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RESUMO

CROXELA, P.L. Predicao do desempenho termodinidmico em projeto conceitual de mo-
tores aeronauticos (off-design) com inteligéncia artificial. Trabalho de Conclusdo de Curso
(Graduagdo em Engenharia Aeronautica) — Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade
Federal de Uberlandia, Uberlandia - MG, 2025.

A corrida tecnoldgica por competitividade, solugdes eficientes, economicas € ambientais t€ém
sido expressamente transformadas pela implementacao da inteligéncia artificial (IA). No setor
aeroespacial, o assunto ¢ amplamente discutido em pesquisas académicas e industriais, plane-
jamento, ética, ciberseguranga, acronavegabilidade e certificacdo. Nesse contexto, identifica-se
na IA uma oportunidade para explorar sua utilidade em projetos em fase conceitual, especifica-
mente, motores furbofans. O objetivo geral deste trabalho ¢ desenvolver um metamodelo de
inteligéncia artificial, capaz de predizer o desempenho termodinamico de motores turbofans
em condi¢des off-design, considerando variaveis criticas como empuxo, consumo especifico de
combustivel, eficiéncias, emissdes de 6xidos de nitrogénio (NOx), temperatura de entrada da
turbina, entre outras. A metodologia envolveu trés etapas: projeto termodindmico on-design,
inspirado no motor GE90 e tendéncias historicas de sucesso; seguido de simulagdes off-design
no software GasTurb 15 (76 cenarios); por fim, desenvolveu-se um metamodelo de predi¢ao
utilizando o algoritmo Gradient Boosting Regressor em Python, utilizando de Mach, altitude e
fase de voo como varidveis de entrada. Os resultados mostraram alta acuracia preditiva, supe-
rando o Random Forest e apresentando boa generalizacao, embora com limitagdes em algumas
fases de voo, indicando a necessidade de expansdo do banco de dados. Conclui-se que a abor-
dagem se mostrou promissora como suporte a decisdo na propulsao aerondutica, especialmente
nos quesitos de amplia¢do de analises em fase conceitual concomitante a reducdo de tempo de
projeto, com perspectiva de aplicagdes futuras em outros cenarios de projeto conceitual, certi-

ficacdo e sustentabilidade.

Palavras-chave: propulsdo aerondutica, desempenho termodinamico, inteligéncia artificial,

turbofan, projeto conceitual, metamodelo.



ABSTRACT

CROXELA, P.L. Thermodynamic performance prediction in conceptual design of air-

craft engines (off-design) using artificial intelligence. 2025.

The technological race for competitiveness and efficient, economic, and environmental soluti-
ons has been expressly transformed by the implementation of artificial intelligence (AI). In the
aerospace sector, the topic is widely discussed in academic and industrial research, planning,
ethics, cybersecurity, airworthiness, and certification. In this context, Al is identified as an op-
portunity to explore its usefulness in conceptual phase projects, specifically in turbofan engines.
The general objective of this work is to develop an artificial intelligence meta-model capable
of predicting the thermodynamic performance of turbofan engines under off-design conditions,
considering critical variables such as thrust, specific fuel consumption, efficiencies, nitrogen
oxides (NOx) emissions, turbine inlet temperature, among others. The methodology involved
three stages: a thermodynamic on-design project inspired by the GE90 engine and historical
success trends; followed by off-design simulations in GasTurb 15 (76 scenarios); and finally,
the development of a prediction meta-model using the Gradient Boosting Regressor algorithm
in Python, with Mach, altitude, and flight phase as input variables. The results showed high
predictive accuracy, surpassing Random Forest and demonstrating good generalization, al-
though with limitations in some flight phases, indicating the need to expand the database. It is
concluded that the approach proved promising as decision support in aerospace propulsion,
especially regarding the expansion of analyses in the conceptual phase concomitant with design
time reduction, with prospects for future applications in other conceptual design scenarios, cer-

tification, and sustainability.

Keywords: aerospace propulsion, thermodynamic performance, artificial intelligence, turbo-

fan, conceptual design, meta-model.



LISTA DE ILUSTRACOES

Figura 1 — Areas da aviagdo com impacto direto da implementagdo de IA

Figura 2 — Pontos de projeto tipicos esquematizado na curva do envelope de voo
Figura 3 — Esquema das estagdes de furbofan 2 eixos (simplificado)

Figura 4 — Sequéncia de calculo do projeto conceitual do motor

Figura 5 — Figuras de mérito para componentes de turbofan com diferentes niveis de tecnologia
Figura 6 — Dados e tendéncia da eficiéncia politropica do Fan.

Figura 7 — Vazao requisitada para resfriamento das blades e NGVs x SOT

Figura 8 — OPR de turbofans (decolagem) em funcao do ano de certificacdo.
Figura 9 — Dados e tendéncia da eficiéncia politropica para o compressor de baixa.
Figura 10 — Visdo geral de parametros do compressor do GE90.

Figura 11 — Dados e tendéncia da eficiéncia politropica para o compressor de alta.
Figura 12 — Temperatura de entrada da turbina em func¢io do ano de certificagao.
Figura 13 — Dados e tendéncia da eficiéncia politropica para a turbina de alta.
Figura 14 — Dados e tendéncia da eficiéncia politropica para a turbina de baixa.
Figura 15 — Valores de saida para as propriedades calculadas.

Figura 16 — Intervalos tipicos de razdo de pressao do duto de bypass

Figura 17 — Intervalos tipicos de razdo de pressao do duto interturbina

Figura 18 — Intervalos tipicos de razdo de pressao do duto intercompressor

Figura 19 — Intervalos tipicos de razdo de pressdo para o duto de saida da HPT (bocal conver-
gente)

Figura 20 — TSFC de diferentes fabricantes por ano de certificagao.

Figura 21 —Projeto do turbofan com estagdes e sangrias.

Figura 22 — Saidas de grandezas notéaveis e propriedades do motor por estagao
Figura 23 — Propriedades contempladas em todas as estagdes do motor — Parte 1
Figura 24 — Propriedades contempladas em todas as esta¢cdes do motor — Parte 2

Figura 25 — Saidas de grandezas notaveis e propriedades do motor em Max-SL



Figura 26 — Variagdo da tracao (Ibf) para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)

Figura 27 — Variacao do TSFC (1b/lb.h) para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
Figura 28 — Variagdo da eficiéncia do core para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
Figura 29 — Variacao da eficiéncia propulsiva para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
Figura 30 — Variagdo de emissoes de NOx para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
Figura 31 — Empuxo x TSFC (Subida Off-Design)

Figura 32 — Eficiéncia do combustor x vazao corrigida (Subida Off-Design)

Figura 33 — Eficiéncia do LPC x vazao corrigida (Subida Oft-Design)

Figura 34 — Eficiéncia do HPC x vazio corrigida (Subida Off-Design),

Figura 35 — Eficiéncia da HPT x vazao corrigida (Subida Off-Design)

Figura 36 — Eficiéncia da LPT x vazao corrigida (Subida Off-Design)

Figura 37 — Etapa de pré-processamento de dados

Figura 38 — Desenho esquematico dos parametros configurados na IA para cada fase de voo
Figura 39 — Desenho esquematico da etapa final

Figura 40 — Opcdes de selecdo de fases de voo (interface de usuario)

Figura 41 — Exemplo de exibicdo em uma condi¢do apresentada ao metamodelo (interface de
usuario)

Figura 42 — Exemplo de exibi¢do em uma condi¢do prevista pelo metamodelo (interface de
usuario)

Figura 43 — Dados simulados para Empuxo (Ibf) x dados previstos pelo GBR

Figura 44 — Dados simulados para TSFC (Ib/Ib.h) x dados previstos pelo GBR

Figura 45 — Dados simulados para BPR x dados previstos pelo GBR

Figura 46 — Dados simulados para vazao de combustivel (Ib/s) x dados previstos pelo GBR
Figura 47 — Dados simulados para vazao de ar na admissao (Ib/s) x dados previstos pelo GBR
Figura 48 — Dados simulados para OPR x dados previstos pelo GBR

Figura 49 — Dados simulados para temperatura do ar de admissao (R) x dados previstos pelo
GBR

Figura 50 — Dados simulados para temperatura na saida do HPC x dados previstos pelo GBR
Figura 51 — Dados simulados para TET (R) x dados previstos pelo GBR

Figura 52 — Dados simulados para temperatura na saida da LPT x dados previstos pelo GBR



Figura 53 — Dados simulados para pressao na saida da LPT x dados previstos pelo GBR
Figura 54 — Dados simulados para velocidade na saida do bocal x dados previstos pelo GBR
Figura 55 — Dados simulados para Mach na saida do bocal x dados previstos pelo GBR

Figura 56 — Dados simulados para Mach na saida do duto de bypass x dados previstos pelo
GBR

Figura 57 — Dados simulados para NOx x dados previstos pelo GBR
Figura 58 — Dados simulados para eficiéncia propulsiva x dados previstos pelo GBR

Figura 59 — Dados simulados para eficiéncia do core x dados previstos pelo GBR



LISTA DE TABELAS

Tabela 1 — Descricao das estacdes da Figura 3

Tabela 2 — Parametros de projeto on-design do motor

Tabela 3 — Razdes de pressao nos componentes do motor e sangrias de ar

Tabela 4 — IteragOes de variaveis criticas

Tabela 5 — Saidas de grandezas notaveis com unidades do SI

Tabela 6 — Intervalos por fase dos pontos simulados

Tabela 7 — Varidveis selecionadas para treinamento da IA

Tabela 8 — Erro percentual de estimativa do GBR para temperaturas nos pontos retidos

Tabela 9 — Erro percentual de estimativa do GBR para propriedades adimensionais nos pontos
retidos

Tabela 10 — Erro percentual de estimativa do GBR para diferentes parametros nos pontos retidos



LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

ADP Aerodynamic Design Point
ANAC Agéncia Nacional de Aviagao Civil
AEO All Engines Operating

BPR Bypass Ratio

C-MAPSS Commercial Modular Aero-Propulsion System Simulation
CLB Climb

Cd-LSTM Long Short-Term Memory

DECEA  Departamento de Controle do Espago Aéreo

EDP Energetic Design Point

EASA European Union Aviation Safety Agency

EINOx  Emission Index of NOx

FAB Forca Aérea Brasileira

FADEC  Full Authority Digital Engine Control
FPR Fan Pressure Ratio

FOD Foreign Object Damage

GBR Gradient Boosting Regressor

HPC High Pressure Compressor

HPC PR High Pressure Compressor Ratio
HPT High Pressure Turbine

IA Inteligéncia Artificial

ICAO International Civil Aviation Organization
ISA International Standard Atmosphere
ITA Instituto Tecnoldgico de Aeronautica
LHV Lower Heating Value

LPC Low Pressure Compressor

Max SL  Maximum Sea Level

MCT Maximum Continuous Thrust
MLC Maximum Landing Climb
MLP Multi-Layer Perceptron



MRO Maintenance, Repair and Overhaul
NASA National Aeronautics and Space Administration

NGV Nozzle Guide Vane

N1 Low Pressure Spool
N2 High Pressure Spool
NOx Nitrogen Oxides

OEI One Engine Inoperative

ODD Operational Design Domain
OPR Overall Pressure Ratio
LPC PR Low Pressure Compressor Ratio

ROC Rate of Climb

ROD Rate of Descent

SAE Society of Automotive Engineers
SI International System of Units

SL Sea Level

TDP Thermal Design Point

TET Turbine Entry Temperature

TO Take-Off

TOC Top of Cruise

TR Throttle Ratio

VANT Veiculo Aéreo Nao Tripulado
TSFC Thrust Specific Fuel Consumption



LISTA DE SIMBOLOS

Al Area

a Velocidade do som

cp Capacidade calorifica a pressao constante
cv Capacidade calorifica a volume constante

Eff core Eficiéncia do nicleo do motor
Eff prop Eficiéncia propulsiva do motor
f Relagao ar/combustivel

FF/WT Vazdo de combustivel

FN Tragdo liquida

h Entalpia

M Numero de Mach
Pa Pressdo ambiente
Pe Pressdo de saida
P, Pressao estatica

Pressdo total
PW Poténcia
Constante universal do gases
Temperatura estatica
Temperatura total
Velocidade
Vazao massica
Eficiéncia

Razao de calores especificos (cp/cv)

2= 3 £ < 43R

Razao de pressao

' Ao longo do estudo, simbolos acompanhados por nimeros ou subscritos indicam a estagdo do motor
ou o componente de referéncia.



SUMARIO

3.1

3.2
3.3
3.4
3.4.1
34.2
343
3.43.1
3.43.2
3.44
3.4.5
345.1
3.45.2
3.4.6
3.4.7
3.5
3.5.1
3.5.1.1
3.5.1.2
3.5.2
3.5.2.1
3522
3.5
3.5.1
352
353
3.5.3.1
354

4.1

5.1

INTRODUCGAO ...ttt 17
FUNDAMENTACAO TEORICA ..ottt iiiiieeeeaanns 20
METODOLOGIA . ... e e ettt eenes 24

Projeto termodindmico on-design ................ ..., 24

Pontodereferéncia........ ... 25
Padronizacio de estacoes do motor e parametros de calculo............ 26

Equacionamento dos principais elementos e rotina de modelagem ...... 29

DIfUSOT . et e e 29

S 1 31

L70) 015 {5117 ) 33
Compressor de DaAIXA . v vuee et eneeeeeteneeeaeeneeneaneaneneaneneenenns 35
Compressor de alta . ....vueeeen it ie e eeaeaeaeeneanens 36
Camara de COmMDUSAD . . oo vttt ittt e 37

Turbina . .o e 40
Turbinadealta...... ..o it 40

Turbina de baiXa ....ooeienni i e e e 41

Bocal de eXaustao . ...vveiuin it e e 42

Principais resultados de ciclo termodindmico .........coovuviiiiiinnenenan 44
Modelagem no Gasturb .............c.cooviiiniiiiiiiiiiiiiiiiniiiiniine. 44
Projeto on-design .......onenii i e e e 45
Dados gerais de projeto e configuragdes domotor.......cvvvevnnennnenn... 45
Dados gerais de desempenho .......coviuieiiiiiiiiiiii it 50
Projeto off-design ........coovuininii i i 54
Estratégias de simulagdo € lmitag0es ......covevininneinnnennennnennnn. 54
Mapas de desempenho . .....o.viutiiiiniiii ittt e 58
Desenvolvimento do metamodelo .......................ooiiiiiL 68
Selegdo de parametros de treino «..vv v v vieie i i iiiii i nenennennne. 68
Selecao do modelo de inteligéncia artificial .............cooiiiiii ... 70
Desenvolvimento do algoritmo e procedimento de treinamento ............ 70
Apuragdo de resultados e refinamento ..........cooviiiiiiiiiiiiiii et 71
Exibicao de resultados em interface de USUArIo ...vvvevevneennevnennnenn.. 74
RESULTADOS EDISCUSSOES .....coiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiann .. 76
Acuriacia do modelo de inteligéncia artificial selecionado ............... 76
CONCLUSOES .. ...ttt e 88
Perspectivas de continuidade ................. ... il 89

REFERENCIAS ..ottt e e e e e 90



17

3 CAPITULO
INTRODUCAO

“Se a vitoria fosse contada em detalhes,
seria impossivel distingui-la de uma derrota"
— Jean-Paul Sartre

A industria aeroespacial, como qualquer outro nicho tecnologico, tem passado por trans-
formagdes significativas, impulsionadas pela busca de mais eficiéncia e economia através da
integracao da inteligéncia artificial (IA), presente em diversas aplicagdes que vao desde a con-
cepgdo de acronaves até a otimizagao de operacgdes € a manutengao preditiva, entre outras como
ilustrado na Figura 1. S3o tecnologias capazes de ampliar analises, antecipar cenarios comple-

X0s € apoiar processos decisorios em engenharia.

Todavia, os fundamentos classicos da termodinamica e da propulsiao aeronautica, estru-
turados a partir do ciclo Brayton e de métodos analiticos, permanecem indispensaveis ao de-
senvolvimento conceitual de motores aeronauticos. A combinag¢ao entre esses referenciais tra-

dicionais e as inovagdes computacionais constitui a motivagao central deste trabalho.

O maior desafio na fase de projeto conceitual estd na escassez de constantes, parametros
ou impossibilidade de mensurar dados, justamente por se tratar da concepgao, e ndo de extrair
um banco de dados do projeto ja em operagdo, mapas de componentes, aquisi¢do por sensores
ou de engenharia reversa. Tornando ainda mais dificil a confiabilidades em termos de represen-
tatividade: um projeto em bancada contra o projeto instalado e operando em asa. Dados de
parametros operacionais disponiveis em dominio publico, geralmente sdo de valores ideais ou
de motores deteriorados (retirada de asa ao fim da vida util), dificultando a elaboragdao de uma
base de dados para treinamento e validagdo de modelos de inteligéncia artificial. Superando
essas lacunas com estratégias de simulagdo em pontos fora do ponto de projeto, este estudo
propde tanto o desenvolvimento do projeto conceitual on-design e off-design (operagdo em
v00), quanto de um meta-modelo capaz de predizer multiplos pardmetros termodinamicos de
turbofans, integrando conceitos classicos com simulac¢des no software GasTurb e aprendizado
de maquina, oferecendo uma ferramenta aplicavel a projetos conceituais e suporte a decisao em
engenharia aerondutica, podendo ser aplicado e replicado ndo apenas em aeronaves certificadas,

mas também na aviagdo experimental e veiculos aéreos ndo tripulados (VANT).



18

Para a consecugdo dos objetivos especificos, o trabalho foi estruturado em trés etapas
principais. Na primeira, elaborou-se um projeto termodinamico on-design de referéncia, inspi-
rado no motor GE90, cujas tendéncias historicas de parametros-chave, como razao de pressao
total e razao de bypass, fornecem bases confidveis para modelagem conceitual. Em seguida, o
projeto foi modelado no software Gasturb no ponto de projeto, posteriormente realizaram-se
simulagdes off-design no software GasTurb, contemplando 76 cenarios de voo distribuidos en-
tre taxiamento, decolagem, subida, cruzeiro, descida, aproximacao e pouso. Essa etapa permitiu
a construcao de um banco de dados abrangente do comportamento do motor em diferentes fases
operacionais. Por fim, desenvolveu-se um metamodelo de predicdo com o modelo de IA Gra-
dient Boosting Regressor (GBR), treinado em ambiente Python, no qual Mach, altitude e fase
de voo foram utilizadas como variaveis de entrada para estimar parametros termodinamicos em

diversos regimes, seguido por apuracgdo de resultados e refinamento do meta-modelo.

Ap6s todo esse processo, os resultados indicaram que o modelo apresentou desempenho
satisfatorio na predi¢ao, com acuracia superior a outros métodos testados, como Random Fo-
rest. Ainda que limitagdes de acuracia tenham sido observadas em fases especificas, o meta-
modelo demonstrou capacidade de generalizar padroes de comportamento em condi¢des nao
presentes no treinamento, configurando-se como ferramenta promissora para aplicagdes em

projetos conceituais de motores e suporte a tomada de decisdo no setor aeronautico.

Conclui-se, portanto, que este estudo integrou com éxito fundamentos classicos da ter-
modinamica e técnicas modernas de inteligéncia artificial, ampliando as possibilidades de ana-
lise no campo da propulsdo aeronautica. Além de fornecer um instrumento de predigao aplicavel
a diferentes fases de voo, o trabalho abre perspectivas para pesquisas futuras, como a amplia¢ao
do banco de dados para atingir uma assertividade excepcional do metamodelo, a exploragao de
modelos hibridos fisico-digitais e a utilizagdo do metamodelo em estudos de certificacao e sus-

tentabilidade ambiental na aviacao.



Figura 1 — Areas da aviagdo com impacto direto da implementagio de IA
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CAPITULO

FUNDAMENTACAO TEORICA

A inteligéncia artificial tem se consolidado como um dos pilares de inovagdo na
industria aeroespacial, com aplicagdes que vao desde a concepgao de aeronaves até manutengao
preditiva e operacdes autdnomas. Segundo Zimmer (2023), o impacto da IA abrange eficiéncia
de combustivel, otimizacdo de design, manutengdo (Maintenance, Repair and Overhaul —
MRO) e até o desenvolvimento de aeronaves autdbnomas. A General Electric, por exemplo, ja
emprega técnicas de aprendizado de méaquina para manutencdo preditiva em aproximadamente
70 mil motores a jato, otimizando inspecdes e reduzindo custos. Empresas como EHang, Wisk
e Reliable Robotics trabalham em taxis aéreos autonomos apoiados por IA, enquanto a Aurora
Flight Sciences, subsidiaria da Boeing, apoiam clientes que desenvolvem seus proprios taxis
aéreos autonomos. “Outro projeto da Aurora ¢ o MIDAS, um sistema de combate a aeronaves
ndo tripuladas com inteligéncia artificial. O MIDAS utiliza algoritmos de visdo computacional
de aprendizado profundo para detectar, rastrear e derrotar alvos adversarios” (Zimmer, 2023).
Cenarios que reforcam o potencial dessas tecnologias para transporte, reconhecimento e com-

bate a drones hostis.

Esse avanco também estd acompanhado de regulamentagdes. A Unido Europeia, por
meio do Al Act de 2024 (Artificial Intelligence Act), estabeleceu uma abordagem baseada em
risco para classificar sistemas de IA impondo requisitos rigorosos para aqueles considerados de
alto risco, como precisdo, robustez, seguranca cibernética e supervisdo humana (Dalmasso,
2025). No contexto aeronautico, Campelo (2025) enfatiza que a Agéncia Europeia para a Segu-
ranca da Aviacdo (European Union Aviation Safety Agency — EASA) ja delineia, no Artificial
Intelligence Roadmap 2.0, diretrizes para incorporar a IA em aeronaves, aecroportos, manuten-
¢do e controle de trafego aéreo. Essa abordagem prevé niveis progressivos de autonomia, par-
tindo do apoio ao piloto até sistemas de automagao avancgada, sempre fundamentados em prin-

cipios de seguranca, auditabilidade e ética.
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No Brasil, diversas pesquisas apontam a consolida¢do da IA em diferentes areas da avi-
acdo. Um estudo do Instituto Tecnoldgico de Aeronautica (ITA, 2025) propés um modelo de
deteccao de destrocos de aeronaves por A, adaptado ao cenario nacional e apoiando as opera-
¢oes de busca e salvamento da Forca Aérea Brasileira (FAB). Bechepeche e Carrijo (2024)
discutem o uso da IA no controle de trafego aéreo, destacando o sistema SIRIUS, do Departa-
mento de Controle do Espaco Aéreo (DECEA), que otimiza rotas e reduz atrasos, contribuindo
para maior sustentabilidade. J& Lima e Rossi (2025) exploram a aplicacao de machine learning
e deep learning em cabines de voo, ressaltando ganhos na redugado de carga de trabalho e apoio
a tomada de decis@o dos pilotos, embora alertem para desafios regulatorios e de certificacao.

Quanto ao ambito legal,

parte do congresso brasileiro tem acompanhado de perto as discussoes
globais sobre 1A e tem buscado desenvolver sua propria estrutura regu-
latéria... Embora haja diversos projetos de lei sobre IA, o principal pro-
jeto de lei de tramitacdo ¢ o PL n°® 2338/2023 (originario do PL n°
21/2020), que propde um marco legal para o desenvolvimento e uso da
inteligéncia artificial no Brasil. (Dalmasso, 2025)

Na area especifica de motores aeronduticos, a A tem sido aplicada tanto em prognostico
de falhas quanto em predi¢do de desempenho. Silva (2021) utilizou redes neurais convolucio-
nais aplicadas ao banco de dados do Sistema Modular de Propulsdao Aeroespacial Comercial
(Commercial Modular Aero-Propulsion System Simulation — C-MAPSS) da Administragdo Na-
cional da Aerondutica e do Espago (National Aeronautics and Space Administration — NASA)
para estimar a vida Util remanescente (Remaining Useful Life — RUL) de turbofans, demons-
trando robustez da técnica no prognostico de falhas. Silva, Grinet e Silva (2025) propuseram
uma plataforma de monitoramento da condi¢do de motores CF6 com diferentes algoritmos de
aprendizado de maquina, destacando a eficacia do modelo LSTM Condicional (Long Short-
Term Memory — Cond-LSTM) na previsao de deterioracao. Kim (2025), por sua vez, apresentou
o conceito de gémeo digital adaptativo para turbofans, que replica virtualmente o comporta-
mento do motor e se ajusta dinamicamente as variagdes operacionais, alcancando alta precisao

em predi¢do de desempenho.

Paralelamente, os fundamentos cldssicos permanecem essenciais. Mattingly (2006) e
Walsh e Fletcher (1998) estruturam os principios do ciclo Brayton aplicado a propulsdo aero-
nautica, abordando equacdes de eficiéncia e perdas em compressores e turbinas. Avellan (2011)

e Gamal (2015) discutem tendéncias histéricas de parametros-chave, como a razao de pressao
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total (Overall Pressure Ratio — OPR), a razdo de bypass (Bypass Ratio — BPR) e a temperatura
de entrada da turbina (Turbine Entry Temperature — TET), destacando o motor GE90 como
referéncia industrial. A norma SAE AS755 (Society of Automotive Engineers — SAE AS755,
2014) padroniza a nomenclatura das estagcdes de motor, e autores como Koff (2004) e a Orga-
nizacdo da Aviagdo Civil Internacional (International Civil Aviation Organization — ICAQO) de-
fine padrdes internacionais obrigatorios para a aviacdo civil em termos de polui¢cdo sonora,

eficiéncia energética e controle de emissoes, principalmente de 6xidos de nitrogénio (NOX).

Ferramentas como o software GasTurb se consolidaram como recurso académico e in-
dustrial para simulagdes na area de propulsdo, permitindo a analise detalhada do desempenho
de motores em condi¢des on-design e off-design, bem como informagdes de projeto disponiveis
em seus manuais. Essas simula¢des demandam compreensao solida dos principios de termodi-
namicos, mecanica dos fluidos e das convengdes de nomenclatura das estagdes de motor, assim
como da interpretagao de mapas de desempenho e parametros operacionais. Nesse contexto, o
desenvolvimento do projeto on-design neste estudo foi amparado por conhecimentos adquiridos
no curso “Projeto Conceitual de Motores Aeronduticos”, ministrado por Ribeiro (2021) pelo

Portal da Engenharia Aerondutica, cujo material ndo se encontra disponivel publicamente.

Diversos autores apresentam abordagens diferentes para tratar o desempenho em regi-
mes fora do ponto de projeto. A literatura tradicional mantém o foco em métodos analiticos,
recorrendo a equagdes de balango energético e mapas experimentais. Entretanto, persistem de-
safios, como acesso restrito a dados de operacao real de motores comerciais que dificulta o
treinamento e a validacdo de modelos de inteligéncia artificial, além de que, valores divulgados

em literatura aberta muitas vezes correspondem a condi¢des limite ou ideais.

Pelas razoes discorridas até aqui, observa-se a caréncia de pesquisas em fase de con-
cepgdo que considerem o cendrio real de operagao pos-projeto. Considerando as lacunas iden-
tificadas na literatura, o presente estudo propde a criagdo de um metamodelo capaz de predizer
multiplos parametros termodinamicos de turbofans em diferentes regimes de operacao e con-
di¢des off-design, incluindo eficiéncias e emissao de NOx, permitindo uma aplica¢do mais am-
pla em simulag¢des conceituais e validagdo de projeto combinando generalizagdo e aplicabili-

dade pratica em diversos cenarios de voo.

Dessa forma, a revisao bibliogréafica evidencia uma convergéncia: os referenciais clas-
sicos fornecem a estrutura conceitual e equacionamento do ciclo termodindmico, enquanto

abordagens recentes, tanto em artigos académicos quanto em iniciativas de divulgagdo técnica
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em plataformas como o LinkedIn, reforcam a pertinéncia do uso da inteligéncia artificial como
ferramenta de apoio ao projeto e andlise de dados na aviacdo. O trabalho aqui desenvolvido
contribui para preencher essa lacuna, combinando fundamentos da termodinamica com méto-
dos computacionais, com potencial de extrapolacao para aplicagdes futuras em projeto concei-

tual e suporte a decisdo em aviagao.



24

METODOLOGIA

A metodologia adotada neste trabalho foi organizada de modo a integrar fundamentos
teoricos da termodindmica com ferramentas computacionais de simulacao e inteligéncia artifi-
cial. Inicialmente, desenvolveu-se um projeto termodindmico em condicdo on-design, estabe-
lecendo as bases de referéncia para o motor estudado. Em seguida, foram conduzidas simula-
¢oes off-design no software GasTurb 15, a fim de reproduzir cenarios operacionais em diferen-
tes fases de voo, possibilitando a geragao de um banco de dados abrangente. Por fim, com base
nesses dados, elaborou-se um metamodelo preditivo utilizando técnicas de aprendizado de ma-
quina, estruturado para estimar multiplos parametros termodinamicos a partir de variaveis de
entrada representativas. Essa abordagem sequencial permitiu alinhar a robustez dos modelos
fisicos com a capacidade de generalizacdo da inteligéncia artificial, garantindo consisténcia

teorica e aplicabilidade pratica dos resultados.

3.1 Projeto termodinamico on-design

O projeto termodinamico on-design constitui a etapa inicial da modelagem, na qual sdo
definidas as condi¢des de referéncia do ciclo e os parametros fundamentais que orientam o
dimensionamento dos componentes. Nesta fase, todas as variaveis de operagao sao conhecidas
e podem ser calculadas diretamente, sem necessidade de iteragdes, o que assegura maior preci-
sdo na andlise. Para este trabalho, adotou-se como referéncia o motor GE90, amplamente do-
cumentado na literatura e considerado marco na evolucdo dos turbofans de grande porte. Foram
estabelecidos pardmetros como BPR, OPR, TET e condi¢des de voo tipicas de cruzeiro em
Mach 0,85 e 35.000 pés. Esses valores serviram como ponto de partida para o equacionamento
dos principais elementos do motor, possibilitando a constru¢do de um modelo coerente e repre-

sentativo para posterior analise em condig¢des off-design.
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3.2 Ponto de referéncia

O ponto de referéncia, também denominado ponto de projeto ou Cycle Reference Point,
representa a etapa inicial de um projeto conceitual, na qual todas as condigdes operacionais dos
componentes sao estabelecidas e conhecidas. Nessa fase, os célculos de tracdo e consumo de
combustivel podem ser realizados de forma direta, sem necessidade de processos iterativos, o

que simplifica a andlise do desempenho do motor.

A escolha do ponto de projeto recai normalmente sobre regimes de alta poténcia, como
a decolagem (7ake-Off — TO), caracterizada pela maior temperatura; a subida (Climb — CLB),
que apresenta a maior vazao corrigida; ou o maximo continuo (Maximum Continuous Thrust —
MCT), que combina alta temperatura e alta vazio corrigida, especialmente em situagdes de
opera¢ao monomotor (One Engine Inoperative — OEI). Dessa forma, o ponto de referéncia as-
segura que o projeto considere as condigdes mais criticas as quais o motor podera ser subme-

tido.

Além disso, os pontos de projeto podem ser classificados de acordo com a variavel de
desempenho predominante. O ponto de projeto térmico (Thermal Design Point — TDP) corres-
ponde a condi¢do mais exigente em termos de temperatura, enquanto o ponto de projeto aero-
dindmico (Aerodynamic Design Point — ADP) representa a condi¢cdo de maior demanda em
vazao corrigida. J& o ponto de projeto energético (Energetic Design Point — EDP) refere-se a
condi¢do que exige maior eficiéncia, geralmente associada ao cruzeiro, regime no qual o motor

opera a maior parte do tempo. Esses pontos estdo esquematizados na Figura 2.

Figura 2 — Pontos de projeto tipicos esquematizado na curva do envelope de voo

TDP K
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Fonte: Elaboragao propria
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Para o presente projeto, foi escolhido o EDP, com foco na eficiéncia durante voos de
longo curso. E importante considerar que, em situagdes especificas, como pistas curtas ou con-
dicdes extremas de alta altitude e temperatura (hot & high), pode ser necessario empregar po-
téncia maxima disponivel e, em alguns casos, limitar o peso maximo da aeronave para atender
aos requisitos de decolagem. Em cendrios mais favoraveis, utiliza-se a técnica de thrust derate

para reduzir a poténcia, prolongando a vida ttil do motor e diminuindo custos operacionais.

No caso de um furbofan, a operagio neste ponto de projeto requer que o motor apresente
um alto BPR, garantindo maior eficiéncia propulsiva e menor consumo especifico por meio do
aumento da vazao de ar frio, assim como um alto OPR, assegurando maior eficiéncia termodi-
namica e melhor aproveitamento do combustivel. Consequentemente, o fan do motor deve pos-
suir didmetro elevado, e o empuxo maximo deve ser utilizado apenas em decolagem ou emer-

géncias, enquanto no cruzeiro o motor opera bem abaixo da poténcia maxima.

Essas caracteristicas sdo tipicas da avia¢ao comercial, sendo o turbofan GE90 um exem-
plo consolidado ¢ com dados confiaveis disponiveis em dominio publico. Por essa razdo, o
presente estudo se inspirou nesse motor, considerando que alguns pardmetros de projeto con-
ceitual, como eficiéncias de componentes, fracdes de resfriamento e demais proporg¢des inter-
nas, podem ser orientados por tendéncias historicas bem-sucedidas observadas em motores co-

merciais ja existentes e disponiveis em literatura aberta.

33 Padronizacao de estacoes do motor e parametros de calculo

Anorma SAE ARP 755D (2013), publicada pela Society of Automotive Engineers (SAE
International) sob o titulo “Designacdo e Nomenclatura das Estacdes de Motores a Turbina a
Gas” (Gas Turbine Engine Station Designation and Nomenclature), padroniza a nomenclatura
e as estacoes de um rfurbofan, evitando ambiguidades entre fabricantes e estabelecendo uma
referéncia comum em estudos académicos e de projeto. Para ilustrar essa padronizagao, foi ela-
borada a Figura 3, destaca-se que a norma em questao foi substituida por um ativo sob o nimero
AS 755, cujo acesso € restrito. J4 a Figura 4 apresenta os principais componentes considerados
no projeto conceitual, iniciando-se pela definicao do ponto de projeto. Para este trabalho, optou-
se por uma condi¢do de voo correspondente ao numero de Mach igual a 0,85 e altitude de
35.000 pés, representando a faixa tipica de cruzeiro de aeronaves comerciais, na qual se busca

o melhor compromisso entre consumo especifico de combustivel e alcance. As condigoes
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atmosféricas de entrada, referentes a estagdo 2, foram determinadas a partir da atmosfera padrao

(International Standard Atmosphere — ISA).

Em sequéncia, foram estabelecidos os parametros de projeto: OPR =40 (Overall Pres-
sure Ratio), BPR = 8,4 (Bypass Ratio), FPR externo = 1,7 (Outer Fan Pressure Ratio), vazao
de entrada no fan W2 = 1236,7 1b/s (~560 kg/s) e temperatura de entrada na turbina com limite
em Ta1 = 2750 R (~1528 K). Esses valores foram selecionados com base em tendéncias histo-
ricas de motores turbofan de grande porte, dos quais foram discorridos em detalhes na subsegao

seguinte.

Por fim, os demais elementos do fluxograma elencam a sequéncia de célculo e as incog-
nitas de cada componente, sendo essas afetadas pelas condigdes impostas nos parametros de
projeto. As varidveis nomeadas pela letra T sdo, para temperatura, P para pressdo, V para velo-
cidade, A para area, M para Mach, W para vazao, FN para tragao liquida, f'para relagao ar/com-
bustivel, FF para vazdo de combustivel; e o nimero seguido da letra compete a estacdo de

referéncia.

Figura 3 — Esquema das estagdes de turbofan 2 eixos (simplificado)

L] 2] [a3] Lallan] [a7][18][19]

o] [ Jl2][22][2s] [3] [as|[s] [71]8]9

Fonte: Elaborag@o propria, com base na norma SAE ARP 755D (2013)
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Tabela 1 — Descrigdo das estagdes da Figura 3

Estacao Descricao

0 Escoamento livre

1 Entrada de ar do Fan interno

11 Entrada de ar do Fan externo

12 Admissao do Fan interno

13 Admissao do Fan externo

17 Admissao do bocal do duto de bypass

18 Garganta do bocal do duto de bypass

19 Exaustao do bocal do duto de bypass

2 Admissdo do Fan interno
22 Entrada do compressor de baixa
25 Entrada do compressor de alta

3 Entrada da cdmara de combustao

4 Admissdo do estator da turbina de alta
41 Admissao do rotor da turbina de alta

45 Entrada da turbina de baixa

5 Saida da turbina de baixa

7 Admissao do bocal do duto do core (ntcleo)
8 Garganta do bocal do duto do core (nicleo)
9 Exaustao do bocal do duto do core (ntcleo)

Fonte: Elaboracao propria, com base na SAE ARP 755D (2013)
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Figura 4 — Sequéncia de calculo do projeto conceitual do motor

”E‘ondigﬁes de Voo Parametros de Projeto
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Fonte: Elaboragao propria
34 Equacionamento dos principais elementos e rotina de modelagem

A rotina de célculo analitico foi implementada em Python, por meio de codigo de autoria
propria, utilizando a biblioteca “aerocalc3” para a obtencdo das propriedades da atmosfera pa-
dro. Todos os calculos foram realizados a partir do modelo de gases perfeitos, no qual os va-
lores de cp (capacidade calorifica a pressdo constante) e cv (capacidade calorifica a volume
constante) foram devidamente interpolados na estacdo de referéncia. Cada componente do mo-
tor recebe como entrada as saidas do componente anterior, e todas as unidades usadas foram no
sistema imperial e posteriormente convertidas para sistema internacional (International System
of Units — SI). Evidencia-se também que todo simbolo  dos equacionamentos, fazem referén-

cia a razdo de pressdo e 7 a eficiéncia do componente do subindice.

34.1 Difusor

O difusor tem como objetivo desacelerar o escoamento até velocidades axiais compati-

veis com o Fan, convertendo parte da energia cinética em pressdo total ¢ mantendo o



30

escoamento em regime subsdnico. Os principais mecanismos de perda no difusor sdo associa-
dos a viscosidade e a formagao de choques. Para este componente, foram determinadas as pro-
priedades do ar na altitude de cruzeiro escolhida, sendo a temperatura total na entrada do difusor
— T2 adotada igual a T1, calculada por meio da equagdo isentropica 1, e a pressao total na
entrada do difusor — P2 obtida como o produto de P1 pela razao de pressdo do difusor, consi-
derada igual a 0,995 (m_d max), considerando o mais alto nivel de tecnologia segundo a bibli-
ografia de Mattingly (2006). Entre os tipos mais comuns de bocal de admissdo utilizados em
turbofans comerciais, destacam-se a entrada do tipo “S”, a entrada de fluxo reverso e a entrada
do tipo Pitot, sendo esta tltima a escolhida para o presente projeto. Este tipo de entrada apre-

senta perdas de pressdo total da ordem de 0,5% a 1%, conforme evidenciado na Figura 5.

T1=Tls x[1+TM2] (M
Y
_ . 2
P1 = Pls x [1 + 1 MZ]V‘1 @
2
P2 = P1 X mg,max 3)

Onde:

e TI1: Temperatura total na estagdo 1 [R]

e Tls: Temperatura estatica na estagcdo 1 [R]
e v: Razdo de calores especificos (cp/cv) [-]
e M: Numero de Mach [-]

e P1: Pressao total na estacao 1 [Psi]

o Pls: Pressao estatica na estagao 1 [Psi]

e P2: Pressdo apos o difusor [Psi]

e Ty max : Razdo de pressdo maxima do difusor [-]
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Figura 5 — Figuras de mérito para componentes de turbofan
com diferentes niveis de tecnologia

Figure Level of technology
of
Component  merit Type 1 2 3 4
A 090 09 098 0995
Diffuser R mnx B 088 093 0% 098
i 0.85 090 094 0.9
Compressor e, 080 054 088 090
Fan € 078 082 086 089
B T, 090 092 09 095
Hmer s 0.85 091 098 099
Turbi Uncooled 080 085 059 0.90
romne i Cooled 0.83 087 0.89
X Ty 0890 092 05 095
e 085 091 096 0.9
o 095 097 098 0995
Mozzle T, E 093 09 097 098
F 090 093 095 097
Maximum T (K) 1110 1390 1780 2000
. ("R} 2000 2500 3200 3600
Maximum T (K) 1390 1670 2000 2220
i o ("R} 2500 3000 3600 4000
A = subsonic aircraft with engines [ = fixed-area convergent nozzle
in nacelles
B = subsonic aircraft with engine(s) E = vanable-arca convergent nozzle
in airframe
C = supersonic aircraft with engine{s}) F = variable-area convergent-
in airframe divergent nozzhe

Fonte: Mattingly, 2006, p. 363.

34.2 Fan

O Fan tem como fung¢ao principal aumentar a pressao total do escoamento e direciona-
lo tanto para o duto de bypass quanto para o nucleo do motor. Os principais mecanismos de
perda associados a esse componente sdo a viscosidade, a turbuléncia e os desvios do escoa-
mento. As equagdes que definem a razao de pressao do Fan (Fan Pressure Ratio — FPR), o BPR
e 0 OPR estdo apresentadas em 4, 5 e 6. Para o célculo das propriedades a jusante do Fan, o
escoamento foi dividido em duas se¢des: interna (estacao 22) e externa (estagao 13). Em turbo-

ans, o mterno geralmente corresponde a 80 - 0 do externo (Bypass).
FPR i 1 de a 80 - 90% do FPR (B )

Neste projeto, foi realizada uma convergéncia no software GasTurb com o objetivo de

reduzir o Consumo Especifico de Combustivel por Tracao (Thrust Specific Fuel Consumption
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—TSFC), conforme detalhado na Sec¢do 3.5. O valor de FPR obtido para o escoamento de bypass
foi de 1,7. Ressalta-se que, para cada ciclo termodindmico do motor, existe um valor de FPR
que otimiza, de forma simultanea, a tracao por unidade de vazao de ar (Specific Fuel Consump-
tion — SFC). Assim, fixou-se o FPR interno em 88% do FPR externo. Observa-se ainda que,
quanto maior a TET, maior tende a ser o FPR 6timo para o ciclo. A eficiéncia politropica (1rqn)
foi adotada como 0,91, se valendo de referéncias ilustradas na Figura 6. O calculo das proprie-
dades totais nas estacdes 13 e 22 foi realizado a partir das equagdes isentropicas 7 ¢ 8; 9 ¢ 10

(respectivamente) para escoamento compressivel.

P13 4)
FPR =—=
w13 (5)
BPR = —
P3 (6)
OPR = —
P2

Figura 6 — Dados ¢ tendéncia da eficiéncia politropica do Fan.
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Y
T13=T2 |1+ (1)13)m 1 7
nfan P2
P13 = P2 X FPRyy, s (8)
4
P22\7oT ©)
T22=T2 |1+ X (—) -1
nfan P2
P22 = P2 X FPR e (10)

3.4.3  Compressor

O compressor tem como fung¢do principal gerar pressdo total para fornecimento ao com-
bustor. Os principais mecanismos de perda associados a este componente sdo a viscosidade, a
formagao de choques e os vazamentos. O tipo de compressor adotado foi axial, cujo tipo apre-
senta menor tolerancia a estol e a dano por ingestdao de corpo estranho (Foreign Object Da-

mage — FOD).

A sangria para resfriamento do primeiro estator (Nozzle Guide Vane — NGV) da turbina
de alta (High Pressure Turbine — HPT) foi definida como 6,1% da vazdo na estagdo 25, e a
sangria destinada ao resfriamento do primeiro rotor da HPT foi adotada como 7% da vazdo na
estacdo 25, ambas se apoiando em faixas tipicas de valores da literatura para a TET fixada no
inicio do projeto, e investigagdes de outros parametros que podem ser usados para apoiar essa
escolha, como a temperatura de saida da turbina (Static Outlet Temperature — SOT) ilustrada
na Figura 7, enquanto a sangria para o duto de bypass foi fixada em 1% da vazdo na mesma
estacdo. A razao de pressao total do ciclo (Overall Pressure Ratio — OPR) foi adotada como 40,

referenciando-se na Figura 8.



Figura 7 — Vazao requisitada para resfriamento das blades e NGVs x SOT
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Figura 8§ — OPR de furbofans (decolagem) em func¢ao do ano de certificacdo.
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3.4.3.1 Compressor de baixa

A eficiéncia do compressor de baixa - 1;p. (denominada tipicamente Low Pressure
Compressor — LPC ou Intermediate Pressure Compressor — IPC) foi admitida como 0,91 se
baseando na literatura (Figura 9). A razdo de compressdo do compressor de baixa (LPC_PR)
foide 1,15 se apoiando na referéncia da Figura 10. As propriedades na esta¢do 25 (praticamente

as mesmas da estacdo 24) foram calculadas através das equagdes isentropicas 11 e 12.
Figura 9 — Dados e tendéncia da eficiéncia politropica para o compressor de baixa.
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Fonte: Avellan, 2011, p. 42.

v (]])
T25 =T22 [1 + X {LPC_PR y-1— 1}]

NLpc

P25 = P22 x LPC_PR (12)
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Figura 10 — Visdo geral de parametros do compressor do GE90.

n
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Compressor Diagram First Stage HPC blade
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Compact engine construction.
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Reduced part count.

Reduced operating cost.

Short LPC/booster - 3 stages.

LPC Pressure Ratio (LPCPR) around 1.10-1.74 (tentative).
Low LPT entry temperatures for thrust growth.

10 stage HPC with 23-to-1 Pressure Ratio (HPCPR).
Scale-up of the NASA Energy Efficient Engine (E% demonstrated
performance and operability in both test cell and flight test.

Fonte: Gamal, 2015, p. 13.

3.4.3.2 Compressor de alta

A eficiéncia do compressor de alta - nypc (High Pressure Compressor — HPC) foi ad-
mitida como 0,92 (Figura 11). A razdo de compressao do compressor de alta (HPC PR) foi
adotada como 23 se apoiando na referéncia da Figura 10. Para as propriedades na estagdo 3,
foram usadas as equagdes 13 e 14, em que foi considerada uma perda de pressao total de 2%
(tipica para turbuléncia, atrito, descompressao ndo ideal e perdas associadas a geometria real

do rotor e estator).
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Figura 11 — Dados e tendéncia da efici€ncia politropica para o compressor de alta.
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Fonte: Avellan, 2011, p. 42.

i
T3 =T25 [1 + X {HPC_PR y-1— 1}] (13)

Nupc

P3 = P25 x HPC_PR x 0,98 (14)

34.4 Camara de combustao

O combustor tem por objetivo aumentar a temperatura total (conversao do poder calo-
rifico do combustivel em entalpia do gas) para a turbina. Os principais mecanismos de perda
sdo por combustao irreversivel, fric¢do/viscosidade. ApoOs passar pela camara ha uma perda de
de 10% a 5% da pressao total (segundo Mattingly — Figura 5), para esse projeto foi adotada

uma perda de 5% (m},), a eficiéncia foi assumida pela mesma referéncia, como 0,999 (1,,).

Para o célculo das propriedades na estagao 41, foi feita uma iteragdo para cp e cv, uma

vez que apenas as propriedades na estacdo 4 eram conhecidas.

As variaveis W, yo1 nov € Weoor pLp correspondem as fragdes de ar sangrado do com-
pressor, ja descritas anteriormente na se¢do do compressor. A vazao de resfriamento para o
estator ¢ dada pela equacdo 15, onde W25 representa a vazao total proveniente do compressor

de alta pressao.
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Wyey = Weoorngy X W25 (15)

A vazao massica que efetivamente participa da combustdo ¢ reduzida em fun¢do das
sangrias destinadas para o resfriamento da turbina de alta, bem como pela fragao de 1% desvi-

ado para o duto de bypass. Assim, a vazao massica que alimenta a camara ¢ expressa por:

W31= w251 - Weoot nev — Weoot BLp — 0,01) (15)

Entretanto, a vazao massica total que entra na entrada da turbina de alta (W41), ndo ¢
apenas W31. Considera-se a mistura que sai da camara e a fragdo do ar de resfriamento dos

NGV, calculada por:

W41 = W31+ W25 X Weooi ner (16)

Substituindo a equagdo 15 na equacdo 16, e colocando W25 em evidéncia, a equacao

torna-se:

W41 = W25 X (1— Wepos sLp — 0,01) (17)

A temperatura total na estacdo 41 foi calculada utilizando um balango de energia pon-
derado pelas capacidades calorificas especificas dada pela equacao 18. Refrisando que a tem-
peratura ndo deve exceder aquela imposta por parametro de projeto, devido a limita¢do de ma-
teriais de confecgdo da turbina, valores tipicos de TET estdo dispostos na Figura 12. Destaca-
se que numeros de TET encontrados no dominio publico geralmente se referem a valores limites
ou “readlines” de motores deteriorados (retirada de asa ao fim da vida util), ao longo da opera-
¢do o motor perde eficiéncia, e para gerar a mesma tragcdo, requisita uma TET maior, ou seja,
geralmente encontra-se valores maiores que os reais de projeto.

_ Wiy X cp3 XT3+ W4 X cpd X T4 (18)

T41
W41 X cp4l
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Figura 12 — Temperatura de entrada da turbina em fun¢ao do ano de certificacao.
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Fonte: Avellan, 2011, p. 40.

A razdo ar-combustivel (f) foi baseada no modelo do ciclo Brayton, vide equacao
19, considerando o poder calorifico inferior do querosene aeronautico (LHV =43.217 kJ/kg) e
a eficiéncia de combustdo da camara.
T4
R
cp XT3 T3

(19)

Com isso, a vazao de combustivel Wf ¢ dada por:

Wf =fxW3 (20)

Por fim, a pressdo total na saida da camara de combustao foi calculada por:

P4 = P3 xm, 2D
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34.5 Turbina

A turbina tem por objetivo expandir os gases de alta pressao e temperatura, convertendo
parte da energia térmica e cinética em trabalho de eixo. Os principais mecanismos de perda no

componente sdo devidos a viscosidade, ocorréncia de choques e vazamentos.

3.4.5.1 Turbina de alta

Para o célculo das propriedades na estagdo 45 (saida da HPT), partiu-se do balango de
poténcia entre a turbina de alta (PWyp) e o compressor de alta (PWypr), ambos acoplados ao

eixo de alta, de acordo com o equacionamento a seguir.

PWypc = PWypr (22)

W25 x (h3 —h25) = W41 x (h41 — h45) (23)

Reescrevendo em termos de capacidades calorificas especificas e temperaturas:

W25 X (cp3 X T3 —cp25 X T25) = W41 X (cp4l X T41 — cp45 X T45) (24)

Isolando a temperatura de saida da turbina de alta, obtém-se:

cp4l X T41 — w—ﬁ x (cp3 X T3 — cp25 X T25) (25)

cp45

T45 =

A pressao total na saida da HPT foi calculada por meio da relagdo isentropica rearranjada
da equagdo 26, onde nypr corresponde a eficiéncia politropica de 0,91, valor adotado com base

em referéncias tipicas apresentadas na Figura 13.

P45 = P4 x [1 - x (1 - Tis)]yyj (26)

Nupr

A relagdo expressa na equacdo 26 ¢ equivalente a obter TS5 isentrépico (T'5s) via efici-

éncia e aplicar a relagao:
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)4
P5  /T5s\7=T
L (_S)y ! 27)
P45 ~ \T45

Figura 13 — Dados e tendéncia da eficiéncia politrdpica para a turbina de alta.
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3.4.5.2 Turbina de baixa

Para o célculo das propriedades na estagdo 5 (saida da LPT), partiu-se do balanco
de poténcia entre a turbina de baixa (PWpr) e o Fan (PWg,4y), ambos acoplados ao eixo de
baixa, de acordo com:

PWgan = PWypr (28)

W25 x (h3 —h25) = W41 x (h41 — h45) (29)

Reescrevendo em termos de capacidades calorificas especificas e temperaturas:

W2 x (epl3 X T13 —cp2 X T2) = W45 X (cp45 X T45 — cp5 X T5) (30)

Isolando a temperatura de saida da turbina de alta, obtém-se:

P45 X T4S5 — % x (cp13 X T13 — cp2 X T2) (3D

cp5

T5 =
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A pressao total na saida da LPT foi calculada analogo para HPT, onde n; pr corresponde
a eficiéncia politropica de 0,915, valor adotado com base em referéncias tipicas apresentadas

na Figura 14.

1 T5\1r-1
P5=P45><[1——>< (1——)] (32)
NLpr T45

Figura 14 — Dados e tendéncia da eficiéncia politrdpica para a turbina de baixa.
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3.4.6 Bocal de exaustao

O bocal de exaustdo tem por objetivo converter entalpia em velocidade/empuxo,
expandindo os gases em alta temperatura e pressao. Os principais mecanismos de perda decor-
rem da viscosidade e ocorréncia de choques. Na rotina implementada, a temperatura estatica na
estacdo 6 (Ty,) foi calculada assumindo-se um Mach de entrada no bocal (Min) igual a 0,2,

sendo o Mach de saida iterativamente recalculado até convergéncia, conforme:
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(33)

1+ 7’62_1 Min?

A velocidade do som local foi obtida por:

as = +/V6RTes (34)

A velocidade na saida do bocal (V8) ¢ determinada pela quantidade de energia tér-
mica e de pressdo que os gases ainda possuem ao final da turbina. Quanto maior a diferenca
entre a energia total na entrada do bocal e a energia que o fluxo precisa ter para se igualar a
pressdo ambiente, maior sera a aceleracao dos gases. Considera-se a eficiéncia do bocal (1,,,,),

que indica a fracdo da energia realmente transformada em velocidade.
p y6—1
Ye a Ye
V8 = /2 ——RTg|1— — (35)
Moz Ve —1 6 P

Com isso, estimou-se o0 Mach de saida e a temperatura estatica correspondente (Tg;):

V8
M8 =— (3¢)
a6
_— T6 (37)
8s — _
1+ ”62—1 M82

A velocidade do som na saida do bocal foi recalculada como:

ag = /YeRTss (38)

Para o célculo da area do bocal, foi inserida uma checagem de estrangulamento:
caso Mach fosse menor ou igual a 1, considera-se a pressao ambiente (Pa) igual a pressao de

saida (Pe). A area foi calculada por:
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W6RT8s (39)

A8 =
PeV8

3.4.7  Principais resultados de ciclo termodinamico

Os valores de saida das varidveis do ciclo estdo registrados na Figura 15 (tela de saida),

em unidades no sistema imperial e no SI.

Figura 15 — Valores de saida para as
propriedades calculadas.

Jldb psi
| 539 6153 °R
: Pa | 9.7790 psi
: 288. | 518.9919 °R
fuazd 191853 Pa | 8.6188 psi
300.862983 K | 541.5534 °R
. 68040.699671 Pa | 9.8685 psi
3: 749.516842 K | 1349.1303 °R
637.378589 Pa |
307 - | 9.0243
FF: 1.239653 kg/s | 2.
P4: 1456955.582059
T41: 1529.570386 K
5: 1182.999843 K
321891.222076 Pa | 46.6865 psi
: 704.136720 K | 1267.4461 °R
: 45688.900007 Pa | 6.6266 psi
: 478.798373 m/s | 1570.8609 ft/s
: ©.978955 - | @.9790 -
: 9.921573 m2 | 9.9197 ft2

Fonte: Elaboragao propria.

3.5 Modelagem no Gasturb

Apobs 0 embasamento analitico, ja se dispunha da maior parte dos dados necessarios para
a modelagem no GasTurb 15. Parametros adicionais para o projeto on-design foram pesquisa-
dos e incorporados para complementar as simulagdes, sendo apresentados em tabelas nas

subcdes seguintes. Em seguida, foram adotadas estratégias especificas para simular todo o en-

velope de voo (off-design).
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3.5.1 Projeto on-design

Na modelagem realizada no GasTurb (Jet Engines), optou-se pelo modulo Geared Tur-
bofan A, configurando a razao de engrenamento igual a 1. Essa escolha foi feita porque, embora
o software ofereca a possibilidade de simular motores geared, em que o Fan ¢ desacoplado da
turbina de baixa pressdo por uma caixa de engrenagens, o motor de referéncia deste estudo, o
GE90, opera no arranjo direct drive, ou seja, o Fan e a turbina de baixa rotagdo giram solidari-
amente, sem reducdo mecanica. Dessa forma, ao fixar o valor da razdo em 1, assegura-se que o
comportamento simulado corresponda a um furbofan convencional, preservando a coeréncia
com a arquitetura real do que se quer simular, mas mantendo a flexibilidade de explorar varia-
¢oes futuras de razdo de engrenamento em analises comparativas. Adotou-se a configuragdo de
fluxo ndo misto (unmixed flow), em que o ar proveniente do bypass e o ar do nucleo (core)
escoam por dutos separados até a saida. Trata-se de uma configuragdo comum em turbofans
civis de alta razao de bypass, como o0 CFM56, apesar de o fluxo misto (mixed flow) possibilitar
maior controle acustico e alguma recupera¢do de empuxo pela mistura prévia dos gases, o ar-
ranjo unmixed apresenta vantagens construtivas relevantes, como menor complexidade térmica

e estrutural.

3.5.1.1 Dados gerais de projeto e configuragdes do motor

As tabelas 2, 3, e 4 condensam os valores admitidos até esta se¢do, com novos valores
e suas respectivas referéncias, todos utilizados para modelagem do turbofan dentro do software.
A tabela 5 faz mengao a parte de convergéncia para variaveis cujo valor ¢ um alvo realizado de
forma iterativa visando otimizacao e fixa¢do de valores referéncia; sendo a faixa admissivel
para o Fan entre 1,3 (valores menores favorecem a ocorréncia de surge ou stall) e 1,9 (valores
maiores exigem mais de um estadgio de Fan). Algumas das referéncias ja foram mencionadas

anteriormente, outras estao ilustradas nas figuras desse topico.
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Tabela 2 — Parametros de projeto on-design do motor

Parametro

Valor admitido

Referéncia

Altitude

Mach

Atmosfera Padrao Internacional
Poder Calorifico do Querosene
Aerondautico

Razao de Passagem (BPR)
Razao de Pressao Total (OPR)
Numero de estdgios turbina de
alta

Numero de estagios turbina de
baixa

Empuxo liquido

35000 pés
0,85

18580 [BTU/Ib]
8,4

40
2

18550 Ibf

Arbitrado pelo autor
Arbitrado pelo autor
Arbitrado pelo autor

Normatizagao

Adaptado. GAMAL, 2015, p4.
GAMAL, 2015, p. 4.

Arbitrado pelo autor

Arbitrado pelo autor

Adaptado, SAFRAN, 2020,

(acesso restrito)

Fonte: Elaboragao propria
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Tabela 3 — Razodes de pressao nos componentes do motor e sangrias de ar

Parametro

Valor admitido

Referéncia

Razao de pressao do difusor (md)

Razao de pressdo do Fan externo
(FPR - nFan out)

Razao de pressao do Fan interno
(FPR - nFan inn)

Razao de pressdo do duto de en-
trada do core (P22/P21)

Razao de pressdo do compressor
de baixa (LPC_PR)

Razao de pressdo do compressor
de alta (HPC PR)

Razao de pressdo do duto inter-
compressor (P25/P24)

Razao de pressao do duto de
bypass (P16/P13)

Razao de pressao do duto inter-
turbina (P45/P44)

Razao de pressdo do duto de sa-
ida da turbina de alta (P6/P5)
Razao de pressao da camara de
combustdo (1)

Sangria do ar de alta pressdo
desviada para o duto de bypass
Sangria do ar de alta pressao
desviada para o NGV (Nozzle
Guide Vane) 1 da HPT — estator
Sangria do ar de alta pressdo

desviada para o rotor 1 da HPT

0,995

Iterado = 1,7

88% de FPR out

1,5%

1,15

23

1,5%

2,5%

1,5%

1,5%

0,95

1%

6,1%

7%

Adaptado. Mattingly, 2006, p.
363

Adaptado. Ribeiro, 2021
(acesso restrito)

Adaptado. Ribeiro, 2021
(acesso restrito)

Adaptado. Walsh & Fletcher,
1998, p.220

Adaptado. Gamal, 2015, p.
13

Gamal, 2015, p. 13

Adaptado. Walsh & Fletcher,
1998, p.219

Adaptado. Walsh & Fletcher,
1998, p.220

Adaptado. Walsh & Fletcher,
1998, p.219

Adaptado. Walsh & Fletcher,
1998, p.220

Adaptado. Mattlingly, 2006,
p. 363

Adaptado. Walsh & Fletcher,
1998

Adaptado. Ribeiro, 2021

(acesso restrito)

Adaptado. Ribeiro, 2021

(acesso restrito)

Fonte: Elaboragao propria



Figura 16 — Intervalos tipicos de razio de pressao do duto de bypass

BYPASS DUCT

LAMBDA = 0.3 TO 0.4
MACH NUMBER =0.3 TO 0.4
DPIP= 25% TO4%

Fonte: Walsh & Fletcher, 1998, p.220

Figura 17 — Intervalos tipicos de razao de pressao do duto interturbina

INTER-TURBINE DUCT

LAMBDA =0.05 TO 0.2

MACH NUMBER = 0.3 TO 0.55
DPP=05%TO25%
{(LOWER LOSS COEFFICIENT
1S ALMOST CLOSE COUPLED}

Fonte: Walsh & Fletcher, 1998, p.219

Figura 18 — Intervalos tipicos de razao de pressao do duto intercompressor

INTER-COMPRESSOR DUCT
- AXIAL COMPRESSORS

— e e . . A = R E B

LAMBDA = 0.15 TO 0.2
INLET MACHNUMBER =0.3TO 0.4
DPIP=1%TO02%

Walsh & Fletcher, 1998, p.219

48
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Figura 19 — Intervalos tipicos de razdo de pressdo para o duto de saida da HPT (bocal

convergente)

AERO ENGINE JET PIPE
FOR CONVERGENT NOZZLE

LAMBDA = 0.05 TO 0.1
INLET MACH NUMBER = 0.3 TO 0.5
DPP=05%TO1.5%

Walsh & Fletcher, 1998, p.220

Tabela 4 — Iteracdes de variaveis criticas

Variavel Alvo
Razao de pressao do Fan externo Menor possivel para minimizar TSFC
dentro da faixa admissivel

Vazao corrigida na estagdo 2 Iterada de modo a atingir 18550 1bf

Temperatura de saida da camara Iterada de modo a atingir 2750 R de
entrada da turbina
Fonte: Elaboragao propria

Justifica-se que, tudo que se trata de “corre¢des”, como vazdo corrigida, significa o
ajuste da vazao massica na estacdo de referéncia em relacdo as condi¢des padrao, permitindo
comparar diferentes motores, ou a mesma arquitetura em cendarios distintos (on-design € off-

design), conforme a equagao 40.

W=W X —\/Tref X Pt (40)

Tt Pref
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Onde:

W: Vazao massica real na estagdo [1b/s]

T; : Temperatura total na estagdo [R]

P; : Pressao total na estagdo [Psi]

Ty : Valor de referéncia ao nivel do mar - 518,67 [R]
Py.¢s : Valor de referéncia ao nivel do mar - 14,69 [Psi]

Figura 20 — TSFC de diferentes fabricantes por ano de certificacao.

1.05—
 Ghost B Pratt & Whitney
1.00f— & General Electric
0.95}— ® Rolls Royce
| Turbojet Turbojets /# de Havilland
JT3
0.85—
- Turbof
S T Low bypass
Cruise 0.75— JT8D turbofans
TSFC 0.70|— ]
065 Medium
bypass
0.60— PW4000 |turbofans
Trent
0.55— g
0501~ High
045 bypass
a.40l— Advanced ducted propulsor turbofans
o S (R W N O S O D B

1945 50 55 60 65 70 75 80 B85 90 95 2000 05
Cerfification date

Fonte: Koff, 2004.

3.5.1.2 Dados gerais de desempenho

A Figura 21 ilustra o projeto esquematico concebido no Gasturb. Os resultados de de-
sempenho geral do motor e as propriedades das estacdes (vazao, temperatura e pressao) estao
evidenciados na Figura 22. Como esperada as convergéncias para parametros referenciados
no desempenho do GE90, estdo circulados valores cruciais, em que alguns deles foram expli-
citados na tabela 5 convertidas em unidades do SI, e os valores contidos nos retangulos, foram
marcados para fins de comparagao entre os calculos analiticos. As Figuras 23 e 24 elencam

todas as propriedades de saida em todas as estagdes do motor no ponto de projeto.



Figura 21 —Projeto do turbofan com estagdes e sangrias.

2 21 24 25 16 18
2213

handling bleed
0%

[

LPT cooling

leakage from bypass overboard bleed a HP leakage to bypass 1%
0% olbls b NGV cooling 6,1%
0% ¢ HPT cooling 7%

Fonte: Elaboragao propria (Gasturb 15)

Tabela 5 — Saidas de grandezas notdveis com unidades do SI

Parametro Valor

Empuxo liquido (FN) 82,46 kN
Consumo especifico de combustivel por empuxo (TSFC) 54,5 kg/kN-h
Vazao de combustivel (Wf) 1,25 kg/s
Area do bocal de exaustio do core (A8) 0,954 m?
Area do bocal de exaustio do duto de bypass (A18) 3,35 m?
Temperatura de entrada da turbina (TET) 1528 K
Vazao de ar na entrada (W2) 561 kg/s

Fonte: Elaboragao propria
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Figura 22 — Saidas de grandezas notaveis e propriedades do motor por estagcdo

Unmixed Flow Turbofan

Alt=35000ft / Mn=0.850 IZA

] T WR=td
Station lb/s R psia 1b/=s
amb 393,89 3,458
2 |1236,685 450, 84 5,520 | 3049, 764
13 11i05,123 [ 535, V& O, T84 | 1693,458
21 131,562 518,55 8,611 224,498
22 131,562 518,55 8,482 227,917
24 131,562 541,83 9,754 202,584
25 131,562 541,83 0,608 205,674
3 131,562 [1395,04 220,984 | 14,3449
31 112,617 13085, 04 220,084
4 115,374  2877,68 19,023
a05 122,873 2784,50 200,037
41 127,280 208,837 20,514
43 127,280 2005, 97 47,286
44 131,688 14986, 89 47, 286
45 131,688 1986, B9 46,577 81,323
44 131,688 1260,01 B, 312
5 131,688 [1260,01 6,312 ] 477,854
& 133,003 1261, 31 B,218 490,232
18 1106, 439 540,83 4,539 1740,840
Bleed 0,000 1385, 04 220,984
Efficiancy izentr polytrs RHI B/P
Outer LEC 0,89025 0,%100 0,443 1,772
Inner LEC 0,904z 0,%100 0,443 1,560
IP Compressor 0,90B2 00,9100 0,577 1,150
HF Compressor 0,8814 @0,%200 0,621 23,000
Burner 0,9950 d,950
HF Turkine 0,9236 0,%100 2,035 4,440
LF Turkines 0,933 0,9%150 0,855 7,374

HPF Spooal mech Eff 0,9990
LP Spool mech Eff 0,99390

Mem Spd 18000 rpm
Mom Spd 4000 rpm

Input Data File:
C:\Users‘\Usuaric'\Desktop\Patricia‘\segundo on.GTC

warl
0, 00000 18580

FHWV

0

Fuel

Generic

FN = 18550,248 1h
TSFC = 01,5350 1b/{1lb*
= 2,75642 1b
s MNOXK =g s s k]
Core Eff = 0,577
Frop Eff = 0,7752
EER = &,4000
F2/Fl = 0, %950
F3/F2 = 40,03
PS/F2 = 1,1435
MGV Out. 2 Stage HFPFT
F16/F13 = 0,5%750
Pl16/F6 = 1,53419
Fl1&6/FP2 = 1, 72807
P&/ PE = 0, GE500
AB =
AlE = 5196,84 in®
MME = 0, %6494
HMM1E = 1,00000
WEld/W2 = a, 0000
COoE = 0, 977494
cola = a, %7600
PR = 0,0 hp
V1B/WVE, id= 0,83323
WELD/W2Z = a, 0000
WMraci/WZ5= a,a000a0
Loading = 100,00 %
WCHH/WZ25 = a,0%050
WCHR/W2S = a,03350
WCLH/W25 = a, Q0000
WCLR/W2S = a, 0000
WELD/WZ5 = a, 0000
WLkBy/W25= a,01000
WilkLP/WZ5= a,01000
{modified)

Fonte: Elaboragdo propria (Gasturb 15)
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Figura 23 — Propriedades contempladas em todas as estagdes do motor — Parte 1

Time: 16:42 Alt=35000ft / Mn=0.850 1SA

Units st2 st22 St24 St25 Sta St4 St44
Mass Flow Ibis 1236,69 131,562 131,562 131,562 131,562 115,374 131,688
Total Temperature R 450,89 518,55 541,835 541,835 1305,04 2677,68 1986,89
Static Temperature R 429,379 493,819 516,006 516,006 1385,11 2840,39 1911,01
Total Pressure psia 5,52004 8,48209 9,7544 9,60808 220,986 200,937 47,2863
Static Pressure psia 465306 7.15031 8,22308 8,00073 215,002 198,152 40,2303
Velogity fs 508,042 544,736 556,804 556,804 359,228 762,094 1039,81
Area in? 11984,3 869,893 791,041 803,087 125,826 117,176 320,957
Mach Number 0,5 05 05 0,5 0,2 03 05
Density bt 0,029249 0,039081 0,043012 0,042367 0419134 0,188295 0,056821
Spec Heat @ T BTU/(Ib'R)  0,239869 0,240085 0,240174 0,240174 0,261175 0,305069 0,28681
Spec Heat @ Ts BTU/(Ib'R)  0,2398 0,240006 0,240076 0,240076 0,260861 0,304518 0,284811
Enthalpy @ T BTU/b 20,5681 -4,34488 1,24074 1,24074 213,652 650,374 383,851
Enthalpy @ Ts BTU/b 25,7261 -10,2748 -4,95489 -4,95489 211,073 639,043 362,244
Entropy Function @ T .0.608718  -0,120051  0,033533 0,033533 3,44168 6,58028 4,95826
Entropy Function @ Ts 0779578  -0,200852  -0,137241 -0,137241  3,41464 6,52251 4,70666
Exergy BTU/b 13,5406 28,167 33,3792 32,9708 238,015 588 562 325,587
Gas Constant BTU/(IL'R)  0,068607 0,068607 0,068607 0,068607 0,068607 0,068606 0,068606
Fuel-Air-Ratio 0 0 0 0 0 0,024478 0,021381
Waler-Air-Ratio 0 0 0 0 0 0 0

Fonte: Elaboragdo propria (Gasturb 15)

Figura 24 — Propriedades contempladas em todas as estagdes do motor — Parte 2

Units St4s5 St5 Sté St8 St13 St16 St18
Mass Flow Ibls 131,688 131.688 133,003 133,003 105,12 1106,44 1106 44
Total Temperature R 1986,89 1260,01 1261,31 1261,31 539,782 539,782 540,833
Static Temperature R 1911,01 1206,38 122647 1081,2 526,855 520,332 450,558
Total Pressure psia 46,577 6,31227 6,21759 6,21759 9,78357 9,53808 9,53808
Static Pressure psia 39,6269 5,34879 5,58814 3,45838 8,98885 8,39067 5,03825
Velocity ftis 1039,81 837,44 675,218 1534,52 393,827 483,085 1040,78
Area in? 325,844 1892,18 2306,49 1445,65 8774,89 757769 5072,11
Mach Number 05 05 0.4 0,964875 0,35 0,432 1
Density Ibift* 0,055969 0,011967 0,012298 8,6335E-3 0,04605 0,043524 0,030182
Spec Heat@ T BTU/(Ib*R) 0,28681 0,264445 0,264414 0,264414 0,240152 0,240152 0,240163
Spec Heat @ Ts BTU/Ib*R) 0,284811 0,262565 0,263194 0,258108 0,240111 0,24009 0,239868
Enthalpy @ T BTUNb 383,851 182,999 183,302 183,302 0,746076 0,746076 0,999243
Enthalpy @ Ts BTUNb 362,244 168,984 174,191 136,245 -2,35343 -3,9176 -20,6478
Entropy Function @ T 495826 3,12953 3,13281 3,13281 0,020206 0,020206 0,027033
Entropy Function @ Ts 4,79666 296391 3,02608 254623 -0,064514 -0,108061 -0,611296
Exergy BTUNb 325,179 119,736 119,542 119,542 33,3253 326412 32,7009
Gas Constant BTU/(Ib*R) 0,068606 0,068606 0,068606 0,068606 0,068607 0,068607 0,068607
Fuel-Air-Ratio 0,021381 0,021381 0,0211865 0,021165 0 0 0
Water-Air-Ratio 0 0 0 0 0 0 0

Fonte: Elaboragao préopria (Gasturb 15)
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3.5.2  Projeto off-design

Apos as devidas convergéncias e a idealizacdo do projeto no ponto de referéncia, todas
as simulagdes fora desse ponto foram realizadas no ambiente off-design do Gasturb, sendo a
mais impactante em condigdes normais de operagdo, a fase de decolagem. Para o desenvolvi-
mento de como foram contempladas todas as fases, as escolhas foram amparadas por mapas de

desempenho e estratégias especificas discorridas no subtopico a posteriori.

3.5.2.1 Estratégias de simulacdo e limitagdes

Em projeto on-design, os calculos sao realizados de forma direta por equagdes termodi-
namicas, conforme descrito na Secao 3.1, considerando as variaveis de entrada correspondentes
ao ponto de operacdo selecionado. Ja em condig¢des off-design, os célculos tornam-se iterativos,
uma vez que dependem de condi¢des de poténcia do motor, traduzidas por rotagdo dos eixos
(eixo de baixa N1 e eixo de alta N2) e temperatura de saida da combustdo (T4), que variam para

cada ponto do envelope de voo.

Para estimativa de T4 em regime off-design (que ¢ consequéncia térmica da queima de
combustivel solicitada e regulada para ndo ultrapassar limites seguros), foi adotada uma abor-
dagem de referéncia baseada na experiéncia operacional. Em particular, consultou-se um piloto
2comercial para fornecer valores tipicos de throttle ratio — TR (porcentagem de abertura do
manete de poténcia definida pelo piloto, que controla a poténcia fornecida pelo motor) em di-
ferentes fases do voo, permitindo definir de maneira consistente os 76 pontos de simulagao
empregados neste estudo. Foram simuladas apenas cenéarios com todos os motores operando
(All Engines Operating — AEO). Nesse contexto, sabe-se que a maior temperatura de T4 ocorre
na condi¢do maxima poténcia a nivel do mar; entretanto, situagdes de OEI exigem temperaturas
ainda maiores, seguida pela condicado de MCT e por ultimo, em situagdo de pouso abortado —

subida maxima de pouso (Maximum Landing Climb — MLC)

A estratégia supracitada foi escolhida pois, como ja discorrido anteriormente, valores
de T4 ou TET disponiveis em literatura aberta ndo correspondem a realidade de forma replica-

vel. Foi evitado cunhar o termo “iddle”, pois, embora se referira ao regime minimo de operagao

2 Miranda, Davi J.D. (comunicagéo privada)
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do motor, o valor absoluto de rotagdo ou empuxo associado ao idle varia conforme a fase de
voo. Em solo, o ground idle corresponde a rotagdo minima suficiente para manter o motor fun-
cionando sem gerar empuxo significativo, enquanto em voo, o flight idle deve fornecer empuxo
suficiente para manter o regime de descida e suprir sistemas aeronauticos, resultando em valo-
res percentuais de N1 (Low Pressure Spool) significativamente mais altos. Essa variagdo ¢ con-
trolada pela FADEC (Full Authority Digital Engine Control), que ajusta o regime minimo do
motor (fluxo de combustivel e acessorios) conforme altitude, densidade do ar e requisitos ope-
racionais, garantindo que T4 e N2 fiquem dentro dos limites. Dessa forma, foi simulado o com-

portamento “manual” do motor do ponto de vista do piloto.

E valido deixar claro as limitagdes de simulagdo realizadas, uma vez que foram emba-
sadas utilizando o throttle ratio como entrada principal, e T4 foi estimado com base neste co-
mando, devido a indisponibilidade de acesso da curva de calibracdo exata de motores furbofans,
pois sdo de posse das fabricantes, como propriedade intelectual. A abordagem aqui desenvol-
vida, ainda que limitada por esse fator, permite a analise comparativa entre cenarios, embora

nao capture todos os detalhes dindmicos do controle real do motor.

Durante o taxiamento, o throttle ratio ¢ mantido entre 30% e 50%, fornecendo apenas
empuxo suficiente para movimentar a aeronave com seguranca em solo, ajustando-se a veloci-
dade e as manobras necessarias nas pistas de taxiamento (taxiways). Na decolagem, o TR apro-
xima-se de 95% até os primeiros dois mil pés, garantindo empuxo quase maximo, essencial
para a fase critica de subida inicial, enquanto pequenas variagdes para menos podem ocorrer
por ajustes manuais do piloto ou restrigdes mecanicas do motor. Durante a subida, o TR perma-
nece elevado, em torno de 90%, até atingir altitudes proximas ao nivel de cruzeiro, proporcio-
nando uma ascensao eficiente sem utilizar poténcia maxima continua, equilibrando desempe-
nho e preservacao do motor. No cruzeiro, o TR € reduzido para aproximadamente 85%, refle-
tindo a busca por eficiéncia de combustivel e otimizag¢ao da operagdo, mantendo a acronave em
velocidade e regime de poténcia ideais. J& na descida, o TR diminui progressivamente entre
60% e 40%, permitindo uma descida controlada e mantendo velocidade adequada no angulo de
descida e vencendo o arrasto, enquanto na aproximagao final ele se situa entre 32% e 40%,
representando o regime minimo necessario para manter controle da aeronave e preparar-se para
o pouso. Finalmente, na fase de pouso, o TR atinge seus valores mais baixos, de 20% a 25%,
fornecendo apenas o empuxo necessario para controlar a descida e permitir que os sistemas

auxiliares, como reversores e freios, atuem de forma segura. Esse procedimento esta
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resumidamente apresentado na tabela 6, onde as faixas de altitude foram baseadas nos mapas

de desempenho apresentados em sequéncia.

Tabela 6 — Intervalos por fase dos pontos simulados

Fase

Altitude (ft)

Throttle
Ratio (%)

Comentario Operacional

Taxiamento

Decolagem

Subida

Cruzeiro

Descida

Aproximagao

Pouso

500 —2.000

2.500 —33.000

33.000 —35.000

34.950 - 11.000

10.000 —2.000

50-10

30-50

95

90

85

60 —40

40 -32

25-20

Empuxo minimo para movimentagao
segura em solo em Ground Iddle

Quase empuxo maximo para decolagem
e subida inicial

Subida eficiente por ROC (Rate of
Climb), equilibrando desempenho e
conservagao do motor

Otimizacao de consumo em longo
curso, mantendo velocidade e aumen-
tando altitude gradualmente até TOC

Reducao progressiva do empuxo para
manter descida controlada por ROD
(Rate of Descent)

Flight Idle adaptado a aproximagao,
ajustando velocidade minima para ven-
cer o arrasto com seguranca

Empuxo minimo para controle na fase
final, preparando reversores e freios

Fonte: Elaboragao propria

Das 76 simulagdes realizadas variando Mach e altitude, com convergéncia para T4 im-

posto em todo o envelope de voo, foram distribuidas da seguinte forma: 2 para taxiamento, 4

para decolagem, 14 para subida, 15 para cruzeiro, 18 para descida, 19 para aproximagao e 2

para pouso.

O primeiro ponto simulado em off-design foi o denominado empuxo méaximo ao nivel

do mar (Maximum Sea Level — Max SL), no qual o motor turbofan é ajustado para fornecer o

empuxo maximo possivel ao nivel do mar. Fora condigdes excepcionais, trata-se da situagao
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mais exigente de todo o envelope de voo, pois, nessa condigdo, a densidade do ar ¢ maxima,
permitindo maior massa de ar admitida pelo Fan e pelos compressores. Como consequéncia,
ha aumento do fluxo méssico de ar na entrada (W2), da temperatura a saida do compressor
(T3) e da pressdo apos a turbina de baixa (P5). Para explorar esse potencial, a inje¢ao de com-
bustivel (Wf) ¢ elevada ao maximo, o que intensifica a liberagdo de energia térmica na com-
bustdo. Isso leva a temperatura de entrada da turbina de alta (T41) e a temperatura de saida da

turbina (T5) aos maiores valores de todo o envelope.

Esse acréscimo térmico ¢ também responsavel pelo aumento da formagao de 6xidos
de nitrogénio (NOx), que acompanha diretamente as maiores temperaturas de combustao. As-
sim, devido a combinagdo de maior fluxo de ar, maior adicdo de combustivel e maior energia

térmica disponivel, o empuxo atinge seu valor maximo.

Portanto, o Max SL configura-se como a condig¢do de operagdo mais severa do motor,
pois concentra simultaneamente os maiores valores de empuxo, temperaturas, pressoes inter-
nas, fluxo massico de ar e de combustivel. Por esse motivo, € justamente nesse ponto que a
limitagdo de T41 costuma ser aplicada para preservar a integridade da turbina. Os resultados

para essa simulagdo encontram-se explicitados na Figura 25.



58

Figura 25 — Saidas de grandezas notaveis e propriedades do motor em Max-SL

Unmixed Flow Turbofan
5L statiec, ISA , BRel GE Speed=1.083

] T E WRstd
Station lb/s R psia 1b/s =  87485,00 1b
amb 518,67 14,694 = 0,2975 1b/{1lb*h)
2 <Z009,200 > 518,67 14,622  3024,323 =  8,09872 lh/s
13 ZH8E,B28 617,26 25,729 1672,9:24 [ = T Ban
21 324,372 593,70 22,675 224,919 P5/F2 = 1,3485 EPR
22 324,372 593,70 22,334 228,357 Core Eff = 0, 5140
24 324,372 615,22 25,047 207,277 Prop Eff = 0, 0oo0
25 324,372 615,22 24,654 210,584 EFR = &,2770
3 324,372 1577, 61 583,285 14,253 F2/Fl = 0, 3950
31 277,663 1577, 61 583,285 F3/F2 = 39,89
4 285,761l 3270, 00 554,507 19,014 P5/F2 = 1,3485
405 304, 250 G176, 22 554,507 MGV Out. 2 Stage HFT
a1 315,117 554,507 20,502 P16/P13 = 0,9756
43 315,117 T, 54 125, 963 Fl6/F& = 1,28759
44 325,983 2278, 34 125,963 Pla/P2 = 1,71664
45 325,983 2278, 34 124,093 80,911 F&/FS = 0, 385869
449 325,983 1512,54 19,718 AR = 1478,23 int
5 325,983 1512,54 19,718 414, 594 R1E = 51586,84 in®
a8 329, 227 1513,17 19,4495 423,802 MME = 0,E6119
18 Z688,071 618,48 25,102 1718,5149 ¥M18 = a, 80914
Bleed 0,000 1577, 61 583,285 WEld/W2 = a, 40000
———————————————————————————————————————————— CDE = 0, 85732
Efficiancy isentr polytr RNI B/P cola = a, 97089
COuter LEC 0,9195 0,%256 0,8%5 1,760 PWX = 0,0 hp
Inner LEC 0,921 0,9%25% 0,805 1,551 V1EB/VE, id= a,86267
IF Compressor 0,9157 0,9%171 1,2%4 1,121 WELD/W2zZ = 0, 40000
HPF Compressor 0,8832 00,9210 1,369 23,6549 Wreci/Wi5= a,a0000
Burner 0,9957 0,951 Loading = b, a4 %
HF Turbkine 0,9260 00,9132 4,631 4,402 WCHHN/W2E = 0,0%050
LF Turkine 0,9398 00,9252 1,4%2 6,293 WCHR/WZ5 = 0,03350
———————————————————————————————————————————— WCLM/W2E = a, 0000
HP Spool mech Eff 00,9990 Speed 19502 rpm WCLE/W25 = 0, 40000
LP Spool mech Eff 00,9990 Speed 4186 rpm WELD/W25 = a,a0000
———————————————————————————————————————————— WLkBy/WE5= 0,01000
P22/P21=0, 59849 P25/P24=0, %0643 P45/P44=0, 9851 WlkLP/Wi5= a,01000
FHV Fuel

hum [%] warl
a,0 0, 00000 18580, 0 Generic

Input Data File:
Zi\Users\Usuarioh\Desktop\Patricia‘deishsequnde on.GTC {modified)

Fonte: Elaboragdo propria (Gasturb 15)

3.5.2.2 Mapas de desempenho

Foram gerados alguns mapas de desempenho para vislumbre do comportamento geral de
variaveis representativas do ciclo em fungdo de Mach (0 a 0,9) e altitude (nivel do mar até
38000 pés), a simulacdo dos graficos demonstrados nas Figuras 26, 27, 28, 29 e 30, foram
configuradas para reproduzir uma condi¢ao de cruzeiro tipica, em que a manete ¢ mantida fixa

pelo piloto, ou seja, um cenario de temperatura de combustio correlacionada em 1590 K, e ISA
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constante. Foram avaliados nesse regime TSFC, FN, eficiéncia propulsiva, eficiéncia do core e
emissoes de NOx, para uma avaliagdo clara do compromisso entre desempenho, consumo e
emissoes, oferecendo uma visao abrangente da eficiéncia operacional do motor em sua fase

mais representativa de utilizagao.

Embora aeronaves comerciais operem em cruzeiro tipicamente entre 33000 e 39000 pés,
contemplar toda faixa de altitude desde SL permite evidenciar a tendéncia de variacao das pro-
priedades de interesse, ainda que para esse caso apenas a faixa de 33000 pés até 35000 pés

correspondem ao cruzeiro.

Figura 26 — Variagio da tragdo (1bf) para ISA e T4 constantes (Cruzeiro® Off-Design)

W
o

M
(4]

[
o

Altitude [f]

T N AN AN
s, @ F ~ o \ ©
0, 0,6 0,8

4
Mach Number
Fonte: Elaboragao propria (Gasturb 15)

O grafico da Figura 26 foi crucial para determinar a faixa de operagdo em cruzeiro nas
simulacdes off-design. As ilhas do mapa correspondem a tracdo liquida em Ibf produzida em

funcdo de Mach e altitude. Nota-se que para uma mesma altitude, quanto mais rapido for a

% Os mapas da subsec@o 3.5.2.2 ndo representam todo envelope de voo, apenas para o regime de opera-
¢do especificado na legenda (cruzeiro ou subida)
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velocidade da aeronave (Mach), resulta na reducdo do empuxo, efeito associado ao chamado
ram drag, decorrente do fato de que, em voo, o ar ja entra no motor com quantidade de
movimento significativa devido a velocidade da aeronave. Dessa forma, parte do empuxo
gerado pelo motor precisa ser “gasto” para compensar essa velocidade inicial do fluxo de
entrada, reduzindo o empuxo liquido efetivo. Em termos praticos, isso significa que, quanto
maior a velocidade de voo, menor ¢ o acréscimo liquido de velocidade que o motor consegue
impor ao escoamento, resultando em uma queda perceptivel da tragao disponivel em regime de
cruzeiro. Ja para uma analise com Mach fixo, mas com aumento da altitude, ha queda de
empuxo causada pela reducio da densidade e da temperatura do ar ambiente, o que limita tanto
a massa de ar admitida quanto a quantidade de energia liberada na combustdo.
Combinando esses efeitos, conclui-se que a faixa 6tima de operacdo em cruzeiro situa-se entre
33000 pés e 35000 pés, mantendo Mach em 0,85 (regido que esté circulada na Figura 26). Nessa
condi¢do, o empuxo ¢ praticamente constante, permitindo que a aeronave progrida gradual-
mente até o topo de cruzeiro a medida que ocorre a queima de combustivel, e consequente
reducdo do peso total. Acima de 35.000 pés, entretanto, a tracao disponivel cai para niveis sig-

nificativamente menores, delimitando a borda operacional do envelope.

Figura 27 — Variagao do TSFC (Ib/lb.h) para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)

35

[o5]
o

M
[#)]

[~}
o

Altitude [ft]

156

10

0,2 04 0,6
Mach Number

Fonte: Elaboragao propria (Gasturb 15)
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Ao analisar o mapa de variagdo de TSFC, os menores valores para esse parametro (ilhas
em (Ib/lb.h)) encontram-se em regides de baixa altitude e baixa velocidade, culminando em
ilhas de melhor desempenho. Ao considerar os pontos de 0,85 para a faixa de 33000 a 35000
pés, verifica-se que estes permanecem sempre na ilha de 0,54 1b/lb.h. Valores reduzidos de
TSFC sdo desejaveis, poém reduzir a velocidade na inte¢do de dimunuir o consumo, nao ¢
estratégico, isso porque, conforme se confere nos mapas das Figuras 28 e 29, as maiores
eficiéncias (propulsiva e do ntcleo) concentram-se justamente em regides de maior Mach e
maior altitude, em contraste com o comportamento isolado do TSFC. Dessa forma, o ponto
otimo de operagdo nao resulta apenas da busca pelo menor consumo especifico, mas do

equilibrio entre eficiéncia global e regime de voo compativel com a missao da aeronave.

Figura 28 — Variagao da eficiéncia do core para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
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Figura 29 — Variagdo da eficiéncia propulsiva para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
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O mapa de emissdao de NOx (Figura 30) apresenta ilhas variando de 1,6 a 0,6 (valores
adimensionais do modelo do GasTurb), refletindo o efeito combinado de velocidade e altitude
sobre a formagdo desse poluente. Para uma altitude fixa, observa-se que o aumento de Mach
eleva a emissdo de NOx. Esse efeito ocorre porque maiores velocidades implicam em maior
empuxo requerido, o que demanda aumento da razdo combustivel/ar e resulta em temperaturas
mais elevadas na cdmara de combustdo, favorecendo a formagao de 6xidos de nitrogénio. Por
outro lado, para Mach fixo, o aumento da altitude reduz a emissdo de NOx, uma vez que a
menor densidade do ar e a menor pressdo ambiente levam a uma combustdo menos intensa,

limitando os picos de temperatura e, consequentemente, reduzindo a formacao do poluente.

E importante destacar que os valores apresentados pelo GasTurb ndo correspondem
diretamente a unidades absolutas, mas sim a um indice adimensional de tendéncia, obtido a
partir de correlagdes empiricas baseadas em dados do ICAO (International Civil Aviation
Organization) - Engine Emissions Databank. Em outras palavras, o software ndo fornece
diretamente a massa de NOx, mas sim um valor relativo que permite comparar cendrios

diferentes de operagdo. A métrica adotada pela ICAO para caracterizar emissoes ¢ o EINOx
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(Emission Index of NOx), ¢ definida como a razao entre a massa de NOx emitida e a massa de
combustivel consumida, expresso em g/kg de combustivel (vide equacdo 41). Assim, os valores
refletem qualitativamente o comportamento do EINOx, mas ndo podem ser interpretados

diretamente como valores absolutos em g/kg.

Nas simulagdes off-design realizadas neste estudo, os valores de NOx variaram de 1,6
(max SL) até 0,09 (pouso). Essa diferenga em relagdo ao mapa padrao ocorre porque este foi
configurado para representar apenas o regime de operagdo em cruzeiro, enquanto as simulagdes

cobriram todo o envelope de voo.

massa de NOx emitida

EINOx =
massa de combutivel queimado

Figura* 30— Variagdo de emissdes de NOx para ISA e T4 constantes (Cruzeiro Off-Design)
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4 Cores invertidas: cores quentes representam menores valores do intervalo, e corem frias os maiores
valores.
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J& as simulacdes dos graficos conseguintes (Figuras 31 a 36) foram configuradas para
reproduzir uma condi¢do de maximum climb (subida), em que o manete ¢ mantido fixo pelo
piloto, ou seja, um cenario de temperatura de combustdo correlacionada em 1720 K, e ISA
constante. Foram avaliados nesse regime consumo especifico x empuxo, e eficiéncias dos com-
pressores, turbinas € combustor. Essas analises sdo importantes para compreender como o mo-
tor se comporta em uma das fases mais exigentes do voo: na subida concentra-se altos gradien-
tes de pressao e temperatura, solicitagdes mecanicas intensas nos componentes rotativos € maior
taxa de queima de combustivel, além de ser determinante para o alcance e o teto operacional da

acronave.

Destaca-se que o intervalo de subida que importa para esse estudo, concentra-se entre
as altitudes de 2500 a 33000 pés. O mapa da Figura 31 serve como panorama para variagdes de
empuxo ¢ consumo em diferentes pares de Mach e altitude. Evidencia-se que esse mapa ¢€ es-
sencialmente steady-state e que eventos transientes como mudangas rapidas de aceleragdo po-

dem deslocar o ponto real de operagao.

Figura 31 ~Empuxo x TSFC (Subida Off-Design)
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Os demais mapas a seguir sdo complementares de projeto, avaliando a eficiéncia do
componente em questdo através das isolinhas, em funcdo da vazio corrigida (compressores e
camara) e vazao corrigida normalizado por temperatura e rotacao (turbinas), e em funcao das
razoes de pressao do componente respectivo. Foram plotados pontos correspondentes a altitu-
des de SL a 38000 pés, embora, como ja discutido, a operagdo de subida compreenda apenas
parte desses pontos. A andlise critica desses mapas permite ao projetista determinar margens de
seguranga, como surge ¢ stall, avaliar aspectos do compressor como o angulo de ataque inci-
dente sobre os rotores, definir folgas de topo e decidir quais estagios devem possuir geometria
variavel nos estatores, sempre com o objetivo de manter o funcionamento dentro do intervalo

estavel.

Figura 32 —Eficiéncia do combustor x vazao corrigida (Subida Off-Design)
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Figura 33 —Eficiéncia do LPC x vazao corrigida (Subida Oft-Design)
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Figura 34 —Eficiéncia do HPC x vazio corrigida (Subida Off-Design)
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Figura 36 —Eficiéncia da LPT x vazdo corrigida (Subida Off-Design)

Fonte: Elaboragdo propria (Gasturb 15)
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3.5 Desenvolvimento do metamodelo

Com o projeto finalizado e todas as simulagdes realizadas e exportadas de forma inte-
gral, o passo seguinte consistiu em selecionar os pardmetros de interesse para treinamento do
metamodelo, o banco de dados foi construido manualmente de forma tabular. Em seguida foram
estudados, testados e decidido um modelo de IA, onde o metamodelo foi desenvolvido em torno
do modelo escolhido. Em fase de testes finais e validagdo de aprendizado por meio das estraté-
gias discutidas nessa se¢do, o algoritmo foi refinado. Por fim, foi construida uma interface de

usuario simples. Todas essas etapas implementadas em cddigo Python.

3.5.1 Sele¢do de parametros de treino

A escolha das varidveis exportadas para o treinamento do modelo de inteligéncia artifi-
cial foi orientada pela necessidade de representar de forma abrangente o desempenho termodi-
namico de um furbofan nas estagdes mais significativas do motor (2, 3, 41, 5, 8 e 18). A estagao
2 foi selecionada por refletir as condi¢des de fronteira impostas pelo ambiente, enquanto a es-
tacdo 3 representa diretamente o desempenho do compressor e seu efeito sobre a razao de pres-
sdo. A estagdo 41, por sua vez, ¢ critica para o controle do motor, pois define a limitagao térmica
da turbina, e a estag¢do 5 foi incluida para avaliar a eficiéncia da expansao e o balango energético
disponivel. Por fim, as estagcdes de saida do fluxo principal (8) e do duto de bypass (18) foram
consideradas por representarem a conversao final de energia em empuxo, permitindo quantifi-
car a contribui¢do de ambos os fluxos para o desempenho global. Os pardmetros foram agrupa-
dos em trés categorias principais: desempenho global, condi¢des de operagdo e grandezas in-

ternas do ciclo, as quais estdo apresentadas na tabela 7.
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Tabela 7 — Variaveis selecionadas para treinamento da [A

Categoria Variavel Justificativa da Selecio
Principal métrica de desempe-
FN (Empuxo) nho do motor
TSFC .(Ttht Specific Fuel Con- Métrica de interesse geral
sumption)
Diretamente associada ao con-
WT (Fuel Flow) sumo e as emissoes.
Eficiéncia do Core Contribui¢do termodinamica
Desempenho — . o .
Global Eficiéncia Propulsiva Contribui¢do propulsiva

Condigoes de
Operagao

Grandezas
Internas

BPR (By-pass Ratio)

OPR (Overall Pressure Ratio)

NOx (Emissdes de Oxidos de Nitro-
génio)

W2 (Fluxo massico de ar na entrada
no Fan)

T2 (Temperatura na entrada do Fan)

T41 (Temperatura de entrada da tur-
bina de alta)

T3 (Temperatura na saida do com-
pressor de alta)

T5 (Temperatura na saida da turbina
de baixa)

PS5 (Pressdo na saida da turbina de
alta)

V8 (Velocidade dos gases do core)

M8 (Mach dos gases do core)

M18 (Mach do fluxo de bypass)

Parametro arquitetural que deter-
mina regime de operacao

Efeitos do projeto do compres-
sor sobre desempenho global

Indicador ambiental e regulato-
rio

Impacta todas as demais varia-
veis

Condi¢ao de fronteira do ciclo
(dependente de altitude/Mach)

Variavel de controle critica, limi-
tante de desempenho e vida util

Relacionada a eficiéncia de
compressao

Relacionada a eficiéncia da ex-
pansdo

Determinante no diferencial de
pressao disponivel para acelera-
¢ao do fluxo no bocal

Variavel cinemadtica principal
determinante do empuxo

Completar a V8

Contribui¢ao aerodinamica do
escoamento do duto

Fonte: Elaboragao propria
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3.5.2  Sele¢ao do modelo de inteligéncia artificial

Durante a pesquisa, foram avaliados trés de modelos de aprendizado de maquina para
dados tabulares, considerados adequados ao tamanho de amostra reduzido (saidas de simula-
¢oes off-design). Primeiramente, o Random Forest foi utilizado como teste inicial por sua ro-
bustez e simplicidade, no entanto, esse modelo se mostrou com baixa acuracia, principalmente
nas fases de decolagem e subida, onde os pardmetros variam rapidamente e ndo-linearmente

com altitude e Mach.

Foi cogitado a utilizacdo de uma rede neural do tipo MLP (Multi-Layer Perceptron) por
sua capacidade de representar fun¢des nao-lineares, ou até mesmo usar modelos hibridos (fisi-
cos + ML). Contudo, este modelo exige um banco de dados denso para treinamento, o que nao
foi possivel obter ao longo do projeto devido as limitagdes de acesso a versao de teste do sof-

tware de simulagao.

Ap6s testes de aprendizado, foi selecionado o Gradient Boosting, um modelo capaz me-
lhorar progressivamente a precisdo ao corrigir erros iterativamente, sendo especialmente ttil
para bases pequenas de natureza ndo-linear, como ¢ o caso do desempenho termodindmico de
motores a jato. Essa abordagem permite capturar comportamentos curvos e interagdes comple-
xas entre variaveis, sem a necessidade de assumir previamente o formato da equagdo. Logo, foi
o escolhido por apresentar equilibrio entre precisdo e capacidade de generalizagdo, mesmo com

um baixo volume dados para aprendizagem.

3.5.3 Desenvolvimento do algoritmo e procedimento de treinamento

Dos 76 pontos simulados (excluindo o ponto Maximum Sea Level para evitar Ou-
tlier), 66 pontos de simulagdo (distribuidos conforme a tabela 6) foram apresentados ao modelo
de inteligéncia artificial para que este aprendesse a relagao entre todos parametros selecionados,
9 pontos foram escolhidos de forma aleatoria (1 em fase de decolagem (takeoff), 2 em fase de
subida (climb), 2 em cruzeiro (cruise), 2 em descida (descente) e 2 em aproximagao (approach),
propositalmente ndo foram junto ao banco de dados de treino, a fim de verificar a capacidade

do modelo em prever corretamente em relagdo ao “gabarito” (dados retidos).
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O cerne do algoritmo, consiste em permitir que, apos o treinamento e validacao do meta-
modelo, o usudrio insira trés parametros de entrada: fase de voo, Mach e altitude, e o algoritmo
inteligente forneca os resultados de todas as variaveis do ciclo correspondentes aquela condi-

¢ao.

O metamodelo foi desenvolvido em codigo Python, utilizando as bibliotecas pandas e
openpyx! para leitura de planilhas, organizacdo e filtragem de dados. Para o treinamento do
modelo de predi¢dao, empregou-se a biblioteca scikit-learn, fornecendo o algoritmo Gradient

Boosting Regressor.

Inicialmente, os dados de simulagdo foram carregados, seguido da distingdo de dados
que seriam diretamente previstas pelo modelo daquelas que seriam tratadas apenas por consulta
direta aos dados disponiveis (decis@o explicada a posteriori). Para cada fase de voo a ser pre-
vista, foram configurados modelos do tipo Gradient Boosting Regressor (GBR), com parame-
tros especificos de niumero de arvores, taxa de aprendizado e profundidade maxima das arvores
para cada uma das fases. A profundidade geral foi fixada em arvores rasas, no entanto, o nimero
de arvores e a taxa de aprendizado para a fase de subida foi fixado como o dobro das demais,
por ter sido uma fase que se mostrou, durante os testes de validacao, bastante dificil de abstrair

a relacao entrada-saida.

Os modelos foram treinados individualmente para cada parametro do motor, utilizando
altitude, Mach e fase como varidveis de entrada, sendo esta Gltima essencial, pois um determi-
nado valor de altitude, como 15000 pés por exemplo, pode se tratar tanto de subida quanto

descida, porém com condi¢des de operacdo completamente diferentes.

A interface grafica foi construida com a biblioteca Tkinter, permitindo que a interagao
seja acionada por um botdo que dispara a funcdo de célculo e atualiza os valores exibidos,
informando também a origem dos resultados, seja a partir de dados aprendidos ou de predi¢ao

do modelo.

3.5.3.1 Apuracido de resultados e refinamento

Constatou-se que os resultados obtidos com este modelo de inteligéncia artificial foram
superiores aos alcangados com o Random Forest, ainda que apresentassem algumas limitagdes

de precisdo. Para aprimorar o desempenho, ao invés de fornecer todo o banco de dados de uma
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sO vez, esse foi segmentado por fases do envelope de voo, pois cada uma tem padrdes de vari-
acao semelhantes entre si, reduzindo a dispersdo. Outro refinamento implementado foi a inser-
¢ao de lookups, permitindo que, sempre que houvesse um registro exatamente correspondente
disponivel na base de dados, o sistema exibisse diretamente esse valor ao usudrio. Ressalvas
foram aplicadas as fases de taxiamento e pouso, visto que o nimero reduzido de pontos simu-

lados nessas condigdes era insuficiente para treinar um modelo confidvel.

O risco de overffiting foi descartado, pois em testes anteriores foi possivel verificar em
pontos do banco de dados, que o modelo nao havia “decorado”, que de fato forneceu respostas

autorais com base em aprendizado adquirido.

A Figura 37 € um desenho esquematico do desenvolvimento das etapas de pré-proces-
samento do modelo j& refinado. A Figura 38 ¢ o desenho esquematico dos principais pardmetros
definidos dentro do modelo de IA individualmente por fase, para cada uma das fases os para-
metros foram alterados até que os resultados fossem satisfatorios. Por fim, a Figura 39 repre-

senta o esquema final de treinamento, validagdo e exibi¢ao.

Figura 37 — Etapa de pré-processamento de dados
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Fonte: Elaboragao propria
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Figura 38 — Desenho esquematico dos parametros configurados na IA para cada fase de voo

N® de drvorec

por fase
Gradient \
Bossting Jaxa de
dizad,
Profundidade aorendieads
Ihdr'ufa(ua/
minima.
Individval

¢\/

Fonte: Elaboragdo propria

Figura 39 — Desenho esquematico da etapa final

| > Entradas
‘ﬁ‘ Checagem de

Treinaments |:> Overfitting / Valigao de

aprendizads ucando

| @ dadec retidoe

Ihterface (
Grafica ,[' ol

Fonte: Elaboragao propria




74

3.54  Exibicdo de resultados em interface de usuario

As figuras deste topico s@o prints da tela de interface de usudrio, sendo a Figura 40 as
opgoes de selegdo de fase, a Figura 41, um exemplo de exibi¢do de resultados em uma condi¢ao
apresentada ao modelo, e a Figura 42 em uma condi¢do em que ele ndo teve acesso ao banco

de dados, ou seja, que a IA fez uma previsao.

Figura 40 — Opcdes de selecao de fases de voo (interface de usudrio)

Fasedewvoo:  |MaxSL V
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Fonte: Elaboragao propria

Figura 41 — Exemplo de exibi¢do em uma condi¢do apresentada ao metamodelo (interface de
usuario)

' Predicio de Parametros do Mator

Fase de voo: Cruise ~

Altitude (ft): 35000

Mach: 0.85

Resultados (Valores Aprendidos):

~Empuxo

[N (1p1): 18550.3200|

~Combustivel

[ TSFC (1b/1b*h): 0.5350||Wf (1b/s3) : 2.?566|

~Eficiéncia

|Eff_coIe: 0.5?83||Eff_p10p: 0.7752|

~ Termodindmica

|12 (R): 450.3900| |T3 (R): 1395.0500|

[T5 (R): 1259.9800||141 (R) : 2750.0000|

|P5 (Psia): 5.3113|

~Cinemnatica

|vs (feet/s) : 1534.4100||M8: 0.9648

M18: 1.0000

Fonte: Elaboragao propria
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Figura 42 — Exemplo de exibi¢do em uma condicdo prevista pelo metamodelo (interface de
usuario)

i Predicio de Pardametros do Motor

Altitude (ft): 15000

Mach: 041

Resultados (Predigao Gradient Boosting (Climb)):

rEmpuxo

|FN (1bf): 42734.7319|

~Combustivel

| TSFC (1b/1b*h) : o.4273||Wf (1b/s) : 4.§§5§|

~Eficiéncia

|Eff_core: 0.5360 | |Eff_prop: 0.5644 |

~Termodindmica

|T2 (R): 480.7670 | |T3 (R): 1492.4113|

|TS (R): 1394.4279 | |T41 (R): 2958.8531|

|ps (Psia): 12.0068|

- Cinematica

|ve (feet/s): 1292.4118||H8: 0.7453

M18: 0.8987

Fonte: Elaboragao propria
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CAPITULO
RESULTADOS E DISCUSSOES

Os resultados e discussdes a seguir apresentam a comparacao entre valores obtidos di-
retamente das simulacdes nos pontos retidos, e aqueles preditos pelo modelo de inteligéncia
artificial selecionado, destacando erros percentuais em diferentes varidveis e fases de voo. A
analise busca evidenciar os comportamentos mais relevantes, bem como as limitagdes e poten-

cialidades do metamodelo desenvolvido.

4.1 Acuracia do modelo de inteligéncia artificial selecionado

Para proporcionar uma visao geral dos erros entre os resultados exatos obtidos por si-
mulagdo e aqueles previstos pelo modelo GBR, foram plotados os graficos apresentados nas
Figuras de 43 at¢ 59. Adicionalmente, para quantificar as diferengas percentuais, foram elabo-

radas as tabelas 8, 9 e 10, onde cada uma foi1 discutida subsequentemente.

Figura 43 — Dados simulados para Empuxo (Ibf) x dados previstos pelo GBR
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Figura 44 — Dados simulados para TSFC (Ib/lb.h) x dados previstos pelo GBR
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Figura 45 — Dados simulados para BPR x dados previstos pelo GBR
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Figura 46 — Dados simulados para vazao de combustivel (Ib/s) x dados previstos pelo GBR
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Figura 47 — Dados simulados para vazao de ar na admissao (Ib/s) x dados previstos pelo GBR
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Figura 48 — Dados simulados para OPR x dados previstos pelo GBR
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Figura 49 — Dados simulados para temperatura do ar de admissdo (R) x dados previstos pelo
GBR
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Figura 50 — Dados simulados para temperatura na saida do HPC x dados previstos pelo GBR
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Figura 51 — Dados simulados para TET (R) x dados previstos pelo GBR
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Figura 52 — Dados simulados para temperatura na saida da LPT x dados previstos pelo GBR
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Figura 53 — Dados simulados para pressao na saida da LPT x dados previstos pelo GBR
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Figura 54 — Dados simulados para velocidade na saida do bocal x dados previstos pelo GBR
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Figura 55 — Dados simulados para Mach na saida do bocal x dados previstos pelo GBR
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Figura 56 — Dados simulados para Mach na saida do duto de bypass x dados previstos pelo
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Figura 57 — Dados simulados para NOx x dados previstos pelo GBR
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Figura 58 — Dados simulados para eficiéncia propulsiva x dados previstos pelo GBR
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Figura 59 — Dados simulados para eficiéncia do core x dados previstos pelo GBR
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Tabela 8 — Erro percentual de estimativa do GBR para temperaturas nos pontos retidos

Fase Altitude Mach Erro T2 Erro T3 Erro T5 Erro T41

(fo) (%) (%) (%) (%)
Takeoff 2.000 0,25 0,07 0,02 0,17 0,00
Climb 15.000 0,41 1,90 0,49 0,32 0,02
Climb 30.000 0,65 1,02 0,43 0,08 0,01
Cruise 33.520 0,85 0,11 0,03 0,00 0,00
Cruise 34.300 0,85 0,23 0,07 0,00 0,00
Descent 30.500 0,8 0,27 0,10 0,26 0,01
Descent 18.500 0,65 0,82 0,10 1,37 0,01
Approach 8.000 0,41 0,21 0,45 0,91 0,02
Approach 2.500 0,28 0,23 0,28 0,66 0,02
Média (%) - - 0,54 0,22 0,42 0,01

Fonte: Elaboragao propria

Tabela 9 — Erro percentual de estimativa do GBR para propriedades adimensionais nos pontos

retidos

. Erro Erro Erro Erro Erro Erro Erro
Altitude

Fase (f6) Mach 1cpre Mprop BPR  OPR  NOx M8 M18
(%) (%) () (%) () () (%)
Takeoff 2.000 0,25 031 894 0,01 0,32 0,11 1,08 1,08
Climb 15.000 0,41 056 0,23 1,12 2,80 5,34 2,73 0,03
Climb 30.000 0,65 096 3,17 0,33 1,11 3,58 2,65 0,01
Cruise 33.520 0,85 0,03 0,04 0,06 0,14 0,29 0,12 0,00
Cruise 34.300 0,85 0,05 0,06 0,09 0,30 0,64 0,25 0,00
Descent 30.500 0,8 0,48 0,08 0,07 0,71 0,16 0,44 0,05
Descent 18.500 0,65 2,50 0,34 1,43 3,83 0,44 5,22 3,88
Approach 8.000 041 239 0,14 1,32 3,49 2,18 3,37 2,34
Approach 2.500 0,28 1,80 0,80 0,40 2,44 1,33 2,16 2,03
Média (%) - - 1,01 1,53 0,54 1,68 1,55 2,00 1,05

Fonte: Elaboragao propria
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Tabela 10 — Erro percentual de estimativa do GBR para diferentes parametros nos pontos

retidos

Altitude Erro Erro Erro Erro Erro Erro

Fase (f0) Mach FN TSFC Wit W2 P5 \'%]
(%) (%) () (%) (%) (%)

Takeoff 2.000 0,25 3,55 2,91 0,55 0,51 1,26 0,93
Climb 15.000 0,41 6,80 0,35 7,98 7,18 7,87 3,35
Climb 30.000 0,65 9,86 3,14 6,34 7,27 9,52 2,30
Cruise 33.520 0,85 0,39 0,00 0,40 0,48 0,44 0,11
Cruise 34300 0,85 0,85 0,02 0,87 1,01 0,95 0,21
Descent  30.500 0,8 0,55 0,03 0,17 0,83 0,10 0,01
Descent 18.500 0,65 1,74 0,18 1,66 2,92 7,32 4,54
Approach  8.000 0,41 2,09 0,32 1,63 0,80 1,77 2,98
Approach  2.500 0,28 0,61 0,08 0,90 0,62 1,64 1,82
Média - - 2,94 0,78 2,28 2,40 3,43 1,81

(%)

Fonte: Elaboragao propria

As variaveis foram classificadas em dois grupos, considerando erros médios superiores
a 1,55% (FN, Wf, W2, P5, V8, OPR, M8, NOx) e iguais ou inferiores a 1,55% (T2, T3, T41,
TT5, M18, BPR, Eff core, Eff prop e TSFC). Ressalta-se que o impacto do percentual esta
intrinsecamente ligado a escala da grandeza: 1,55% em uma grandeza de baixa magnitude pode
ser irrelevante (mas ndo necessariamente), enquanto 1,55% em uma grandeza de alta amplitude

implica em erros absolutos significativos.

Nos parametros de empuxo e fluxos, como FN, Wf e W2, os erros apresentam um im-
pacto operacional mais significativo. Para o empuxo, por exemplo, que ¢ dado em centenas a
milhares de libra-forca, pequenas diferengas percentuais podem se traduzir em magnitudes ab-
solutas substanciais. No caso de Wf, variagdes de apenas 0,6 a 0,9 1b/s podem representar de-
zenas de quilogramas de combustivel em missdes prolongadas. Para W2, a dispersao dos erros
tende a aumentar em regimes de alta poténcia, o que afeta diretamente a precisdao da predi¢ao

dessa variavel.

Para variaveis de pressao e velocidade, como PS5, V8, OPR e M8, o comportamento foi
distinto. Para P5, pequenas diferencas em Psi ja sdo suficientes para comprometer a eficiéncia
de expansdo. Em V8, variagdes de 10 a 20 ft/s raramente sdo criticas por si s6, mas contribuem

para a incerteza em calculos derivados. OPR, apresentou erros percentuais moderados, porém
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de alta relevancia, dada sua ligagdo direta com a eficiéncia do ciclo termodindmico do motor.
Para M8, que ¢ um parametro utilizado em mapas de desempenho e na detec¢do de regimes
sonicos/supersonicos, € particularmente sensivel a pequenas variagoes, levando a IA a comete-
rem mais erros, uma vez que M8 ¢ uma grandeza derivada que depende da velocidade e da

temperatura, e os erros acumulam-se, especialmente no nucleo.

No que tange as emissoes, NOx depende exponencialmente da temperatura de combus-
tdo. Consequentemente, mesmo pequenas diferencas percentuais nos valores previstos podem

ser criticas, dada a severidade das regulamentagdes ambientais vigentes.

Em suma, esses comportamentos refletem tanto a natureza fisica do tfurbofan quanto
limitagdes do modelo: variaveis ligadas a empuxo, fluxos e pressdes sdo fortemente dependen-
tes de condicdes internas e de controle de poténcia nao fornecidas como entrada, resultando em
relacdes altamente ndo lineares, além de gerarem modelos com maior erro médio porque o ruido

dificulta a generalizagao.

Em contraste, variaveis como as temperaturas em diferentes estagdes do motor (T2, T3,
T41, TTS5), (BPR) e eficiéncias (core € Nprop ) €Xibiram baixos erros percentuais. Essa menor
margem de erro ¢ atribuida a relativa previsibilidade dessas grandezas em fun¢ado da altitude e
do nimero de Mach, apresentando relacdes quase lineares. Contudo, destaca-se que se tratando
de TSFC, embora os valores absolutos possam ser pequenos, sua relevancia percentual ¢ alta.
Pequenas variagdes no TSFC podem ter um impacto significativo na economia de combustivel

e na eficiéncia global.

Para a andlise das fases de voo, cruzeiro apresentou as predigdes mais acuradas, em
razdo da boa densidade de pontos simulados com gaps (intervalos) pequenos de altitude e da
constancia de Mach. Em contrapartida, as fases de subida e descida concentraram a maior dis-
persao, refletindo a menor homogeneidade dos dados, as maiores variagdes de regime operaci-
onal e dos altos gaps de altitude oriundos dos dados de simulag@o. A compreensdo dessas nu-

ances ¢ vital para otimiza¢do de metamodelos.
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CAPITULO

5

Em sintese de estudo, acerca da acuracia de predicdo da inteligéncia artificial, os

CONCLUSOES

maiores desvios ocorreram em variaveis diretamente relacionadas ao empuxo, fluxos e pres-
soes, que dependem de condicdes internas de controle de poténcia ndo incluidas como entradas
do modelo, resultando em maior nao linearidade e ruido. Em contrapartida, temperaturas de
estagdes, razoes de bypass e indices de eficiéncia mostraram maior estabilidade, por depende-
rem mais diretamente de parametros externos como Mach e altitude, o que resultou em desem-
penho superior da IA. A mitigacdo desses erros poderia ser por meio de inser¢do de novas va-
ridveis de entrada, como indicadores de regime de poténcia (N1, N2 ou Throttle Ratio), e indu-
bitavelmente, o aumento do banco de dados, sobretudo em fases de voo com grandes estepes

de topo e vale, que foram justamente onde os erros se concentraram (subida e descida).

Para maior fidedignidade de um modelo treinado, ¢ essencial um bom banco de dados
(amplo, com pequenos gaps e representativo da realidade operacional), combinado a de apren-
dizado adequado e a interpretacdo criteriosa por um especialista, seja o desenvolvedor ou usu-
ario, devidamente capacitado para implementacao/interpretacao de resultados em termos de
impossibilidade ou inconsisténcia fisica — seja por limitacao de materiais, de operagao, limita-
¢do de sinergismo (componentes a montante ou jusante), limite de arquitetura, geometria (an-

gulagdes, bragos, condi¢des de contorno), limites do volume de controle, ou qualquer que seja.

Considerando que tudo que ¢ oneroso em engenharia - em termos de custo computaci-
onal e tempo de desenvolvimento - pode ser feito uma unica vez, exportado em um banco de
dados e aproveitado pela IA, o aprendizado de méquina mostra-se especialmente util em con-
textos de simulagdes computacionais empregadas no lugar de ensaios destrutivos, ou em proje-
tos ainda em fase conceitual, seja para previsoes holisticas como no presente estudo ou exclu-
sivas, poderia ser replicado para prever apenas emissdes, apenas a aerodindmica, apenas elétrica
ou qualquer area de interesse, desde que compreenda eximiamente as nuances do objeto em
foco, possibilitando desenvolver um metamodelo de trade-off equilibrado: que ndo muito custe

em robustez, mas com boa acuracia.
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Em perspectiva, para um banco de dados tao simplorio e a nivel académico, combinado
auma IA de baixa complexidade, os resultados obtidos demonstraram que a confiabilidade em
aprendizado de maquina para previsdo de desempenho em projetos conceituais, € no minimo,
promissora, podendo evoluir em aplicagdes futuras para um recurso efetivo de suporte em to-

mada de decisdo na engenharia aeronautica.

5.1 Perspectivas de continuidade

Para trabalhos futuros, além do aumento expressivo no nimero de simulagdes,
recomenda-se a incorporagao de correcdes fundamentadas em Learning Assurance (garantia de
aprendizado). Em engenharia, inteligéncia artificial ou sistemas de controle, ¢ essencial que o
metamodelo opere de forma confidvel dentro do seu ODD (Operational Design Domain), que
define as condigdes, limites e contextos nos quais o sistema pode ser aplicado com seguranga.
Nesse sentido, o projeto poderia ser ampliado para abranger diferentes atmosferas que nao seja
a padrdo, ou multiplos perfis de missdo. Além da correcdo e validagdo, também se sugere a
inclusdo de mecanismos recomendados para o desenvolvimento de metamodelos robustos,

como estratégias de fallback (mecanismo de contingéncia para evitar erros criticos) e outliers.

No contexto de um desenvolvimento voltado a implementacao industrial, o projeto po-
deria ser fortalecido com a inclusdo de requisitos de security (ciberseguranca) e garantia de
auditabilidade. Além disso, deve-se observar normativas consolidadas, como o Guidelines for
Development of Civil Aircraft and Systems (ARP 4754B), a fim de assegurar a aeronavegabili-
dade. Considerando que diversas etapas como coleta, rotulagem e validacdo de dados estdo
sujeitas a processos de certificagdo, € requisito também alinhar-se as propostas regulatoérias,
como da EASA; ou no caso do Brasil, seguir diretrizes da ANAC (Agéncia Nacional de Aviagao
Civil), como as consolidadas na Instru¢do Normativa n° 209, de 10 de margo de 2025, que
estabelece estratégia e politica de Inteligéncia Artificial. Ademais, a ABNT NBR ISO/IEC
42001:2024 - Sistema de Gestao de Inteligéncia Artificial, fornece requisitos e diretrizes para a
criacdo, implementagdo e aprimoramento continuo de sistemas de gestdo de IA nas organiza-

¢oes.
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