao isentrépica dos gases e no processo de 4-1 ocorre a rejeicao de calor do ar

a volume constante (isocdrica), conforme (CENGEL; BOLES, 2006; WYLEN; SONNTAG;
BORGNAKKE, 2006).

Figura 5 — Diagrama P-v e T-s ciclo Otto ideal.
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» S

Fonte: Farokhi (2014).

Ao comparar um ciclo de Otto ideal com o que se desenrola no interior do cilindro em
um ciclo de Otto real, € possivel observar as principais discrepancias, como ilustrado na Figura 6.

Nessa representacdo, podem ser analisadas as principais diferencas discutidas por Asselin (2012)

Figura 6 — Comparacio entres os ciclos de Otto ideal e real.
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Fonte: Vedovotto (2022).
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* Regido A: Transferéncia de calor durante a expansao, devido a troca de calor com a parede

(Expansao politropica);

* Regido B: Combustdo incompleta a volume constante e igni¢cao nio instantanea, efeito do

processo nao quasi-estatico;
* Regido C: Abertura antecipada da véalvula de escape (exaustio de pressdo iscorica);
* Regido D: Perdas de carga através das valvulas de admissdo (admissao ndo isobdrica) e

e€scape;

Tais diferencas ocorrem, pois, num ciclo de Otto ideal considera-se, conforme exposto
por Wylen, Sonntag e Borgnakke (2006) e Cengel e Boles (2006):

Admissdo Isobarica;

* Compressao isentropica e adiabdtica;

Combustao completa e igni¢do instantanea;
* Expansdo isentrdpica e adiabdtica;

¢ Exaustio isobdrica;

Sem perdas mecanicas, sem atritos, sem troca de calor com o meio.

3.2 Motor Textron Lycoming 10-540-K

O Motor a Pistao Lycoming 10-540 ilustrado na Figura 7, € um motor 4-Tempos, natu-
ralmente aspirado, de 6 cilindros, sem caixa transmissao (0 motor aciona a hélice diretamente),
configuracdo de cilindros opostos horizontalmente, refrigerado a ar, volume total deslocado de
540 polegadas cubicas (8,849 L). O termo I0-540 faz referéncia a caracteristica do modelo que
possui um volume de deslocamento de 540 polegadas cubicas com (I) injecdo de combustivel e

(O) cilindros opostos (Textron Lycoming, 2006).

Ha duas versdes do motor a pistdo Lycoming 10-540: a Etanol (modelo 10-540-K1J5D,
certificado em 2004), a Gasolina AVGAS 100LL (modelo I0-540-K1J5, certificado em 1963)
disposto por Embraer (2023), Liasch (2014), Hausen et al. (2011) . Vale destacar que, os motores
de combustio interna geralmente sdo descritos pela poténcia maxima que geram ao nivel do mar
(MCCLAMROCH, 2011). A Tabela 3 apresentada compara as versdes dos motores a Etanol e a
AvGas.
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Figura 7 — Vista Isométrica do Motor Tipico Lycoming 10-540.

Fonte: Textron Lycoming (1979).

Tabela 3 — Textron Lycoming 10-540-K IPANEMA.

Caracteristica Motor Etanol Motor AvGas 100 LL
Poténcia Maximae>700rPM 320 SHP 300 SHP
Vcruzeiro:75%Pmax 222 km/h 214 km/h
Consumogyzeiro 98 L/h 69 L/h

Razdo de Compressao 9,6 8,7

Volume deslocado do motor(Vp) 540 in® (8,849 L) 540 in’ (8,849 L)
n°® de cilindros 6 6

Modelo de Hélice Hartzell tripa 86 in ~ Hartzell tripa 86 in

Fonte: Hausen et al. (2011), Textron Lycoming (2006), Indudstria Aerondutica Neiva (2006).

Uma vez que o motor do Ipanema, movido a etanol, sofreu modificacdes em relagdo ao
seu similar movido a AvGas 100LL. Entre tais modifica¢des, podemos listar (LIASCH, 2014):

1. Revestimento interno dos cilindros com cromo e revestimento dos componentes metalicos
do sistema de combustivel com niquel, para evitar danos por corrosdo causados pelo etanol.
Somado a isso, a célula da aeronave também foi modificada para o uso do etanol, tendo

como principal alteracdo um revestimento anticorrosivo no tanque de combustivel.

2. A bomba de combustivel foi substituida por outra de maior vazdo, pois 0 consumo

volumétrico do etanol é maior, devido ao menor poder calorifico em relagdo a gasolina.

3. A taxa de compressdo foi aumentada de 8,7:1 para 9,6:1, ja que o élcool tem poder

antidetonante maior do que o da AVGAS 100LL, conferindo aos motores a etanol mais
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poténcia em relacdo ao motor original a AvGas.

Poténcia, eficiéncia e consumo de combustivel sdao 3 fatores intrinsecamente correlacionados
e essenciais para avaliacdo de performance do motor. A poténcia efetiva bep (fornecida pelo
fabricante) € a poténcia que o conjunto pistdo-biela fornece ao eixo de manivelas do motor,
corresponde a poténcia indicada menos as perdas mecanicas por atrito e devido a acionamento de
acessorios do motor. E calculada a partir da poténcia indicada gep e de uma eficiéncia mecénica
do eixo ().
bep = My - gep

A eficiéncia térmica do motor é dada pela relacdo entre poténcia indicada gep (desenvol-
vida pela combustao sobre o pistdo) e a poténcia tedrica cep (energia liberada pela combustao
do combustivel dentro do volume do cilindro). Sendo assim, a poténcia indicada corresponde a
uma parcela da poténcia tedrica, devido a perdas térmicas que ocorrem no ciclo termodinamico.
A Tabela 4 apresenta parametros estimados de motores a pistdo aeronduticos, utilizados para o

célculo de desempenho do motor ao longo deste trabalho. A Tabela 5 apresenta os parametros de

desempenho em voo de cruzeiro a 75% da poténcia méxima do motor.

Nr = gep/cep
cep = Hicomp - AHF
AHF € o poder calorifico do combustivel, ri,,,, ¢ vazao méssica de combustivel.

Tabela 4 — Parametros termodindmicos de motores a Pistdo Aeronduticos (estimados).

Caracteristica do motor Parametro afetado Valor
Admissdo com valvula simples razdo de pressdo admissdo: 7p 0,90
Escapamento sem turbocharger razao de pressdo escapamento: Tgsc 1,05
Motor horizontal refrigerado a ar eficiéncia politrépica: ec,eg 85%
Injecdo indireta via carburador de pressao eficiéncia de combustio: np 85%
Motor com alternador e bomba de combustivel eficiéncia mecanica: Ny 85%
Motor sem transmissao eficiéncia de transmissao: Ng 100%

Tabela 5 — Parametros para voo de cruzeiro.

Propriedade Valor
densidade do ar(p) 1,225 kg/m?
Numero de rotagdes do motor(N) 2025 RPM
rotagdes por ciclo(ng) 2
Sepcav 225 Shp

S€Petanol 240 Shp
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3.3 Propriedades do Combustivel e Calculo de Consumo

Atualmente, os combustiveis para motores aeronduticos de alta compressao possuem
chumbo tetraetila em sua composi¢do, como € o caso da gasolina de aviagdo, a AvGas 100 LL.
Ela possui nimero de octanagem 100 e apresenta baixo teor de chumbo tetraetila, o qual tem a
finalidade de aumentar sua capacidade antidetonante. Trata-se de uma mistura de hidrocarbonetos,
com 5 a 9 atomos de carbono, tendo como base os hidrocarbonetos parafinicos ramificados
(CHEVRON, 2007; PETROBRAS, 2019).

A gasolina de aviacdo € utilizada para motores a pistdo de igni¢do comandada (isto é,
conforme o Ciclo Otto), comum para aeronaves da aviacao geral de pequeno porte, civil ou
agricola, por exemplo. Contudo, em breve esse combustivel ndo estard disponivel no mercado de
aviacdo Estadounidense, devido a medidas adotadas pela Agéncia de Protecio Ambiental (EPA)
do governo dos Estados Unidos da América (FAROKHI, 2014).

Em contra partida, o Etanol Hidratado Combustivel, o mesmo utilizado no abastecimento
de carros, ja esta presente na operagdo das variantes de aeronaves Ipanema EMB-202A e EMB-
203 disposto por Embraer (2023), ndo possui chumbo tetraetila em sua composicdo. Ademais,
vem sendo estudado para ser o futuro combustivel ou compor uma mistura de combustivel para
aeronaves com motorizac¢do a pistdo (CHEVRON, 2007). Complementarmente, foi realizado
um estudo para conversao das aeronaves T-25 universal da academia da forca aérea brasileira
(AFA) com justificativas solidas na viabilidade operacional, econdmica e sustentdvel discutido
por Silva et al. (2020).

Como vem sendo estudado, os motores ICE possuem ignicdo por centelha, o que significa
que a autoigni¢do do combustivel ndo € desejdvel. Nesse sentido, a seguir sdo apresentados os
principais fatores que influenciam na detonacao, a qual é a capacidade de um combustivel sofrer
combust@o espontanea devido a sua ignicdo (VEDOVOTTO, 2022):

* Pressdo superior ao limite de compressdo do combustivel: provoca detona¢do ndo desejada;

Indice de octanagem do combustivel: indica a resisténcia a combustao espontanea quando

exposto a um ambiente de alta pressio;

Temperatura de mistura na cAdmara: quanto menor, menos propenso o combustivel esta

para detonar;

Avancgo da centelha: provoca uma probabilidade maior de ignicao;

Quantidade de mistura: quanto mais rica mais propensa a detonar;

Assim, conforme ilustrado pela Equacgdo (3.1), é apresentado o procedimento de balan-
ceamento de equacgdes quimicas e calculos estequiométricos divulgados por Kotz, Treichel e

Weaver (2015), os quais podem ser adotados para as reacdes de combustio da gasolina e do
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etanol hidratado combustivel. Com base nesses resultados, calcula-se, conforme indicado na

Tabela 6, a razdo ar-combustivel (AFR = my, /Mcomp); ja a fragdo de mistura é o inverso de AFR.

CoH, 0. + (x+ % - %)(02 +3,76N,) — xCO5 + %H20+ (x+ % - %)(3,76N2) 3.1)

Meomp = (x-124+y-1+7z-16) (3.2)
y Z
mar = (x4 = 2)(2:1643,76.-28) (3.3)

A Tabela 6 apresenta, comparativamente, as principais propriedades de ambos combusti-

veis discutidos nesse trabalho:

Tabela 6 — Parametros dos combustiveis Etanol Hidratado e AvGas 100LL.

Caracteristica Etanol AvGas 100 LL
Composicao Quimica C,H5;0H = CgH;g
Massa Especifica (p) 809 kg/m? 715 kg/m?
Razdo ar-combustivel (AFR) 8,95:1 15,05:1
Poder Calorifico inferior (PCI) 27000 kJ/kg 43500 kJ/kg
Ponto de Fulgor 15°C —43°C
Tautoignicio 363 °C 443 °C
Tcongelamento —117°C —58°C
Numero de octano 110 99,6

Fonte: Petrobras (2019), Petrobras (2018), Chevron (2007), Shell (2022).

A Figura 8a e a Figura 8b apresentam as caracteristicas da aparéncia da gasolina de

aviacdo e do combustivel etanol, discutidos nessa secao.

Figura 8 — Aspecto visual dos combustiveis.

y
(a) Gasolina de aviacdo. (b) Etanol Hidratado Combustivel.

Fonte: Petrobras (2019). Fonte: Revista Quatro Rodas (2021).
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Considerando o motor Lycoming 10-540 com as especificacdes fornecidas pelo fabri-
cante, juntamente com as caracteristicas geométricas e os parametros de desempenho em voo de
cruzeiro a 75% da poténcia maxima (ISA - nivel do mar) conforme a Tabela 5, e levando em
conta a estequiometria da combustao, € possivel calcular o desempenho do motor em relagao
ao consumo de combustivel. Além disso, conhecendo a massa molar dos elementos conforme a
Tabela 7, o balanco de massa para a combustdo da gasolina e do etanol pela Eq. (3.1) resulta na

seguinte formulacao:

Tabela 7 — Massa Molar.

Elemento Massa molar
Carbono(C) 12¢g
Hidrogénio(H) lg
Oxigénio(O) 16 ¢
Nitrogénio(N) l4¢

* Combustao da gasolina

18 18 18
CsHis +(8+ -)(02+3,76N) — 8COy +—HaO+(8+ ) (3,76N2)  (3.4)
Meomp = (8- 12+ 18- 1)

18
mar - (8+I) * (2' 16+3,76'28)
¢ Combustio do Etanol

6 1 6 6 1
CHO1 + (2+ 5 = 5)(02+3,76N2) — 200, + SHO+ (243 = 5)(3,76N2)  (3.5)

Meomp = (2-1246-1+1-16)

6 1
Mgy = (2+Z—5)(216+3,7628)

A massa de ar admitida é dada pelo volume total deslocado pelo motor multiplicado pela
densidade do ar apresentado pela Eq.(3.6). Assim, a vazdo mdssica de ar que atravessa o motor a
cada ciclo, denotada por r,,, € definida pela massa de ar admitida, pela rotacdo do motor em

cruzeiro (N) e pelo nimero de rotacdes do motor a cada ciclo (ng), expressa pela Eq.(3.7).

m=Vp-p (3.6)
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Mgy = — (3.7)
nR

A razdo ar-combustivel (AFR - Air Fuel Ratio) representa a propor¢ao necessdria entre
comburente e combustivel para o processo de combustdo completa. Neste caso, pode ser calculada
pela razao entre a massa molar do ar e do combustivel, obtida a partir da estequiometria de
combustdo na Eq. (3.8). Consequentemente, a fracdo de mistura (f) é dada pelo inverso da razdo
ar-combustivel (AFR), conforme a Eq. (3.9). A vazdo massica de combustivel é determinada

pelo produto da vazao massica de ar pela fragdo de mistura, conforme a Eq. (3.10).

Mgy

AFR = (3.8)
Mcomb
1
f= AFR (3.9)
Meomb = f‘mar (3.10)

Para motores a hélice, o consumo especifico do motor (SFC) corresponde a razao entre a
vazdo massica de combustivel (7i1..,,) € a poténcia do eixo (sep). Neste cendrio, a poténcia do
eixo é numericamente igual a poténcia efetiva, uma vez que ndo h4 caixa de transmissao (ng =
100%). Ou seja, ndo ha caixa de reducio, visto que a hélice estd acoplada diretamente ao eixo do

motor Lycoming 10-540.

mcamb
sep
sep = Ms-bep

SFC =

(3.11)

A Tabela 8 apresenta os resultados concernentes ao consumo de combustivel pelo motor

em condicao de cruzeiro ao nivel do mar.

Tabela 8 — Consumo de combustivel.

Definicao Varidvel Gasolina Etanol
Massa molar de combustivel Meomb 114 ¢ 46 g
Massa molar de ar Mgy 1716 g 411,84 ¢
Razao ar-combustivel AFR 15,05:1 8,95:1
Fracdo de mistura f 0,0664 0,1117
Massa de ar admitida m 10,84E-3 kg 10,84E-3 kg
Vazio massica de ar Mgy 182,925E-3 kg/s 182,925E-3 kg/s
Vazio massica de combustivel Weomb 12,15E-3 kg/s 20,43E-3 kg/s
Vazio volumétrica de combustivel Veomb 61,2 L/h 90,9 L/h

Consumo especifico de combustivel ~ SFC  0,1944 kg/(shp-h) 0,3269 kg/(shp - h)
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3.4 Modelo Termodinamico do Motor a Pistao

Com relacdo as razdes de pressao e temperatura ao longo do ciclo termodinamico, tem-se
que: nos processos de compressdo e expansio admite-se que as razdes de temperatura estao
correlacionadas com a razdo de compressao do motor de acordo com eficiéncias politropicas. Ja
no processo de combustdo introduz-se uma eficiéncia de combustdo para reduzir a quantidade
de energia liberada, outrossim, na admissao e escapamento introduz-se razdes de pressao para
simular perdas de pressdo. Nesta secao objetiva-se apresentar o desenvolvimento do modelo

termodinamico do motor seguindo o esquema apresentado pela Figura 9.

Figura 9 — Esquema P-v do Ciclo Otto nao ideal.

Pressao no Cilindro
T

: Vp :

'i' 1 1 1 1 Y
Veus Volume Cilindro Veis

Fonte: Vedovotto (2022).

* Processo de Admisséao (1 — 2)

Considerando um motor a pistdo real naturalmente aspirado, pode-se aproximar por um
processo com perda de pressdo e isotérmico, a fim de considerar o efeito da redugdo de pressao

causada pelas vélvulas de admissao, sem mudanca significativa de temperatura.

T, _PZ
D—P1

I
D = —
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Nesse sentido, a massa de ar admitida no ciclo termodinidmico real ao final da admissao é
dado pelo produto do volume total deslocado pelo motor pela massa especifica do ar considerando

as razdes de pressdo e temperatura:

Tp
m=Vpp1—
(7))

Nesse processo ocorre o trabalho de bombeamento para admissao, conforme:

P+ P
2

pP + P

vvinlake = 2

V2—W) = (Vp)

* Processo de Compressdo (2 — 3)

Durante o processo de compressdo, a massa admitida pelo motor permanece constante.
Através de uma correlacdo matemadtica para um processo politropico, a relagdo entre a razdo de
pressdo de compressdo no cilindro e a razdo de volumes no cilindro € determinada pela razdo de
compressao (RC) elevada a razdo entre os calores especificos. A temperatura da massa admitida

também sofre mudanga e a razdo de temperatura no cilindro também sera fun¢do da razao de

volumes no cilindro, expressa por:

k

P V;

re— B (2 e
P, V3

k=1 k=1
T = E = & e = E “ = RC%
‘D P V3

A eficiéncia politrdpica € introduzida na relagdo politropica para contrabalancear as

perdas térmicas durante a compressao (perda de energia na forma de calor para a estrutura do
motor).

* Processo de Combustio (3 — 4)

Através da primeira lei da termodinamica, o calor de combustdo corresponde a variagao

de energia interna da mistura ar-combustivel dentro do motor, dado em fun¢do do calor especifico

a volume constante.

AU =3 Q4

A eficiéncia de combustdo € introduzida na equacgdo da variagdo de energia interna para
considerar os efeitos de combustdo incompleta da mistura ar-combustivel em um motor real,

devido a limitac¢do de tempo para a reagdo quimica entre o combustivel e o ar.



Capitulo 3. Desempenho de Motor 44

304 = NBOIN = NMeompAHE

Desenvolvendo algebricamente, encontra-se a razao de temperatura deste processo:

marcv(T4 - TS) — ancombAHF

T
chg(T;‘ — 1) = npfAHF

T. AH
_4:1_|_W—F

B =
T3 Cy T3

E considerando que o processo de combustdo no cilindro ocorra de forma instantanea e

isocdrica, ou seja, a volume constante:

* Processo de Expansio (4 — 5)

Durante o processo de expansdo, a massa permanece constante € passa por um processo
politrépico de expansdo, diminuindo temperatura e pressdo. A relacdo entre a razao de pressao
no cilindro e a razao de volumes no cilindro, assim como a razao de temperatura no cilindro,
tornam-se funcdes da razdo de volumes no cilindro, determinada pela razao de compressao (RC).

Aqui, eg representa a efici€éncia politropica de expansao, expressa por:

B (W Lo
E=p \vs) ~ \rC
(k=1eg

s [P\ * 1\ ke
"L'E = — = _ — —_—
T Py RC

* Processo de Exaustao de pressio (5 — 6)

Para um motor real sem restricao fisica na saida do motor pode-se aproximar a pressao
no cilindro ao final do blow-down (Ps) como sendo a pressdao ambiente. Nesse sentido, para um
motor real sem restri¢ao fisica na saida do motor, o processo de blow-down corresponde a um

processo isocorico, a volume constante:

P PR

T —_ T =
BO Ps Ps
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Ts Ps
B0 = 77 = 5 = 7BO
15 Ps
portanto,
Py
TBO=TBO0= ———
e T Ttp Py

No que tange a energia do processo de exaustdo, no contexto de um motor de combustio
interna real, a energia total rejeitada no cilindro (sQ;) estd relacionada a variacdo de energia
interna no processo de exaustao de pressdo e escape, podendo ser aproximada pelo calor rejeitado
em um processo a volume constante. E importante ressaltar que a reducdo mais significativa de

pressdo ocorre no processo de exaustdo de pressdo, mantendo o volume constante.

sQ1=m-c,(T1 —Ts)

Ts = tptctgTeT]
* Processo de Escapamento (6 —> 7)
Para um motor real pode-se aproximar o processo de escapamento por um processo com

aumento de pressdo a fim de considerar o efeito de aumento de pressao causado pela vdlvula de

escapamento, e isotérmico (sem mudanca significativa de temperatura):

P

TESC = —
Ps

I

TESC = F
6

por conseguinte, a eficiéncia de escapamento € obtida da seguinte maneira:

1

Nesc= ———— <1
TpTTBTLBOTESC

O trabalho de bombeamento de escapamento resulta conforme se segue:

P+ P TescP + Py
Wexhaust = T(V6 - Vl) = #(VD)
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« Trabalho Util

O trabalho util do motor representa a quantidade de energia disponivel para movimentar o pistao
a cada ciclo de operagdo do motor. E calculada com base no balango da energia de combustio e

exaustao e trabalhos de bombeamento (de admissao e escapamento) dos gases, conforme:

Wutil - (3 Q4> + (SQI) - (Wexhaust - Vvintake)
 Eficiéncia Térmica

A eficiéncia térmica do ciclo termodinamico do motor € dada pela razdo entre a energia
util disponivel para movimentacao do pistdo e a energia total inserida teéricamente disponivel

(obtida pela combustao ideal do combustivel).

Wutil

OIN

* Torque gerado pelo motor

Corresponde a energia mecanica rotacional gerada no motor a cada ciclo, dado em fung¢ao

do trabalho 1til (Wy 1) e do nimero de rotagdes a cada ciclo (ng),

_ Wyt
2T -nR

Q

¢ Poténcia indicada

A taxa de trabalho util no motor é determinada pela relagao entre o torque indicado e a

quantidade de trabalho dtil no ciclo

gep =2nNQ

(Intencionalmente em branco)
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condi¢do de cruzeiro ao nivel do mar, calculados conforme o desenvolvimento matematico desta

se¢do, a fim de apresentar razdes de pressao e temperatura, poté€ncias especificas e eficiéncias

A Tabela 9 apresenta os resultados concernentes ao ciclo termodinamico do motor em

para determinar o desempenho do motor.

3.5

intera¢do com o escoamento de ar através do qual voa, e as propriedades desse fluido se alteram
conforme a altitude da atmosfera terrestre. Além disso, a atmosfera é dindmica, com clima sazonal
e movimento de massas de ar que tém efeitos evidentes na temperatura, pressdo e densidade

do ar. Nesse sentido, para se ter um parametro de estimativa e comparacdo do desempenho da

Tabela 9 — Parametros do Ciclo.

Definicao Varidvel  Gasolina Etanol
Razdo de pressao Admissao p 0,9 0,9
Razao de temperatura Admissao ™D 1 1
Razao de pressao Compressao /78 20,67 23,72
Razao de temperatura Compressao TCc 2,768 2,899
Razao de pressao Combustao g 5,293 5,278
Razdo de temperatura Combustao TB 5,293 5,278
Razdo de pressdo Expansao g 0,04838 0,04215
Razao de temperatura Expansao TE 0,47925 0,46348
Razao de pressdo Exaustdo de pressao 7/9:30) 0,2099 0,2105
Razao de temp. Exaustdo de presssdo TBO 0,2099 0,2105
Razdo de pressao Escapamento TESC 1,05 1,05
Razao de temperatura Escapamento TESC 1 1
Massa de ar admitida m 9,76E-3 kg 9,76E-3 kg
Trabalho Bomb. Admissao Wintake 851,8] 851,81]
Trabalho Bomb. Escapamento Woxhaust 919,04 ] 919,04 ]
Energia de Combustao 304 23973 k)] 25,021 kJ
Energia de Exaustao 501 -12,148 kJ  -12,290 kJ
Trabalho Util Wurnn 11,758 kI 12,663 k]
Torque indicado 0 935N-m 1008 N -m
Poténcia indicada 8ePcru 266,3 hp 286,8 hp
Poténcia efetiva bepcry 226,0 hp 243,8 hp
Poténcia indicada max gePmax  354,52hp 382,20 hp
Poténcia efetiva max bepmar 301,34 hp 324,87 hp
Eficiéncia Escapamento NEsc 95,2% 95,2%
Eficiéncia Térmica nr 41,7% 43%

Efeito da Atmosfera no Desempenho do Motor

A performance da aeronave e grupo motopropulsor depende da geracdo de forcas pela

aeronave, € necessario ter um padrao.
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Portanto, para compreender melhor a influéncia da atmosfera no desempenho do mo-
tor Textron Lycoming 10-540-K, foi analisado o efeito da altitude sobre a poténcia efetiva,
rendimento térmico e SFC conforme a elevagao da altitude. Manteve-se as eficiéncias dos com-
ponentes, 0 motor na rotacdo de maxima poténcia (2700 RPM) na faixa de altitude de 0 a 40000

pés e propriedades termodinamicas do ar conforme discorrido ao longo deste capitulo.

3.5.1 Modelo de Atmosfera Padrao

A Organizacdo de Aviagdo Civil Internacional (OACI) estabeleceu um padrdo de at-
mosfera, normalmente utilizado pelos fabricantes de aeronaves e motores: a Atmosfera Padrao
Internacional (ISA, International Standard Atmosphere). Trata-se de um modelo de atmosfera
determinado pela média dos dados coletados durante um longo periodo de tempo. Esse modelo

considera, entre outros fatores, o ar como um géas perfeito, sem umidade, ventos ou turbuléncia.

Como os estudos foram conduzidos nas latitudes médias do hemisfério norte, o padrio é
mais representativo das condi¢des nessas regides. No entanto, mesmo que seja esperado desvios
maiores deste padrdo em regides polares ou equatoriais, continua sendo utilizado como referéncia.
Os valores de referéncia adotados da atmosfera ao nivel do mar sdo h = 0 m (altitude em relacdo

ao nivel do mar), AT = 0 (variacdo de temperatura em relacdo ao modelo padrio):

Temperatura — Tp = 15 °C (288,15 K)

Pressao — Py = 101325 Pa

Densidade— pg = 1,225 kg/m?

Velocidade do Som no ar — ag = 340,3 m/s

As seguintes constantes sao utilizadas e tabeladas na referéncia do Wylen, Sonntag e

Borgnakke (2006) ao tratar o ar como gds perfeito para modelar o padrdao de atmosfera:

C
s k= C_P = 1,4—Razao de calor especifico
v

N-
Cp=1004 ﬁ—Calor especifico a pressdo constante
g .

C,=717,14 ﬁ—Calor especifico a volume constante
g .
N -

R =287,053 am Constante Universal do ar
kg-K

Na Troposfera (até 11000 m), a propriedades da atmosfera, como temperatura, pressao,

densidade do ar e velocidade do som podem ser calculadas conforme :
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o T = (288,15 —0,0065h+ AT)

T
e p—10132 5,256
p = 101325(3553)

Na Tropopausa (de 11000 m até 20000 m):

e T =(216,65+AT)

« p=22631.¢ STTTE=4(h=11000)

As propriedades que seguem sao calculadas em fungdo da temperatura (aplicdvel conforme
altitude):

e a=+VkRT
e n__P
P = (RT)

O modelo de atmosfera continua sendo calculado para altitudes superiores, incluindo a
estratosfera. No entanto, a aviagdo civil geralmente nio ultrapassa a Tropopausa. Para obter mais
detalhes sobre o modelo de atmosfera padrao até a Ionosfera, a referéncia de Eshelby e Sadraey
descreve o comportamento da atmosfera para tais altitudes superiores. Na sequéncia, a Figura 10

apresenta o comportamento da temperatura da atmosfera em relacao a elevagdo de altitude.

Figura 10 — Variacdo da temperatura na atmosfera padrao com a elevacgdo de altitude.

Altitude (km)

v

Temperature (*C)

Fonte: Sadraey (2017).
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3.5.2 Efeito da Altitude no Desempenho do Lycoming 10-540-K

Através da andlise da Figura 11 € possivel observar que a poténcia efetiva do motor
decai a medida que a altitude de operagdo aumenta, para ambos os motores. Uma vez que, a
pressdo atmosférica e densidade do ar diminui com o aumento da altitude, provocando uma
vazdo mdssica de ar menor no sistema de alimenta¢do do motor. Portanto, o trabalho ttil diminui

devido ao decréscimo da energia de combustio, consequentemente afetando a poténcia efetiva.

Figura 11 — Influéncia da altitude na Poténcia Efetiva do motor.

Poténcia efetiva x Altitude
350 T T T T T

300 f 1
250 f |

200 S 8

Poténcia Efetiva (Bep) [bhp]

100 T -
50 L 1 L 1 1 1 L
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
Altura [ft] «10%
(a) Lycoming 10-540-AvGas100LL.
Poténcia efetiva x Altitude
350 . : ; : ;
™
300 | 8
N
2 ™
< .
=}
=250 - 8
Q
@
=
= 200 - . 1
Ll
o <
2 150 .
@ T
Q .
o .
100 t T
50 | | | | | | |
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4

Altura [ft] %10
(b) Lycoming 10-540-Etanol Hidratado Combustivel.

Fonte: Elaborado pelo Autor.
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Analisando o rendimento térmico observa-se que o comportamento € diferente da potén-
cia efetiva, ou seja, quanto maior a altitude de operacdo maior também € o rendimento térmico até
atingir a isoterma da tropopausa (em que a temperatura mantem-se constante), como apresentado
pela Figura 12. Pois, ocorre o decréscimo da temperatura atmosférica a medida que eleva-se a
altitude, provocando menores diferencas de temperatura no processo de combustdo. Além disso,

obtém-se menores perdas devido ao processo de exaustao.

Figura 12 — Influéncia da altitude no Rendimento Térmico do motor.

Rendimento Térmico x Altitude
0.424 T T T T

T
A
I

0.423 P
0.422 / _
0.421 ~ .

042 ]

0.419 r v I

Rendimento Térmico

0.418 ~ 1

0.417 v~ 1

0.41 6 Il L Il L L L Il
Altura [ft] x10*

(a) Lycoming 10-540-AvGas100LL.

Rendimento Térmico x Altitude
0.437 T T T T T

0.436 - 1
0.435 - e 1

0.434

0.433 / N

N

Rendimento Térmico

0.432

\\\

04315 - _

0.43 \ . \ . . . \
Altura [ft] w<10%

(b) Lycoming 10-540-Etanol Hidratado Combustivel.

Fonte: Elaborado pelo Autor.
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Com o aumento do rendimento térmico devido o aumento da altitude, o SFC decresce
até atingir a isoterma da tropopausa, observa-se que sao inversamente proporcionais, como

apresentado pela Figura 13 e demonstrado pela a equacdo dada por:

Peomp 1
SFC = com - (3.12)
NsNMMNTMeompAHE — NsNMuNTAHE

Figura 13 — Influéncia da altitude no Consumo Especifico de Combustivel do motor.

SFC x Altitude
0.174 T T T T

0.1735 b
0173 7

0.1725 7

SFC [kg/shp*h]

0172 | 7

0.1715 7

0.171 ‘ : ‘ : : : ‘
Altura [ft] x10*
(a) Lycoming 10-540-AvGas100LL.

SFC x Altitude
0.272 T \ T T

0.2715 7

0.271 7

0.2705 7

0.27 | A

0.2695 b

SFC [kg/shp*h]

0.269 b

0.2685 b

0.268 [ 7

0.2675 : : : : : : :
Altura [ft] x10*
(b) Lycoming 10-540-Etanol Hidratado Combustivel.

Fonte: Elaborado pelo Autor.
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CAPITULO

DESEMPENHO DE MISSAO DA AERONAVE

“E surpreendente como mudamos nossas vidas, por
forca das descobertas e das realizagdes. Foi como se
tivéssemos sido tocados por uma mdo divina que,
nos concedendo um dom diferenciado, a inteligéncia,
ampliou nossas possibilidades e habilidades,
tornando-nos capazes de grandes realizacées
manipulando conhecimento e realizando o que ndo
imagindvamos.”

— Ozires Silva

Este capitulo apresenta as principais anélises associadas ao desempenho da aeronave nas
diversas fases de voo, para a aeronave escolhida IPANEMA EMB-202). Assim, serdo levantados
os valores da geometria da asa adotada quanto aos parametros de: Alongamento, Enflechamento,
Area e cordas caracteristicas. Além disso, a geometria e o arranjo das empenagens, objetivando
levantar os parametros geométricos principais, além de determinar a polar de arrasto, para entdo
determinar os principais fatores de desempenho conforme o segmento de missdo. As trés vistas
da aeronave sdo apresentadas na Figura 14, bem como as principais caracteristicas da aeronave
sdo apresentadas na Tabela 10. Nesse sentido, serd realizada a obtencao de valores caracteristicos

comparativos de desempenho, concernentes a cada fase de voo com procedimentos de Silva
(2022) e Saarlas (2006).

(Intencionalmente em branco)
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Figura 14 — Trés vistas- Ipanema EMB-202.

7,43 (24,37)

2,20 (7,22)

DIMENSOES EM METROS (ft)
Fonte: Neiva Industria Ltda (2005).
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Tabela 10 — Geometria da Aeronave.

Carcteristicas Gerais Valor
Peso Médximo 1800 kg
Comprimento total 7,43 m
Altura 2,22 m
Envergadura 11,69 m
Tanque de Combustivel Utilizdvel 264 L
Tanque de Produto Quimico 950 L
Velocidade de estol 88 km/h
Maximo Alcance AvGas, FL 060 938 km
Maximo Alcance Etanol, FL. 060 610 km
Dist. de Decolagem, Obsticulo 15 m, AvGas 564 m
Dist. de Decolagem, Obst4culo 15 m, Etanol 524 m
Dist. de Aterragem, Obstaculo 15 m, AvGas/Etanol 476 m
Carcteristicas Geométricas Asa Valor
Envergadura, b 11,69 m
Area, Syof 19,94 m?
Corda, c 1,71 m
Alongamento, A2 6,853
Incidéncia 3°
Diedro 7°
Enflexamento 0°
Area aileron 1,60 m?
Area flapes 2,30 m?
Carcteristicas Geométricas Empenagem Horizontal =~ Valor
Envergadura 3,66 m
Area, Spy 3,17 m?
Corda 0,86 m
Incidéncia 0°
Enflexamento 0°
Area profundor 1,50 m?
Carcteristicas Geométricas Empenagem Vertical Valor
Area, Sev 1,21 m?
Corda 1,05 m
Area leme 0,63 m?
Carcteristicas Geométricas Fuselagem Valor
Comprimento 7,43 m
Area molhada fuselagem, aprox S, ¢ 25,43 m?
Bitola do trem 2,20 m
Distancia entre trem e bequilha 5,20 m

Fonte: Industria Aeronautica Neiva (2006), Neiva Industria Ltda (2005).
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4.1 Abordagem da Performance de Aeronave

As medidas de desempenho da aeronave sdo essenciais na validacdo do modelo do
produto aerondutico para verificar se a aeronave atinge os niveis de desempenho esperados. Elas
fundamentam as caracteristicas operacionais, como custo, tempo, alcance, limite de velocidade,
peso e teto de operacdo, garantindo a seguranga de voo conforme os requisitos de aeronavegabili-
dade e atendendo as normas de operacao em todas as etapas de voo (ex: RBAC 23/RBAC 25)
(SILVA, 2022).

Matematicamente a performance de uma aeronave pode ser abordada pontualmente
ou ao longo de uma trajetoria. A anélise pontual aborda uma caracteristica particular em um
determinado ponto da trajetdria, obtida a partir das equacdes de dindmica, desconsiderando os
termos dependentes do tempo (observavel na Figura 15 e Figura 16). J4 a andlise de trajetdria
envolve a etapas de voo, requerindo uma integragdo no tempo para o perfil da missdo. As
principais caracteristicas de interesse da especificagao de desempenho sdo: velocidade médxima,
velocidade de estol, melhor velocidade de subida, razdo de subida, teto de operagdo, maximo
alcance e respectiva velocidade, maximo endurance e respectiva velocidade, distancia de pouso e
decolagem (SAARLAS, 2006).

O perfil da missdo inclui as seguintes etapas:
» Taxiamento: deslocamento da aeronave até a cabeceira da pista e preparacdo para decola-
gem;
* Decolagem: aceleracdo da aeronave até levantar voo (descolar do solo);

* Subida: ganho de altitude;

* Cruzeiro: estabilizacdo da aeronave em um regime de operacdo constante, voo reto e

nivelado;
* Manobra: mudanca de trajetdria, voo de espera;
* Descida: diminuicdo de altitude;

* Pouso: aproximacao, toque em solo e desaceleracdo até o repouso;

As Figuras 15 e 16 apresentam esquematicamente o diagrama de forgas e velocidades
que uma aeronave experimenta em voo e em solo. Cada etapa de voo possui suas particularidades
e adequagdes das equacdes da dindmica de voo. Na figura, L representa a for¢a de sustentacao
produzida pela interacdo com o fluxo de ar, D é a for¢a de arrasto oposta a0 movimento da
aeronave, W ¢ a forca peso da aeronave, ¥ € o angulo que a aeronave forma em relag@o ao plano
horizontal (na etapa de subida, representa o dngulo de subida), Vj € a velocidade de voo, Vj v/,
quando aplicavel, representa a razao de subida, ou seja, a velocidade vertical da aeronave, e

Vo horiz Tepresenta a velocidade em relag@o ao solo.
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Figura 15 — Diagrama esquemdtico de forcas em voo.

Vﬂ.\'er‘t (ROC) : o R

T I Vﬂ,huriz (GS)

Y

plano horizontal

W cos y

Wsin y

Fonte: Silva (2022).

Figura 16 — Diagrama esquematico de forcas em solo.

L

Fonte: Silva (2022).

A Equacdo Fundamental do Desempenho (Eq. (4.1)) é obtida pelo rearranjo algébrico
da equacdo de energia. Ela € aplicavel para calculos diretos de desempenho e serve como base
para o desenvolvimento das andlises de desempenho, onde P, representa a poténcia disponivel
da aeronave e g € a aceleragdo da gravidade (SAARLAS, 2006).

de _P,—DV dh Vv

e 2 _ YT 4.1
dr W a g “.D



Capitulo 4. Desempenho de Missdo da Aeronave 58

4.2 Polar de Arrasto

A forca de arrasto € a soma de todas as forcas que se opdem ao movimento e estd em
fun¢do da configuracdo da aeronave, velocidade, drea de asa e drea molhada (total superficial),
alongamento e densidade do ar, em resumo. E uma componente de forca presente em toda
missdo da aeronave, conforme visto na Figura 15. Portanto, calcular essa for¢a € um pré-requisito
fundamental para realizacao das andlises de performance nas diversas condi¢des de voo, em
diferentes altitudes, velocidades e configuragdes (SADRAEY, 2017). Dessa forma, a forca de

arrasto, como ilustrado na Figura 17, leva em consideracao varias fontes que a compdem.

Figura 17 — Classificacdo do arrasto.

Drag
I
| |
Zero-lift drag Induced drag
I l
\ | I I
Miscellaneous Wave Skin friction Form Vortex Wave drag
drag drag drag drag drag
| | | I | |
Nacelle Wing Fuselage Tail Landing Strut
gear
| I I |
Interference Trim Cooling Compressibility C. Volume
drag drag drag drag dependent dependent

Fonte: Sadraey (2017).

A for¢a aerodinamica de arrasto, conforme estudada por Roskam e LAN (1997), pode
ser simplificada utilizando a Equacgdo (4.2). Nesse sentido, o coeficiente de arrasto pode ser
considerado como a soma de dois termos principais: o arrasto parasita (Cpg), que € o arrasto
sem sustentagao, e o arrasto induzido (Cp;), que leva em consideracdo o efeito da sustentacdo. A
reescrita da Equacdo (4.2) como Equacgao (4.3) € possivel devido ao comportamento da curva de
arrasto em relagdo a velocidade de voo, que segue um padrio quadrético (y = a + bx?), conforme
€ observavel na Figura 18. Essa figura também ilustra a contribui¢c@o do arrasto induzido e do
arrasto parasita para o arrasto total, a medida que a velocidade varia e o efeito da altitude se faz

presente.

1
D= 5pVZSCD (4.2)

1
D= E,oVZS(CDO +KC?) (4.3)
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Figura 18 — Diagrama Polar de Arrasto.
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Fonte: Saarlas (2006).
em que, K € o fator de correcao do arrasto induzido, inversamente proporcional ao alongamento
(AR), e o fator de Oswald (e), apresentado pela Eq. (4.4),

1
e R

4.4)

onde AR = b*/S (valor numérico da envergadura ao quadrado dividido pela 4rea de referéncia da

asa).

O cadlculo do arrasto aerodinamico total gerado pela aeronave, em qualquer condi¢do de
voo, € fundamental para a estimativa do desempenho aerodinamico. Assim, a polar de arrasto € a
curva que correlaciona o arrasto com a sustentacdo em fun¢ao da velocidade em todo envelope
operacional. Como apresentado pela Eq. (4.3), a equacdo do arrasto global é a soma dos termos do
arrasto parasita e arrasto induzido Egs. (4.5) e (4.6). Dessa forma, nesse topico sera apresentado a
curva polar de arrasto do Ipanema 202. Nesse sentido, serd adotado um método simplificado para
o levantamento desta curva conforme discorrido por Raymer (2018), considerando parametros

da geometria da aeronave (conforme a Tabela 10).

Cp = Cpo+KC} (4.5)

1 1
D= EPVZSrefCDO + EpvzsrefKC% (46)

Considerando o balanco de for¢as da aeronave em voo reto e nivelado, a sustentagdo (L) iguala-se

ao peso da aeronave (W). Assim ao aplicar a equacao da continuidade a forca de sustentacao,
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pode-se isolar o coeficiente de sustentacdo (Cy), a fim de simplificar a equagdo do arrasto global.

1
L=W= Epvzsrech 4.7)
Assim,
2W

Cr=—__ 4.8
L PS,e/V? (4.8)

Dessa forma, o arrasto global assume a seguinte forma:
D= Lovas, cp+ KW 4.9)

= 2P ref“D0 PSrer2 .

De acordo com Raymer (2018), em voos subsdnicos, o arrasto parasita serd predomi-
nantemente originado da fric¢do do fluxo de ar sobre a superficie da aeronave (Skin-Friction
Drag). Nesse contexto, sera utilizado o método simplificado de fric¢do equivalente (Equivalent
Skin-Friction Method). Isso envolve multiplicar um coeficiente de fric¢do pela razio entre a drea

molhada e a area de referéncia da asa. Isto é:

SWEZ
Sre f

Cpo =Cye
Nesse caso, para a acronave em questéo:

Swet = 2Sref +2Sgn +2Sgv + Swet—f

Outrossim, como abordado por Anderson (2016) o arrasto da aeronave altera com a
distribuicdo de pressdo. Nesse sentido, o arrasto induzido € um tipo de arrasto de pressao, e esta
intimamente relacionado com a producao de sustentacdo. De acordo com a teoria cldssica da asa,
o arrasto induzido € igual ao quadrado do coeficiente de sustentac¢ao dividido pelo produto do
alongamento e 7 para uma asa eliptica, para asas ndo elipticas deve ser considerado um fator de
correcdo de eficiéncia, conhecido como fator de Oswald, evidenciado pela equacdo a seguir, em
que Cp; € o coeficiente de arrasto induzido. O fator de Oswald para esta aeronave foi estimado a

partir do gréfico da Figura 19, considerando o afilamento da asa como 1.

C?
Cpi = —~ 4.10
b e AR ( )
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Figura 19 — Fator de arrasto induzido para asas ndo enflexadas de afilamento linear.
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Fonte: McCormick (1979).

A seguir € apresentado a Tabela 11 com valores estimados e claculados para a construcao
da curva polar de arrasto exibido na Figura 20, descrito pela Eq. (4.9).

Tabela 11 — Coeficientes da curva polar de arrasto.

Coeficientes Valor

Coeficiente de atrito de pele adotado, Cr, 0,012

Coeficiente de arrasto parasita Cpo 0,04458
Fator de Oswald, e 0,93
Coeficiente K 0,04990

(Intencionalmente em branco)
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Figura 20 — Curva polar de arrasto.
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Fonte: Elaborado pelo Autor.

(Intencionalmente em branco)
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4.3 \Velocidade de estol

Conforme argumentado por Matsuo (2011), as principais caracteristicas de desempenho
da aeronave sdo determinadas pela distancia de pouso e decolagem, razdo de subida, velocidade
de cruzeiro, que para aeronaves agricolas remete a velocidade de pulverizagao, e a velocidade
de estol, que € a menor velocidade na qual a aeronave equilibra as forcas de sustentacdo e peso
para manter voo reto e nivelado. Na condi¢@o de estol, a aeronave encontra-se com seu maximo
valor de C.. Assim, a velocidade de estol € determinada a partir do rearranjo algébrico da Eq.
(4.7), como apresentado na Eq. (4.11). Além disso, para aeronaves da categoria normal (a qual
se encaixa o Ipanema-202), a velocidade de estol deve ser menor que 61 knots (113 km/h),

conforme a norma FAR-Part 23.

2W
Ve = ——— 4.11
stall P Sref CLmax ( )

Nesse sentido para determinar a velocidade de estol dessa aeronave ao nivel do mar
com peso méaximo, deve-se primeiramente definir o Cr4,.Esse valor pode ser estimado a partir
do gréfico apresentado pela Figura 21 considerando o enflexamento da asa em 25% da corda,
abordado por Raymer (2018) a despeito do carregamento na asa. Como € possivel observar no
manual de servico da aeronave disposto por Neiva Industria Ltda (2005) através da Figura 22, a

aeronave Ipanema 202 possui flapes do tipo slotted.

Figura 21 — Estimativa de Cp,,, para asas de alongamento moderado (4-8).
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Figura 22 — Configuracdo do flape slotted.

Fonte: Neiva Inddstria Ltda (2005).

Com base nisso, é possivel determinar a velocidade de estol da aeronave, conforme

disposto na Tabela 12.

Tabela 12 — Velocidade de estol estimada.

Coeficientes Valor
Coeficiente de sustentacdo maximo, Crax 2,2
Velocidade de estol Vi, 92,27 km/h (25,63 m/s)

(Intencionalmente em branco)



Capitulo 4. Desempenho de Missdo da Aeronave 65

4.4 Distancia de Decolagem e Aterrissagem
* Distancia de Decolagem

A distancia de decolagem € influenciada pelos valores de poténcia-peso e carga alar,
além do arrasto gerado pelas forcas aerodinamicas e pelo atrito com o solo. Nesta secdo, serd
calculada a distancia de decolagem da aeronave para uma decolagem ao nivel do mar, em uma
pista de concreto seca (com coeficiente de atrito padrao de u = 0,025, conforme Silva (2022)),

considerando a aeronave com peso maximo de decolagem e empuxo miximo do motor.

O empuxo médximo do motor (75,4 s7.) durante a decolagem desta aeronave pistdo-
hélice, corresponde a razdo da poténcia real (fep) pela velocidade, de outra forma, equivale a
tep = Ngsep. Assim, o empuxo serd estimado usando a poténcia maxima continua efetiva do
motor (sep), conforme os procedimentos abordado pelo Capitulo 4, em velocidade de rotagao
(Vg), ademais adotando eficiéncia de hélice ny= 0,41 para decolagem, como valor geral de

eficiéncia obtida a partir do Capitulo 3, conforme sumarizados na Tabela 13 .

Ademais a velocidade de rotacdo (Vg), conforme estabelecido pela norma FAR-Part 23
deve ser uma velocidade maior ou igual a velocidade de estol sem flaps da aeronave (Vs;), que
por sua vez € maior que V. De acordo com Raymer (2018) a aeronave descola do solo em
uma velocidade préxima de 1,10 vezes maior que a velocidade de estol (V,;), resultando em
um coeficiente de sustentacdo de decolagem (Cy,,,) aproximadamente 1,21 (que € 1, 12) vezes

menor que 0 Crypqx-

Tabela 13 — Dados para estimativa da distdncia de decolagem.

Coeficientes Valor
Coeficiente de sustentacdo maximo, Cy 2,2
Velocidade de estol, Vi, 92,2 km/h (25,6 m/s)
Coeficiente de atrito da pista, 0,025
Coeficiente de eficiéncia da hélice, ngy 0,41
Densidade do ar nivel do mar, p 1,225 kg/m?
Velocidade de Rotagao, Vg 101,4 km/h (28,16 m/s)
Coeficiente de sustentagdo de decolagem, Cy 1,82
Consumo especifico de combustivel AvGas, SFCayGas 0,1944 kg/(shp - h)
Consumo especifico de combustivel EHC, SFCgpc 0,3269 kg/(shp - h)
Densidade combustivel AvGas, PayGas 715 kg/m?
Densidade combustivel EHC, pgpc 809 kg/m3

Para calcular a distancia de decolagem (R7), faz-se necessdrio calcular a aceleracdo
(arp) pela qual a aeronave parte do repouso até levantar voo. O valor médio dessa acelera-
¢ao serd obtido através dos valores de sustentacdo e arrasto a 75% da velocidade de rotacao

(Lo 75v%» Do 75v4» rEespectivamente). Assim, a sustentacdo, o arrasto total e a acelerag@o para a
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condi¢do de velocidade de 75% da velocidade de rotacdo seguem a seguinte rotina de célculo,

conforme as equagdes dispostas (2=9,807 m/s?):

Ve = 1,10Vyan

CLmax
Cr.,=——
TO Vr 5
Vitali
Nusep
Tinax,sL =
max, Vi

1
Lo75v; = EpsrefCLTO (0, 75VR)2

1
Do 75v, = EpSref(CDo +KC%T0)(O,75VR)2

8(T — Do 75v, — (W — Lo 75v))
w

aro =

O tempo para aeronave liberar as rodas do solo (tgyp) equivale ao tempo da aeronave
atingir a velocidade de rotacao. Assim, considerando a aeronave partindo de uma velocidade
nula, a distancia em solo (Rgyp) € calculada em fungdo da aceleragdo (arp) e do tempo em solo
(tcnp)- Com base nisso, € possivel estimar o consumo de combustivel na decolagem (FTT, Fuel

to takeoff’), em fun¢do do tempo para decolar, poténcia e consumo especifico de combustivel.

Vr
IGND = P,
TO

Renp = EaTO(tGND)z

FTT =TR-sep-SFC-tgnp

Logo apds levantar voo, a aeronave possui um angulo (y) de subida (em funcdo do
empuxo, peso e arrasto) e deve superar a altura regulamentar (h) de obstdculo (de 50 ft/ 15,24 m
para aeronave categoria geral). Para calcular a distancia total de decolagem (R7), deve-se calcular
a distancia horizontal percorrida até superar o obstaculo (R,;) na velocidade de decolagem, e

somd-la a distancia percorrida em solo (Rgnp)-

. (T—D
= arcsin
Y 4
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h h
tan(y) = R — Ry = an( )

RT - RGND + Rair

A Tabela 14 apresenta os dados calculados neste tdpico a fim de calcular a distancia total

de decolagem para ambas variantes do Ipanema 202.

Tabela 14 — Estimativa da distancia de decolagem.

Definicao Variavel AvGas Etanol
Poténcia de eixo sep 301,34 hp 324,87 hp
Empuxo méximo do motor Tnax sL 3267,6 N 3522,8 N
Sustentacdo 75% Vg Lo 75v 9929,6 N 9929,6 N
Arrasto 75% Vg Dy 75v4 11443 N 11443 N
Aceleracdo média de decolagem aro 1,072 m/ 52 1,214 m/ 52
Tempo em solo tGND 26,3 s 2322 s
Angulo de subida y 4,006° 4,837°
Distancia em solo Ronp 370,6 m 327,4m
Distancia no ar Ruir 217,6 m 180,1 m
Distancia total de decolagem Rt 588,2m 507,5m
Combustivel consumido FTT 043kg(0,60L) 0,69kg (0,85L)

* Distancia de Aterrissagem

A distancia de aterrissagem tem como influéncia os valores de poténcia-peso e carga
alar, além do arrasto gerado pelas forcas aerodinamicas e pelo atrito com o solo, assim como
na decolagem. Nesta secao serd calculado a distancia de aterrisagem da aeronave ao nivel do
mar, em uma pista de concreto seca (coeficiente de atrito padrdo com frenagem de p = 0,8),
considerando o peso mdximo da aeronave durante a aterragem e que a aeronave atinge 60% do

coeficiente de sustentacdo maximo no momento do pouso.

Para calcular a distancia de aterrisagem, faz-se necessario calcular a desaceleracdo da
aeronave (ar) até sua parada completa, o valor médio dessa aceleracdo serd obtido através dos
valores de sustentacdo (Ly,,,) e arrasto (Dy,,,) na velocidade de toque no solo (Vrp). Assim, a
sustentacdo, o arrasto total e a aceleracdo para a condi¢do de velocidade de toque no solo, segue

a seguinte rotina de cdlculo, conforme as equagdes dispostas:
Vrp = 1,15Vyan

CLm
CLland = 1 6%x
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1 2
LVTD = EpSrefCLland <VTD>

1
Dvyy = 5PSrer(Cpo + KC,,, ) (Vin)?

_ (D +u(W-L))
w

Nesse sentido, objetiva-se estimar o tempo para aeronave (fGyp) atingir repouso (parada
completa) a partir do toque frenado em solo. Assim, considerando a aeronave partindo da
velocidade Vrp até parar, a distancia em solo (Rgyp) € calculada em fun¢do da aceleracdo (ay) e

do tempo em solo (tGyp)-

Vrp
IGND = —Z

1
Renp = Vrptenp + EaL(tGND)z

O angulo de aproximacdo regulamentar deve ser no minimo 3° e deve superar a altura
regulamentar de obstaculo (de 50 ft [15,24 m] para aeronaves de transporte de passageiros).
Dessa maneira, para calcular a distincia total de decolagem (R7), deve-se calcular a distancia
horizontal percorrida apds superar o obstaculo (R,;,) e somé-la a distancia percorrida em solo

(Rgnp)- A Tabela 15 apresenta os dados calculados neste tépico.

y=3°
o b
air — tan(’}/)

RT - RGND +Rair
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Tabela 15 — Estimativa da distancia de aterrissagem.

Definicdo Varidvel AvGas-Etanol
Velocidade de toque Vo 106 km/h (29,48 m/s)
Sustentag¢do Ly,, 14063,6 N
Arrasto Dy,,, 1403,1 N
Desaceleracdo média de aterrissagem ar, 2,37 m/s?
Tempo em solo IGND 1241 s
Angulo de descida Y 3°
Distancia em solo Renp 183 m
Distancia no ar R, 290,8 m
Distancia total de decolagem Rr 473,8 m

(Intencionalmente em branco)
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4.5 Subida

Nesta secdo, serd calculado a razdo de subida mdxima ROC,,,, 2 medida que a aeronave
ganha altitude de voo, e por conseguinte, determinar o teto maximo operacional. Também serdo
calculadas a velocidade de voo (Vy+) para razdo de subida maxima e Velocidade relativa ao solo
(GS). Além disso, serdo determinadas a condicdo de angulo de subida maximo (7,,,) € suas

respectivas velocidades de voo (V,7) e em relagdo ao solo (GS).

Portanto, serd considerada para anédlise a aceleracdo dos motores(TR) de 100%. Sera
adotado a eficiéncia da hélice ng = 50% em funcdo das velocidades encontradas durante a
subida. Isso porque sua eficiéncia esta relacionada a velocidade de operacdo e rotacdo do motor,
conforme outrora analisado nas secdes e capitulos anteriores. Serd considerada a condi¢ao
de peso maximo em nivel do mar para ambas variantes do Ipanema 202. Nesse sentido, os
parametros utilizados nas formulagdes adiante foram extraidos dos dados levantados ao longo

deste trabalho, conforme a Tabela 16.

Tabela 16 — ParAmetros utilizados para Estimativa da performance em subida.

Definicao Variavel Valor
Aceleracdo da Gravidade g 9,807 m/s>
Densidade do ar nivel do mar PsL 1,225 kg/m?
Peso da aeronave 1% 17652,6 N
Area da asa Sref 19,94 m?
Poténcia de eixo do motor AvGas SePAvGas 301,34 shp
Poténcia de eixo do motor EHC SePEHC 324,87 shp
Eficiéncia da Hélice NH 50%
Aceleracao dos motores TR 100%
Coeficiente de sustentagdo maximo ClLx 2,2
Coeficiente de arrasto parasita Cpo 0,04458
Coeficiente correcdo arrasto induzido K 0,04990

Consumo especifico de combustivel AvGas SFCaygqs 0,1944 kg/(shp - h)
Consumo especifico de combustivel EHC SFCghc  0,3269 kg/(shp - h)

« Angulo maximo de subida %,

Como apresentado pelo Capitulo 2 na Figura 15 que exibe o diagrama de forcas em
voo, o angulo 7y representa o angulo de subida da aeronave. Ao analisar a decomposi¢io desse
diagrama de forcas para determinar o angulo de subida maximo (%,4x), objetiva-se maximizar a

diferenca entre Empuxo (T) e Arrasto (D).

(T —D)max)

Ymax = arcsin
w
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_teprr o MuTRsep(prL/pst)
Vo Vo

T

Ademais, para aeronaves propulsionadas por hélices, o excesso de empuxo maximo nao
ocorre na condi¢do de arrasto total minimo, conforme obtido no grifico da polar de arrasto.
Dessa forma, serd determinado através de um método iterativo com base no empuxo gerado pelo
motor (T), discorrido pela seguinte rotina de cdlculo, com base apenas na variacao do coeficiente

de sustentacdo (Cr) em um intervalo pré-definido.

CL = (O7CLmax]
B 2W
pFLSrefCL
VZ
p=PF 5 (Co0+ KCP)S ey
1 | naTRsep <%>
Yimax = arcsin | — —-D

W 14

max

» Razio maxima de subida ROC,,,,

Para se calcular a maxima razao de subida, faz-se necessario calcular o excesso de
poténcia maximo, isto €, a maior diferenca entre poténcia propulsiva e poténcia de arrasto, uma

vez que a razdo de subida trata-se da velocidade vertical da aeronave.

TV —-DV

ROC = Vysin(y) — ROC = W

Por conseguinte, segue-se 0 mesmo procedimento iterativo supracitado, aplicado a
determinacdo do excesso de poténcia mdximo, com base apenas na variagao do coeficiente de

sustentagdo (Cr) em um intervalo pré-definido.

CL = (07 Cmec]
[ w
pFLSrefCL
V2
p=Prt (Cpo+KC)Srey

2
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PFL .
[nHTRsep (E) % DV]
W

max

ROC,,, = arcsin

Portanto, as Tabelas 17 e 18 apresentam os resultados para condi¢do de maximo angulo
de subida e méxima razdo de subida, respectivamente, para as variantes a etanol e gasolina
do Ipanema 202, em nivel do mar. Dessa forma, a razio e angulo de subida varia para cada
velocidade de operacdo e aceleracdo do motor, como é possivel observar as Figuras 23 e 25.
Assim, fica explicitado que para o maximo excesso de tracdo obtem-se a condi¢do de maximo

angulo de subida, e para 0 mdximo excesso de poténcia obtem-se a mdxima razao de subida.

Tabela 17 — Desempenho com médximo angulo de subida.

Definicao Variédvel AvGas Etanol
Maiximo angulo de subida Yinax 6,79° 7,91°

Razdo de subida ROC 596,76 ft/min (3,03 m/s) 694,59 ft/min (3,53 m/s)
Velocidade de voo v 92,27 km/h (25,63 m/s) 92,27 km/h (25,63 m/s)
Ground speed (Vcos(7)) GS 91,62 km/h (25,45 m/s) 91,39 km/h (25,39 m/s)
Excesso de empuxo méaximo AT hrust 2,09 kN 2,43 kN

Tabela 18 — Desempenho com méxima razao de subida.

Definicao Varidvel AvGas Etanol

Angulo de subida y 6,04° 7,00°

Maixima Razao de subida ROC,,,x 615,81 ft/min (3,13 m/s) 713,64 ft/min (3,62 m/s)
Velocidade de voo V;r 106,87 km/h (29,69 m/s) 106,87 km/h (29,69 m/s)
Ground speed (Vcos(7)) GS 106,28 km/h (29,52 m/s) 106,08km/h (29,47 m/s)
Excesso de poténcia mdximo APot 55,2 kW 64,0 kW

Observa-se que as velocidades de operacdo para ambas as variantes sdo idénticas para a
condi¢do de mdxima razdo e maximo angulo de subida. Isso decorre do fato de que a condi¢do de
minimo arrasto e minima poténcia de arrasto aerodindmico permanecem a mesma, diferenciando-
se pelo sistema propulsivo. Assim, o angulo e a razdo de subida para cada variante sao distintos,

em funcdo do empuxo e poténcia disponivel, conforme evidenciado nos graficos a seguir.

(Intencionalmente em branco)
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A Figura 23 apresenta variacdo da razdo e angulo de subida para diferentes velocidades
de operagdo e poténcia do motor em nivel do mar para a variante AvGas do Ipanema 202. Para a

condicao de subida, a reta tracejada representa a condi¢do de estol da aeronave.

Figura 23 — Razdo e angulo de subida para diferentes velocidades e poténcia do motor (ISA-SL, AvGas).
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(b) Angulo de subida.

Fonte: Elaborado pelo Autor.
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A Figura 24 apresenta o diagrama polar de forca e arrasto para diferentes velocidades de

operagao e poténcia do motor em nivel do mar para a variante Etanol do Ipanema 202. Para a

condicao de subida, a reta tracejada representa a condi¢do de estol da aeronave.

Figura 24 — Poténcia e Empuxo para diferentes velocidades e aceleracdo do motor (ISA-SL, AvGas).
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Fonte: Elaborado pelo Autor.
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A Figura 25 apresenta variacdo da razdo e angulo de subida para diferentes velocidades
de operagdo e poténcia do motor em nivel do mar para a variante AvGas do Ipanema 202. Para a

condicao de subida, a reta tracejada representa a condi¢do de estol da aeronave.

Figura 25 — Razao e angulo de subida para diferentes velocidades e poténcia do motor (ISA-SL, Etanol).
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Fonte: Elaborado pelo Autor.
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A Figura 26 apresenta o diagrama polar de forca e arrasto para diferentes velocidades de
operagao e poténcia do motor em nivel do mar para a variante Etanol do Ipanema 202. Para a

condicao de subida, a reta tracejada representa a condi¢do de estol da aeronave.

Figura 26 — Poténcia e Empuxo para diferentes velocidades e aceleracdo do motor (ISA-SL, Etanol).
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Capitulo 4. Desempenho de Missdo da Aeronave 77

4.5.1 Teto Maximo Operacional

Realizando o mesmo procedimento iterativo para determinar o excesso de poténcia a
medida que eleva-se altitude de voo, € possivel determinar o teto maximo operacional dessa
aeronave. Para aeronave a hélice o teto de operacao € definido quando a aeronave atinge ROC
de 100 ft/min. Portanto, a Tabela 19 apresenta os resultados para condi¢cao de mixima razao de

subida para as variantes a etanol e gasolina do Ipanema 202, em teto méximo operacional.

Tabela 19 — Teto de Operagao.

Definicao Varidvel AvGas Etanol
Maxima Razao de subida ROC,qx 100 ft/min (0,508 m/s) 100 ft/min (0,508 m/s)
Altitude de voo FL 12100 ft (3688 m) 13725 ft (4183 m)
Densidade do ar PFL 0,847 kg/m? 0,804 kg/m>
Angulo de subida y 0,82° 0,79°
Velocidade de voo Vy+ 128,53 km/h (35,70 m/s) 131,92 km/h (36,65 m/s)
Ground speed (Vcos(7)) GS 128,52 km/h (35,70 m/s) 131,91km/h (36,64 m/s)
Excesso de poténcia maximo APot 8,97 kW 8,97 kW

4.5.2 Subida para FL0O60

A fim de estimar o consumo de combustivel para a subida do nivel do mar até o FLO60
(altitude de 6000 ft) de cruzeiro, aplica-se o procedimento iterativo de maxima razao de subida
apresentado nas sec¢des anteriores, considera-se a acelera¢ao do motor de 80% na subida. A razdo
de subida e densidade do ar a ser considerada no cdlculo do consumo sdo obtidas para condicdes

ambientes na altitude média (3000 ft), considerando o peso maximo da aeronave.

Com base nisso € possivel estimar o consumo de combustivel na subida (FTC), em
fungdo do tempo para subir (TTC), poténcia e consumo especifico de combustivel (SFC). O
tempo de subida (TTC) € definido a pela divisdo da altitude (h) pela razao de subida (ROC) da
altitude média. Além disso, a distancia horizontal necesséria para subir (DTC) é determinada

pela velocidade de solo

DTC=GS-TTC

FTC=TR -sep-SFC-TTC
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Tabela 20 — Voo propulsionado ascendente para FLO60.

Definicao Varidvel AvGas Etanol
Densidade do ar FL 030 P 1,121 kg/m? 1,121 kg/m?
Razao de subida ROC 251,43 ft/min (1,277 m/s) 323,06 ft/min (1,641 m/s)
Angulo de subida y 2,36° 3,03°
Velocidade de voo VyJr 111,71 km/h (31,03 m/s)  111,7 km/h (31,03 m/s)
Ground speed (Vcos(y)) GS 111,60 km/h (31,00 m/s) 111,56 km/h (30,99 m/s)
Excesso de poténcia maximo APot 22,547 kW 28,970 kW
Tempo para subir TTC 23,86 min 18,57 min
Distancia para subir DTC 44,40 km 34,53 km
Consumo para subir FTC 18,64 kg (26,07 L) 26,30 kg (32,51 L)

(Intencionalmente em branco)
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4.6 Descida

Para a andlise de desempenho do voo descendente propulsionado a partir da altitude de
cruzeiro, considera-se a aceleracdo dos motores em idle para determinar o angulo de descida
minimo B, (a fim de maximizar o alcance) e razdo de descida minimo ROD,,;, (a fim de
maximizar o tempo em voo). A escolha da altitude de cruzeiro baseou-se na avaliacdo da maior
altitude de capitais brasileiras que aportam o mercado aeroagricola. Dentre elas estd Brasilia-DF
com altitude de 3842 ft (1171 m) e média de temperaturas maximas normal de 26,4 °C, conforme
publicado pelo Instituto Nacional de Meteorologia (2023). Comparado com o modelo atmosfera
padrio essa temperatura representa uma diferenca de temperatura AT;g4 =19 °C, que equivale a
uma altitude-pressdo de 6000 ft (1829 m).

Dessa forma, serd considerado para a anélise a aceleragdo dos motores(TR) de 20% em
idle como observado em Textron Lycoming (2006), e adotado a eficiéncia maxima da hélice
Nu = 83% em cruzeiro, devido a baixa rotacdo do motor, na condi¢do de peso maximo em
altitude de cruzeiro (6000 ft). Assim, utilizar-se-4 o mesmo procedimento iterativo ao trabalhado
na secao anterior, com base nisso obtemos o angulo de descida, razdo de descida e a velocidade
de voo. Os parametros utilizados foram extraidos dos dados levantados ao longo deste trabalho.
Portanto, as Tabelas 21 e 22 apresentam os resultados para condi¢do de minimo angulo de

descida e minima razdo de descida respectivamente para as variantes a etanol e gasolina do

Ipanema 202.
Tabela 21 — Desempenho com minimo angulo de descida.
Definicao Varidvel AvGas Etanol
Minimo angulo de descida Buin 2,89° 2,68°
Razio de descida ROD 375,6 ft/min (1,91 m/s) 345,48 ft/min (1,75 m/s)
Velocidade de voo Vo 136,07 km/h (37,80 m/s) 134,96 km/h (37,49 m/s)
Ground speed (Vcos(f3)) GS 135,90 km/h (37,75 m/s) 134,81 km/h (37,45 m/s)
Excesso de empuxo minimo AT hrust 891,11 N 826,4 N
Altitude de voo FL 6000 ft (1829 m) 6000 ft (1829 m)
Densidade do ar PFL 1,024 kg/m? 1,024 kg/m?
Tabela 22 — Desempenho com minima razdo de descida.
Definicao Varidvel AvGas Etanol
Angulo de descida B 3,13° 2,89°
Maxima Razao de descida ROD,,;, 348,97 ft/min (1,77 m/s) 321,81 ft/min (1,63 m/s)
Velocidade de voo Vy* 116,88 km/h (32,47 m/s) 116,88 km/h (29,69 m/s)
Ground speed (Vcos(f3)) GS 116,71 km/h (32,42 m/s) 116,73 km/h (29,47 m/s)
Excesso de poténcia minimo APot 31,3 kW 28,9 kW
Altitude de voo FL 6000 ft (1829 m) 6000 ft (1829 m)

Densidade do ar PFL 1,024 kg/m? 1,024 kg/m?
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4.7 Cruzeiro

O regime de cruzeiro € considerado uma das principais etapas para execu¢ao da missao
da aeronave, caracterizado pelo equilibrio das for¢as em voo reto e nivelado. Nesse sentido, os
principais fatores a serem avaliados para a andlise de performance em regime de cruzeiro sao
a velocidade, autonomia e alcance da aeronave. Portanto, nesta se¢do serd calculado maximo
alcance e a maxima autonomia bem como as respectivas velocidades que a aeronave deve voar
para obté-las, considerando a condicao de cruzeiro com altitude e velocidade constante seguindo

a formulagdo discorrida por Sadraey (2017).

Também serd calculado a autonomia e alcance considerando a velocidade de cruzeiro da
aeronave em 75% da Poténcia Médxima Continua (PMC), de acordo com o manual do operador
Textron Lycoming (2006), em 6000 ft, conforme explicitado na se¢do anterior. Esses cédlculos
utilizardo o consumo especifico de combustivel (SFC) estimado no Capitulo 4, e eficiéncia da
hélice para condicao de cruzeiro conforme estimado no Capitulo 3. Os parametros utilizados
para os célculos realizados nesta se¢do foram levantados ao longo do trabalho e sdo apresentados

de acordo com a Tabela 23.

Tabela 23 — ParAmetros utilizados para estimativa da performance em Cruzeiro.

Definicao Variavel Valor
Aceleracdo da Gravidade g 9,807 m/s>
Area da asa Sref 19,94 m?
Volume de combustivel utilizavel Vol .omp 264 L
Altitude de voo FL 6000 ft (1829 m)
Densidade do ar altitude de voo PFL 1,024 kg/m3
Densidade do ar nivel do mar PsL 1,225 kg/m?
Densidade da gasolina de aviagao PAvGas 809 kg/m>
Densidade do etanol hidratado PEHC 715 kg/m3
Peso maximo w 1800 kgt
Poténcia de eixo motor AvGas S€PAvGas 301,34 shp
Poténcia de eixo motor EHC SePEHC 324,87 shp

Consumo especifico de combustivel AvGas SFCaygqs 0,1944 kg/(shp - h)
Consumo especifico de combustivel EHC SFCgpc  0,3269 kg/(shp - h)

Eficiéncia da Hélice N 83%
Aceleracdo dos motores TR 75%
Coeficiente de sustentagdo maximo ClLyu 2,2
Coeficiente de arrasto parasita Cpo 0,04458
Coeficiente corre¢do arrasto induzido K 0,04990

A velocidade polar de cruzeiro € determinada quando o a for¢a propulsiva iguala a forca
de arrasto (D). Manipulando algebricamente esse balanco de forcas, resulta que a velocidade
polar de cruzeiro € a raiz real positiva da Eq. (4.12) com valor superior a velocidade de estol.
Dessa forma a velocidade de cruzeiro para operacdao em 75% da PMC estimada para a variante
AvGas foi de 210,4 km/h (58,45 m/s) e para a variante Etanol foi de 217,9 km/h (60,53 m/s).
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T=D

uTRsep(prL/pPsL FLV?
n pép /Pst) _ P L (Coo+ KCD)Ss
2
VAp7LS2 :Cpo—VSpe f2nHTRsep% F4KW2 =0 4.12)

A formulacdo do alcance (R) e autonomia (E) discorrida por Silva (2022), para condicao
de velocidade e altitude constante em cruzeiro, é funcio da eficiéncia da hélice (ny), maxima
eficiéncia aerodindmica ((L/D),4x), forca de sustentagio (L) na qual estdo imbuidos a velocidade
de operagdo (V), coeficiente de sustentagdo de minimo arrasto (Cyp,,,,,) € drea alar (S,.r), peso
inicial (W; ) e final da aeronave (Wy), observavel nas Eq. (4.13) e Eq. (4.14). O peso final da
aeronave corresponde ao peso inicial subtraindo-se o peso de combustivel, nessa andlise. Além
disso, a velocidade para condi¢do de minimo arrasto V,,,; pode ser determinada de mesmo modo

como apresentado na secdo para célculo da velocidade de estol.
Wf =W;,— VOlcombpcamb

2W;

Vid = 4| ———
" PFLSrefCLoinp

2 L/D 2W; 2W
R= 2111 (L/ D) max {arctan ( 5 ! ) — arctan ( 5 / )} (4.13)
SFC pFLV SrefCLminD pFLV SrefCmeD

2(L/D 2W; 2W
E = n—HM {arctan ( 5 Wi > — arctan ( 5 ! )} (4.14)
\% SFC PFLV Sr@fCLminD pFLV SrefCLminD
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Assim para estimar o alcance e autonomia na condicao de cruzeiro para operagcdo em 75%
da PMC com velocidade e altitude constante (de 6000 ft), subtrai-se do peso inicial e do peso de
combustivel utilizdvel, o peso do combustivel de decolagem e subida, por coeréncia. A Tabela
24 apresenta os resultados e as Figuras 27 e 28 apresentam a variacdo do alcance e autonomia
para o Ipanema 202 na versd@o AvGas e Etanol respectivamente, em funcdo da velocidade de

operacgdo e peso de combustivel de cruzeiro disponivel.

Tabela 24 — Desempenho com méxima razao de subida.

Defini¢ao Variavel AvGas Etanol
Combustivel de decolagem FTT 0,43 kg (0,60 L) 0,69 kg (0,85 L)
Combustivel de subida FTC 18,64 kg (26,07 L) 26,30 kg (32,51 L)
Peso inicial W; 1780,93 kgf 1773,01 kgf
Velocidade de minimo arrasto VD 153,1 km/h 152,8 km/h
Velocidade de cruzeiro Veru 210,4 km/h 217,9 km/h
Volume comb. cruzeiro 100%  Vol,,;,,100% 237,33 L 230,64 L
Alcance R 997,0 km 626,6 km
Autonomia E 4,74 h 2,88 h
Volume comb. cruzeiro 90% Vol .pmp90% 213,60 L 207,58 L
Alcance R 895,5 km 562,8 km
Autonomia E 4,26 h 2,58 h
Volume comb. cruzeiro 80% Vol .omp80% 189,86 L 184,51 L
Alcance R 794,4 km 499,3 km
Autonomia E 3,78 h 2,29 h
Volume comb. cruzeiro 70% Vol .omp10% 166,13 L 161,45 L
Alcance R 693,7 km 436,0 km
Autonomia E 3,30 h 2,00 h

(Intencionalmente em branco)



Capitulo 4. Desempenho de Missdo da Aeronave 83

A Figura 27 apresenta variagdo do alcance e autonomia para diferentes velocidades de
operacdo e poténcia do motor em nivel de cruzeiro (FLO60) para a variante AvGas do Ipanema
202. Para a condi¢ao de cruzeiro, a reta tracejada representa a condicdo de estol da aeronave, os

pontos apresentam a condi¢@o velocidade de cruzeiro (V,,,,) operada conforme a Tabela 24.

Figura 27 — Alcance e autonomia em func¢do da velocidade e quantidade de combustivel (FL060, AvGas).
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Fonte: Elaborado pelo Autor.
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A Figura 28 apresenta variagdo do alcance e autonomia para diferentes velocidades de
operacao e poténcia do motor em nivel de cruzeiro (FL060) para a variante Etanol do Ipanema
202. Para a condi¢ao de cruzeiro, a reta tracejada representa a condicdo de estol da aeronave, os

pontos apresentam a condi¢@o velocidade de cruzeiro (V,,,,) operada conforme a Tabela 24.

Figura 28 — Alcance e autonomia em fun¢do da velocidade e quantidade de combustivel (FL060, Etanol).
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Fonte: Elaborado pelo Autor.
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CAPITULO

CONCLUSOES E PERSPECTIVAS

“Nothing in life is to be feared, it is only to be
understood. Now is the time to understand more, so

that we may fear less.”
— Marie Curie

Esse capitulo apresenta as conclusdes finais, discussdes e observagdes gerais acerca
do estudo desenvolvido neste trabalho. Além disso, propde perspectivas de melhorias e traba-
lhos futuros que podem ser desenvolvidos a fim de aprofundar o conhecimento da andlise de

performance de aeronaves pistao-hélice.

5.1 Observacoes Gerais

O principal objetivo deste trabalho foi o estudo do desempenho de uma aeronave com
grupo motopropuslor pistao-hélice, com modelagem matematica e computacional baseado
na literatura de referéncia. Com intuito de apresentar a comparagdo entre operagao com 0s
combustiveis AvGas 100 LL e Etanol, nesse sentido fazendo jus a escolha da aeronave em

questao, Ipanema 202, que possui variantes que operam com ambos 0os combustiveis.

As principais conclusodes deste trabalho sao:

* A eficiéncia propulsiva de hélices com passo controldvel varia de acordo com a velocidade
de voo, regime do motor e angulo de passo. Portanto, para cada condicdo de voo, é
necessario configurar o angulo de passo de forma a alcangar a méxima eficiéncia possivel.
A fim de obter resultados consistentes para o desempenho da aeronave, € essencial estimar
a eficiéncia propulsiva de forma especifica para cada condi¢do de voo. Isso € abordado

com mais detalhes no Capitulo 3.
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* A octanagem (termo derivado da razdo de compressao) do combustivel interfere direta-
mente na poténcia resultante do motor, uma vez que aumentando a razdo de compressao
do combustivel sem sofrer igni¢do, aumenta-se a trabalho util do ciclo. Nesse sentido,
como foi observado no Capitulo 4 a partir da andlise termodindmica, o motor que opera
com etanol possui maior poténcia que o motor operado com gasolina, e possui melhor

eficiéncia térmica.

* Visto que o motor discorrido trata-se de um motor aspirado alternativo de ciclo Otto,
por conseguinte, depende diretamente das propriedades do ar (elemento comburente da
reacdo de combustdo). Assim, a medida que eleva-se a altitude e o ar torna-se rarefeito,
diminui-se a poténcia do motor por haver menor quantidade de ar disponivel para reacdo

de combustao.

* Aeronaves que operam com gasolina de aviacdo possuem maior alcance e autonomia
em relacdo a operacdo com etanol hidratado combustivel devido as propriedades do
combustivel, entre elas o poder calorifico e razdo de mistura na combustdo (evidenciado

no consumo especifico de combustivel).

* De modo geral a performance da aeronave, € dependente do balan¢o das for¢as de empuxo
e arrasto, nesse sentido é afetado pelos coeficientes da equagdo polar de arrasto, eficiéncia
propulsiva, poténcia do motor, altitude-pressao (que afeta a densidade do ar), peso e drea
alar de referéncia da aeronave. Desse modo, observa-se a relevincia de todos parametros
levantados ao longo deste trabalho. Porquanto, afetam a performance da aeronave em
todos segmentos de missao: distdncia de pouso e decolagem; subida; descida e voo
cruzeiro. Dessa forma, é possivel observar a influéncia de todos esses fatores diretamente

na determinacao da velocidade de cruzeiro como observado na Eq. (4.12), por exemplo.

* O desempenho dos produtos aeronduticos, sao interdependentes, pois a eficiéncia de hélice
¢ afetada pela velocidade de voo e rotacdo do motor, e a performance da aeronave é
afetada pela eficiéncia de hélice e poténcia propulsiva, e performance do motor € afetado
pela altitude e pela velocidade de voo da aeronave (para admissdo de ar), € como visto a

velocidade de operacdo depende de todos os fatores unificados.

* Foram desenvolvidas ferramentas computacionais em EXCEL e MATLAB que permitem
obter uma compreensao holistica da influéncia dos parametros: da aeronave; combustivel;
motor e hélice; das propriedades do ar em funcao da altitude e temperatura; entre outros
fatores considerados ao longo do trabalho como por exemplo o coeficiente de atrito da

pista; que impactam no desempenho da aeronave conforme a condicao de voo.
Sendo assim, as fontes de incertezas do presente trabalho sio oriundas de:

* Dados estimados e adotados, uma vez que os dados de engenharia da aeronave motor e

hélice ndo sdo de dominio publico.
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* Robustez do modelo de andlise, visto que os modelos matematicos sdo limitados as
formulacdes e consideragdes fisico-matematicas, portanto limitado as varidveis e regime

analisados.

* Arredondamento e truncamento nos procedimentos de calculo.

5.2 Perspectivas Futuras

Dessarte, esse estudo abre uma gama de opg¢des para futuros trabalhos a fim melhorar
a estimativa de desempenho de aeronaves propulsionada por hélices com motor a combustao
interna. De maneira que essa estimativa seja mais precisa para a fase preliminar de um projeto

ou andlise de engenharia, incluindo as seguintes possiveis melhorias:

* Realizacdo de simulacdes em dinamica de fluido computacional (CFD) para estimar o
coeficiente de arrasto parasita da aeronave (Cpg) e coeficiente de sustentacdo da aeronave
(CL) para diversas condi¢des de voo, em especial a fase de decolagem e pouso, eficiéncia
propulsiva da hélice (ny) conforme a rotagdo do motor, angulo de passo e velocidade de

V0O.
» Realizagdo de ensaios em tiinel de vento para validag@o de condi¢cdes simuladas em CFD.

* Obter dados de calibracao do motor, podendo ser realizado de modo experimental, para
obtencao de curvas de poténcia por altitude, delta de temperatura da atmosfera padrao,

conforme velocidades de operacgdo.

* Avaliacdo do atrito de pista tipicamente operada, uma vez que afeta a fase de pouso e

decolagem.

* Avaliacdo da produtividade em uma missao tipica para aeronaves agricolas de maneira

conceitual e preliminar.

Por fim, este estudo serve de base para subsidiar a andlise conceitual de desempenho de
pequenas aeronaves com grupo motopropulsor pistdo-hélice, e também como um recurso para
validar andlises de viabilidade técnica em um ciclo de desenvolvimento de projeto de aeronaves.
Outrossim, auxilia em andlises comparativas com outros sistemas propulsivos frente a motores
de combustao interna, como o estudo de viabilidade de células de combustivel para aeronaves
de pequeno porte estudado por Castro, Lacava e Mourao (2021) e outros tipos de sistemas de
propulsdo. Portanto, € possivel extrapolar o escopo do estudo realizado, permitindo a realizagdao
de andlises sobre estimativas de desempenho com diferentes sistemas de propulsio para comparar

eficiéncia, viabilidade e custos operacionais.
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