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RESUMO

Desde o ano de 2013, um novo termo chamado Industria 4.0 vem sendo repetido de
forma exaustiva nas empresas que pretendem modernizar seus meios de produgdo como
forma a exigir menos mao de obra e obter um resultado mais eficiente, permitindo a
tomada de decisdes em tempo real, que ¢ um dos pilares da implantagdo da Industria
4.0. O presente trabalho se alia a este conceito por meio do fato de, ao desenvolver um
software integrado a uma interface de usuario, onde o proprio usudrio pode tomar suas
decisoes e de acordo com a necessidade, mudar seus parametros e ter um resultado
instantaneo e visual, se obtém maior agilidade no processo de concepgao de um projeto
conceitual de aeronaves se comparado a execu¢ao de um cddigo sem interface, criado
com a finalidade apenas de resolugdo matematica das equagdes pertinentes a um projeto
desta complexidade. O presente trabalho foi desenvolvido através da plataforma GUIDE
do software comercial MATLAB®, criando um arquivo executavel através do
paradigma da programacao orientada a eventos, com o objetivo de dar autonomia ao

usuario quanto a seu projeto.

PALAVRAS CHAVE: programacgdo orientada a eventos, projetos conceituais de

aeronaves, aeronaves a jato, aeronaves a hélice, interface de usuario.
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ABSTRACT

Since 2013, a new term called Industry 4.0 has been repeated exhaustively in companies
that intend to modernize their means of production as a way to demand less labor and to
obtain a more efficient result, allowing decisions made in real time, which is one of the
pillars of the implementation of Industry 4.0. The present work is allied to this concept
through the fact that, when developing a software integrated with a user interface, where
the user can make their decisions and, according to the need, change their parameters
and have an instantaneous and visual result, obtains greater agility in the design process
of a conceptual design of aircraft if compared to the execution of a code without
interface, created basically with the purpose of mathematical resolution of the equations
pertinent to a project of this complexity. The present work was developed through the
GUIDE platform at commercial software MATLAB®, creating an executable through
the paradigm of event-driven programming, with the main objective of granting

autonomy to the user regarding his project.

KEY WORDS: event-driven programming, conceptual aircraft designs, jet aircraffts,

propeller aircrafis, users guide.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

Quando olhamos para um cdédigo computacional finalizado, normalmente a
questdo que vem em mente €: “por onde devo comegar?”. Sensagdes assim sao normais
j& que a escrita de um c6digo computacional €, por muitas vezes, feita de forma pessoal.
Cada pessoa tem sua forma de programar e nem sempre ¢ facil entender os cédigos

gerados por outras pessoas, por melhor estruturado que o codigo esteja.

Pensando na problematica que ¢ ter uma ferramenta computacional em que o
usudrio necessita primeiramente entender linhas de codigos e posteriormente gravar
alguns comandos para executad-los através do proprio teclado, foram criadas as
interfaces graficas de usudrios, que nada mais sdo do que ambientes onde sdo aceitos
entradas através de sistemas como o mouse ou o proprio monitor (fouchscreen),
fornecendo saidas graficas no monitor. A Figura 1 exemplifica como um codigo com

interface pode ser mais familiar a um usuério.

function initialize gui (fig handle,

handles, isreset)
3 I i fi 1

f1

if isfield(handles, 'm ta') && ~isreset
return;

end

4| Untitled - m]
handles.metricdata.density = 0;
handles.metricdata.volume = 0; Measures Units.

', handles.metricdata.density): Density(D): 0| Ib/euin (®) English Unit System
, handles.metricdata.volume); O S.1 Unit System
Volume(V): 0| cuin

Mass(D*V): 0 b Calculate Reset

set (handles.density, '
set (handles. volume,

set (handles.mass, 'S

set (handles.unitgroup, ' , handles.english};

set (handles.textd, 'S
set (handles.text5, '

set (handles.texté, '

Update handles structure

guidata (handles.figurel, handles);

Figura 1 —Mudancga de linhas de cédigo para interface de usudrio. Fonte: Prépria, 2018.
Na engenharia, ¢ muito comum observar a pratica da programagao de forma a
criar ferramentas que solucionam problemas de forma mais eficaz, pensando no tempo
computacional utilizado, porém nem sempre sdo encontradas interfaces graficas destas

ferramentas para auxiliar o tempo humano utilizado, inclusive quando o tema abordado



¢ projeto de aeronaves. Por vezes o usuario necessita entrar nas linhas de codigo,

entender linha a linha para apenas entdo comegar seu projeto.

Se tratando de projetos de aeronaves, segundo (Raymer, 1999), inicia-se pelo
projeto conceitual, onde sdo definidas as carateristicas basicas da aeronave. Para
(Barros, 2000), esta etapa se divide em duas, onde na primeira sdo definidas as
especificagdes e requisitos para a aeronave enquanto que na segunda etapa sao
realizados os estudos preliminares com a finalidade de delimitar o protdtipo da
aeronave. Para (Venson, 2013), a etapa de projeto conceitual ¢ a que tem maior
influéncia no resultado final do projeto como um todo, apontando para o sucesso ou

fracasso comercial da aeronave.

Surge entdo a ideia de criar uma ferramenta computacional que alie projetos de
aeronaves com uma interface grafica de usudrio, criando uma ferramenta computacional
que seja responsavel pelos célculos existentes na fase de projeto conceitual de
aeronaves, mas que também mantenha o usudrio conectado a ferramenta por meio da

interface.

(Corke, 2003) desenvolveu um fluxograma mostrando onde cada etapa de um
projeto se encontra, cronologicamente. Neste presente trabalho, as etapas de Requisitos

de Missao e Projeto Conceitual serdo abordadas.

A fase chamada Projeto Conceitual desenvolve o primeiro tamanho geral e
configuracdo para uma nova aeronave. Envolve as estimativas dos pesos e a escolha de
caracteristicas aerodindmicas que serdo mais adequadas aos requisitos de missdo
estabelecidos na proposta do projeto. O projeto fara estimativas do arrasto total e do
tamanho dos componentes da aeronave. Ele determinard a melhor estrutura para
acomodar a carga paga e o posicionamento das asas e do motor. O projeto conceitual
localizard os principais grupos de pesos da aeronave para atender aos requisitos de
estabilidade estatica e dimensionara as superficies de controle para atingirem um grau

desejado de manobrabilidade.

Em alguns casos, os requisitos de missdo podem nao ser atingidos, sendo
necessario que haja um relaxamento destes requisitos, que € representado pelo loop
mostrado no fluxograma da Figura 2. Quando os requisitos forem atingidos, pode-se

passar para a etapa seguinte, chamada Projeto Preliminar.



I Pesquisa, Desenvolvimento e Analise de Mercado |

_)l Requizitosde Miz=do |

| Projeto Conceitual |

Requisitos
Satisfeitos?

Sim

Projeto Preliminar

Parar AvaliacoFinal

Seguir

| Projeto Detalhado |

|

| Fabricacdo dePrototipo |

|

| Testes de voo |

Figura 2 — Fluxograma de projetos de aeronaves. Fonte: Corke, 2013.

Para a etapa de especificacdes e requisitos, ¢ definida a finalidade da aeronave,
qual ¢ o desempenho almejado pela mesma, sua missdo tipica a ser realizada e suas
caracteristicas desejadas, a fim de elaborar uma lista de requisitos que serve de base
para a realizacdo dos estudos preliminares, que culminardo com a delimitacdo de um
esboco inicial de projeto (Barros, 1989). Para a delimitacdo deste esbogo, utilizam-se
métodos comparativos entre as diversas aeronaves existentes para identificar

caracteristicas essenciais e desejaveis para a aeronave a se projetar.

O trabalho foi dividido em duas etapas, sendo a primeira a criagdo do codigo
desenvolvido no software comercial MATLAB® e a segunda etapa o teste do software
criado, utilizando duas aeronaves ja existentes de forma a obter resultados que garantam

um nivel seguro de confiabilidade para a ferramenta em desenvolvimento.

No Capitulo 2, Revisdo de Literatura, sera feita uma breve revisao bibliografica
apontando os principais temas envolvidos neste trabalho, apontando temas como
interface de usuarios, programacao orientada a eventos, desenvolvimento de aplicativos
utilizando o software comercial MATLAB® e etapa conceitual de projetos de

acronaves.



No Capitulo 3, Metodologia, sera feita uma explicacdo de como o software foi
desenhado, de forma que o usuario tenha conhecimento de todas as ferramentas
disponiveis no software. Posteriormente, sera feita a modelagem para dois tipos
diferentes de aeronaves com o intuito de apontar a forma de se utilizar a interface criada
bem como demonstrando através dos exemplos o nivel de confiabilidade que o software

atingiu.

No Capitulo 4, Resultados, sera aplicada a metodologia presente no Capitulo 3 e

a consequente analise dos resultados obtidos através do software.

No Capitulo 5, Conclusdes, serd apresentada uma revisdo geral sobre as
conclusdes e melhorias obtidas com o uso do software bem como a apresentacdo de

ideias para implementagdes futuras.

O objetivo deste projeto de conclusdo de curso ¢ desenvolver um software para o
uso em atividades referentes a projetos conceituais de aeronaves, utilizando a
plataforma de desenvolvimento do software comercial MATLAB® através do
paradigma de programacao orientada a eventos, criando uma interface de usuario onde o
mesmo pode entrar com os seus dados e de forma quase que imediata, imprimir seus
resultados na propria tela do software, otimizando todo o processo de célculo na fase

conceitual de um projeto de aeronave.



CAPITULO 2

REVISAO DE LITERATURA

Neste capitulo serd abordada uma breve revisdo sobre os principais conceitos
utilizados para o desenvolvimento do trabalho. Primeiramente, sera falado a respeito do
paradigma de programacao utilizado para o desenvolvimento de interface de usudrios,
chamado de programacao orientada a eventos. Posteriormente, um breve resumo sobre a
importancia da interface de usudrios nos cddigos computacionais ¢ a forma de reter o
usuario a esta forma de uso de softwares. Em seguida, uma explicacdo sobre as
maneiras de se desenvolver aplicativos interfaceados utilizando o software comercial
MATLAB®. Para finalizar a revisdo, serd feito um estudo da revisdo de projetos
conceituais de aeronaves, destacando suas principais abordagens bem como as equagdes

matematicas utilizadas em meio ao cddigo produzido.

2.1 Programacio orientada a eventos
A programacdo orientada a eventos ¢ um dos paradigmas de programagao
existentes. Outros paradigmas existentes sdo o paradigma da programacdo orientada a

objetos e o da programacao funcional, por exemplo.

Diferente de programas tradicionais que seguem um fluxo de controle
padronizado, no paradigma orientado a eventos os programas sdo pequenos trechos de
codigo que executam agdes em resposta a determinados eventos, produzindo respostas e
realizando uma tarefa em resposta a este evento. Estas respostas sdo chamadas handles

(Cristian da Silva, 2014).

O controle de fluxo de programas orientados a eventos sdao guiados por
indicacdes externas, chamado eventos. Este tipo de aplicacdo ¢ amplamente utilizado no
desenvolvimento de sistemas com interface de usuarios (como formularios, botdes,

caixas de texto). A Figura 3 exemplifica o fluxo de informagdes desenvolvido.
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Figura 3 — Fluxograma de eventos em POE. Fonte: Ferg, 2006.

2.2 Interfaces de Usuarios

De acordo com Cardoso (2006), a interface de usudrio pode ser definida como a
ligacdo entre o sistema e o usuario, 0 meio que permite o acesso ao sistema. Podem-se
ter interfaces simples, baseadas em textos mais utilizados em sistemas antigos, ou
interfaces graficas que permitem a interagdo com o sistema ndo somente através do

teclado, mas também do mouse ou de outro dispositivo.

Ao se definir uma interface, ha a necessidade de demonstrar através de icones e
menus todo o conteudo do software, todas as suas funcionalidades, devendo assim

otimizar todos os recursos disponiveis no sistema.

E necessario que ao criar a interface, o usuario seja atraido pela mesma, uma vez
que qualquer dificuldade que o usuario encontre pode fazer com que o mesmo desista de
utiliza-la, ou mesmo tenha que se submeter a um tempo maior de treinamentos.
Portanto, aconselha-se que a interface atenda aos trés principais pontos de boas

experiéncias: desejabilidade, usabilidade e utilidade, como mostrado na Figura 4.

Segundo Sommerville (2003), para se criar uma interface de usuarios, devem-se
atender alguns principios gerais que visam orientar o projetista na criacao de um sistema

que faca com que o usudrio tenha total aproveitamento de todas as funcdes, sdo elas:



familiaridade com o wusudrio, consisténcia, minimo de surpresas, facilidade de

recuperacdo e orientagdo do usudrio.

BOAS EXPERIENCIAS

necessariamente atendem a
pontos

principais:

desejabilidade &
‘
usabilidade f‘“

Ny

Figura 4 — Pontos chave na confecgcdo de uma Ul. Fonte: Albuquerque, 2015.

-Familiaridade com o usuario: deve-se conhecer qual o publico alvo para que se

faca uso de formas de expressao em que o publico venha a se familiarizar.

-Consisténcia: deve-se manter um padrdo para diferentes fun¢des, como por

exemplo, utilizar botdes idénticos para func¢des que sejam idénticas.

-Minimo de surpresa: o projetista deve tentar evitar chamar a aten¢ao do usudrio,
de forma que o usuario ndo se assuste, seja até mesmo com mensagens de pouca

relevancia ap6s a conclusdo de algum evento no software.

-Facilidade de recuperagao: Caso o usudrio cometa algum erro, a interface deve
possibilitar a recuperacdo de suas atividades sem que o mesmo tenha que reiniciar seu

trabalho do zero, como por exemplo, através de fungdes de desfazer.

-Orientacdo ao usuario: Caso o usuario cometa algum erro, € necessario que se
informe além do tipo de erro ocorrido, um caminho para se resolver este problema, bem

como orientagdes para evitar erros futuros.

2.3 Desenvolvimento de aplicativos através do Software MATLAB®

Um aplicativo ¢ um programa independente que fornece uma interface simples
onde o usuario executard comandos apenas clicando na interface de seu codigo. Os
aplicativos contém controles interativos, como menus, botdes e controles deslizantes,
que executam instrugdes especificas quando os usuarios interagem com eles. Os
aplicativos também podem conter graficos para visualizacdo de dados ou exploragao

interativa de dados. Além disso, pelo MATLAB® ¢ possivel compartilhar os aplicativos



com outros usudrios ou distribui-los de forma independentes usando o compilador
MATLAB Compiler ™. Existem trés diferentes maneiras de se construir um aplicativo
através do software comercial mencionado, utilizando a plataforma App Designer, o

ambiente GUIDE e através das linhas de codigo.

O App Designer, mostrado na Figura 5, ¢ um ambiente avancado de funcao
drag-and-drop introduzido na versao R2016a do MATLAB®. Este ambiente inclui uma
versdo totalmente integrada do editor do MATLAB®. O layout e as visualizagdes de
codigo sdo fortemente vinculados, de modo que as alteragdes feitas em uma
visualizacdo afetam imediatamente o codigo. Um conjunto maior de controles
interativos estd disponivel, incluindo medidores, botdes e interruptores. A maioria dos
graficos 2D e 3D também sdo suportados. Essa abordagem suporta a maioria dos
aplicativos que ndo exigem plotagens polares, subplots ou interacdes graficas.

(MathWorks, 2018).
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Figura 5 — Ambiente App Designer do software comercial MATLAB®. Fonte: MathWorks, 2018.

J4 o ambiente do MATLAB® chamado GUIDE, mostrado na Figura 6, também
¢ um ambiente drag-and-drop para layout de interfaces de usuarios (Uls). O usudrio
codifica o comportamento interativo de seu aplicativo separadamente, no editor do
MATLAB®. Os aplicativos criados usando o GUIDE podem exibir qualquer tipo de
grafico do MATLAB®. O GUIDE também fornece varios componentes interativos,
incluindo menus, barras de ferramentas e tabelas. Esta abordagem ¢ muito utilizada para
criar aplicativos simples que possam exibir qualquer tipo de plotagem (MathWorks,

2018).
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Figura 6 — Ambiente GUIDE do software comercial MATLAB®. Fonte: MathWorks, 2018.

E possivel também codificar o layout e o comportamento do seu aplicativo
utilizando totalmente as fungdes do MATLAB®. Nesta abordagem, mostrada na Figura
7, o usuario cria uma figura tradicional como a mostrada na Figura 6 e coloca

componentes interativos nessa figura através das linhas de codigo. (MathWorks, 2018).
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Figura 7 — Linhas de cédigo geradas pelo software comercial MATLAB®. Fonte: MathWorks, 2018.

2.4 Projetos Conceituais de Aeronaves
(Venson, 2013) define que no projeto conceitual, questdes basicas sobre o
arranjo da configuracdo, dimensionamento, pesos e desempenho da aeronave deverdo

ser respondidas, como por exemplo, o calculo do peso maximo de decolagem ou se a
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empenagem a ser utilizada sera em T ou canard. Sendo assim, as proximas segdes serao
apresentadas de forma a responder as questdes pertinentes a esta fase do projeto.
A Figura 8 mostra as etapas que se sucedem durante a fase do projeto conceitual.

Apesar de os parametros geométricos e de performances serem estimados, eles seguem

uma fluxo légico de calculo.

R T

PROJETO PRELIMINAR

REQUISITOS DE VOO
PROJETO CONCEITUAL
Layout Geral da Localizacdo e Localizacdo das Localizacdo e
Aeronave Tipo de Asa Empenagens Tipo do Motor
Caracteristicas Enflechamento
Geométricas —.[ Alongamento F Afilamento e Diedro
Polar de Arrasto da Area Molhada Area Molhada Coeficientes
Aeronave da Asa da Aeronave de Arrasto
Estimativa de Pesos > Peso Mdximo de Peso Vazio Peso de
da Aeronave Decolagem Operacional Combustivel
Razdo Empuxo-Peso ou o Tendéncia Métodos Correlacdo com
Poténcia-Peso = Histdrica Empiricos Velocidade
Tendéncia Métodos Correlagdo com
Gy > Historica Empiricos Peso Maximo
-
Estimativa de . | Velocidade de Distancia de Voo de Subida e
Desempenho - Stall Decolagem Voo de Descida
EnCGTE l}lsta_ncm de Véo -L!e
Aterrissagem Cruzeiro
Dimensionamento da Asae Momento de
Fuselagem ..
Aeronave Empenagens Inércia
Expectativa de Mudanga de REINICIO DO
Requisitos de Véo Caracteristicas PROJ. CONCEITUAL

Figura 8 — Fluxograma das etapas de um projeto conceitual de aeronave. Fonte: Venson, 2013.

As fases de calculo mostradas na Figura 8, desde o layout geral da aeronave até
o dimensionamento inicial da aeronave, serdo mostradas nas proximas secdes deste

trabalho.
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2.4.1 Estimativa de Polar de Arrasto de Aeronaves

A polar de arrasto ¢ dada pela Equagao (1)
Cp = Cpo + k,CE Eq. (1)
Onde ¢ necessario se obter os parametros Cpq € k.
O coeficiente de arrasto parasita, Cpg, € obtido a partir da Equacao (2):

S
Cpo = Cre—=t Eq. (2)

SREF

Ja o coeficiente de fricgdo de superficie equivalente, Cr,, € razdo de area

Swet

p— sdo obtidos através de tabelas de tendéncia historica, mostradas nas
EF

molhada,

Tabelas 1 e 2:

. S
Para o parametro SW—“ tem-se a Tabela 1:

REF

Tabela 1 — Estimativa da razéo de drea molhada de diferentes tipos de aeronaves. Fonte: Venson, 2013.

Syet Desvio
Tipo de Aeronave

SREF Padrao
Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora a Pistdo 4.5 +1.0
Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora Turbo-hélice 5.5 +1.5
Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Pistdo 4.0 +0.5
Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Turbo-hélice 5.5 +1.0
Aeronave Cargueiro ou Bombardeiro Militar a Hélice 5.0 + 1.0
Aeronave Cargueiro ou Bombardeiro Militar a Jato 5.5 +1.0
Aeronave de Transporte de Passageiros a Hélice 55 +1.0
Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato 6.0 +1.0
Aeronave Executiva a Jato 5.5 +1.0

Ja para Cf, tem-se a Tabela 2:




12

Tabela 2 — Tendéncia histdrica para o coeficiente de fricgdo de superficie equivalente. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de Aeronave Cre
Aeronave leve com estrutura corrugada e trem fixo 0.0150
Aeronave leve com revestimento de tela, asa com montante € trem 0.0100
fixo
Aeronave leve com revestimento de aluminio, asa com montante e 0.0080
trem fixo
Aeronave leve com revestimento de aluminio, asa sem montante e 0.0070
trem fixo
Aeronave leve com revestimento de aluminio, asa sem montante e 0.0055
trem retratil
Aeronave anfibia mono ou multimotora a hélice 0.0065
Aeronave militar de treinamento a jato 0.0040
Aeronave militar de combate a jato 0.0035
Aeronave bombardeiro e aeronave civil cargueira a hélice 0.0045
Aeronave bombardeiro e aeronave civil cargueira a jato 0.0040
Aeronave civil de transporte a hélice 0.0035
Aeronave civil de transporte a jato 0.0030
Aeronave supersonica de combate aéreo e de transporte 0.0015

Deve-se atentar que de acordo com a Tabela 2, aeronaves leves sdo aeronaves

com o MTOW até 3500 kg.

Portanto, com as Tabelas 1 e 2, € possivel calcular o valor de Cp.

Ja para a constante do coeficiente de arrasto induzido, k,, pode-se utilizar a

relagdo para o angulo de ataque induzido na asa, em funcao do alongamento da asa e do

fator de eficiéncia aerodinamica, dada pela Equacdo (3):

I = 1
2T mAR, e,

Eq. (3)
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O alongamento da asa, AR,,, pode ser obtido de duas formas. A primeira ¢é

através da Equacao (4):

b2
AR, = —

S Eq. (4)

A segunda forma ¢ utilizando uma tabela de tendéncia historica para

alongamentos e afilamentos de asas, mostrada na Tabela 3.

Tabela 3 — Tendéncia historica do alongamento e afilamento para asas de aeronaves. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de Aeronave AR, A
Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora a Pistdo 72+£1.2 0.5a1.0
Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora Turbo-hélice 84+2.1 0.5al1.0
Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Pistdo 7.8+0.7 0.5a1.0
Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Turbo-hélice 9.1+1.4 0.5a1.0
Aeronave Cargueiro ou Bombardeiro Militar a Hélice 9.6+1.5 0.5a20.8
Aeronave Cargueiro ou Bombardeiro Militar a Jato 73+1.6 0.3a0.5
Aeronave de Transporte de Passageiros a Hélice 10.1 £1.5 0.5a20.8
Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato 83+1.0 0.3a0.5
Aeronave Executiva a Jato 8.0+1.3 0.3a0.5

Definido o alongamento da asa, € necessario definir o fator de eficiéncia
aerodinamica (e), que depende apenas das caracteristicas geométricas da asa. Para
determinar este fator, pode-se utilizar a correlacdo entre eficiéncia aerodindmica,

afilamento (1) e alongamento da asa, como mostrado na Figura 9:

0.le

0.12

0.04

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
afilamento (M)

Figura 9 — Eficiéncia aerodindmica em fung¢do do alongamento e afilamento. Fonte: Venson, 2013.
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Outra forma de se obter o afilamento da asa € através da razdo entre a corda

geométrica na ponta da asa e a corda na raiz da asa, como na Equagdo (5):

Cti
1=

Eq. (5)

CTOOt

A partir do alongamento e do afilamento, estima-se o fator inverso do fator de

eficiéncia aerodindmica, tendo desta forma, todos os dados para a obtencao de k.

2.4.2 Estimativa dos Pesos de Aeronaves
Existem trés diferentes maneiras de se estimar os pesos de uma aeronave. Os trés
métodos serdo abordados a seguir. Cabe lembrar que a terceira estimativa sera a

utilizada em projetos por se tratar de uma estimativa mais refinada que as anteriores.

2.4.2.1 Primeira Estimativa dos Pesos de Aeronaves
Para uma aeronave carregada, pronta para o voo, o peso de decolagem da
acronave pode ser definido como o peso bruto de decolagem, denotado por W,

expresso em fungdo dos demais pesos da aeronave:
Wo = Whyayioad + Wruet + Wempty Eq. (6)
Onde W, = TOW [N]
Whpaytoaa = PLW [N]
Wryer = TFW [N]
Wempty = OEW [N]

Considerando que a carga paga da aeronave seja conhecida, por requisitos de
capacidade de passageiros ou requisitos de carga, o peso de combustivel e o peso vazio

podem ser reescritos em fun¢do do peso bruto, como mostrado na Equag¢ao (7):

w, W, .. W
Wo = Whayioaq + —ss Wy + —222 Oy, Eq. (7)
W, W,

Reagrupando os termos contendo o peso bruto Wy:

Wa load
W0= pay

1— Wempty _ quel Eq- (8)
Wo Wo
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Na Equagéo (8), a razdo entre o peso vazio operacional Weps, € 0 peso bruto

da aeronave ¢ denominada fragdo de peso vazio, € a razao entre o peso de combustivel e

0 peso bruto ¢ denominada fracdo de combustivel.

Para estimar o peso bruto de decolagem W, da aeronave podem-se utilizar
métodos analiticos ou empiricos para determinar a fragdo de peso vazio e a fragdo de

combustivel.

Pela forma empirica, a determinagdo da fragdo de peso vazio é baseada na
analise de tendéncia historica para pesos brutos de aeronaves. Neste método, a fracao de
peso vazio € estimada por uma equacdo empirica em funcdo de trés constantes a, C e K,

onde as constantes a ¢ C podem ser obtidas a partir da Tabela 4:

Tabela 4 — Estimativa das constantes da equagdo empirica para fragdo de peso vazio. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de Aeronave a C

Aeronave Geral e Utilitdria Monomotora a Pistao 0892+ 0131 | -0.047

Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora Turbo-hélice | 0892 +0.131 | -0.047

Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Pistdo 0.766 £ 0.175 | -0.020

Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Turbo-hélice | 766+ 0.175 | -0.020

Aeronave Cargueira ou Bombardeiro Militar a Hélice 3.013+1,051 | -0,132

Aeronave Cargueira ou Bombardeiro Militar a Jato 0.706 + 0.439 | -0.034

Aeronave de Transporte de Passageiros a Hélice 0.713+0.105 | -0.014
Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato 138540141 | -0.070
Aeronave Executiva a Jato 0.786 +0.129 | -0.028

Ja o valor de K ¢ igual a 1.0 para asas com enflechamento fixo e 1.04 para asas

com enflechamento variavel.
A equagdo empirica ¢ dada pela Equagao (9):

W
%pty =a.WEK Eq. (9)
0
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Para estimar a fracdo de combustivel da aeronave, ou fracdo de peso de
combustivel, no peso bruto de decolagem, considera-se a missao tipica de uma aeronave
comercial de transporte de passageiros, apresentada através do diagrama mostrado na

Figura 10, baseada nas seguintes etapas:

e Taxie Decolagem: etapa 0 a 1;

e Voo em subida: etapa 1 a 2;

e Voo em cruzeiro: etapa 2 a 3, incluindo o voo de cruzeiro da missdo principal e
da reserva técnica;

e Voo em descida: etapa 3 a 4;

e Voo em espera ¢ aproximagao: etapa 4 e 5;

e Aterrissagem e Taxi: etapa 5 a 6.

- Cruise

f f‘.f'

/I.IJ

descent

cruise climb

loiter &
approach
taxi & take-off landing & taxi
2 3
cruise start i "' : ff. eruise end
trip cruise reserve cruise

Figura 10 — Esquema de missdo tipica de voo de aeronaves comerciais de passageiros. Fonte: Venson, 2013.

O peso total de combustivel carregado pela aecronave pode ser aproximado pela
diferenca de peso entre o peso bruto de decolagem W, e o peso da aeronave ao final da

missao tipica W.
Wryer = Wo — We Eq. (10)

Manipulando algebricamente a Equagao (10) para introduzir a fragdo de

peso de combustivel, chega-se na Equagao (11):



quel — WO - W6 -1 W6
Wo Wo Wo
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Eq. (11)

Matematicamente, a razdo entre o peso da aeronave no final da missdo e o peso

bruto de decolagem ¢ denominada fragdo de peso da missao, sendo expressa em funcao

das fracdes de peso da aeronave em cada etapa, como na Equagdo (12):

We _ W W, W5 W, W5 We

Eq. (12)

Introduzindo a razdo do peso final com o peso bruto de decolagem, tem-se a

Equagao (13):

quel _ WO - W6 _ W6
Wo Wo Wo

W, W, Wy W, We W,
Wo Wy W, W3 W, Wy

Eq. (13)

Algumas destas fragdes podem ser estimadas com base em referéncias historicas

para aeronaves conforme a Tabela 5.

Tabela 5 — Estimativa das fragdes de peso na missdo tipica de aeronaves. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de Aeronave & & & %

W, W,y W3 Wy
Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora a Pistao 0.990 | 0.992 | 0.993 | 0.993
Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora Turbo-hélice | 0.990 | 0.992 | 0.993 | 0.993
Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Pistao 0.984 | 0.990 | 0.992 | 0.992
Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Turbo-hélice | 0.981 | 0.985 | 0.985 | 0.995
Aeronave Cargueira ou Bombardeiro Militar a Hélice | 0.975 | 0.980 | 0.990 | 0.992
Aeronave Cargueira ou Bombardeiro Militar a Jato 0.975 1 0.980 | 0.990 | 0.992
Aeronave de Transporte de Passageiros a Hélice 0.970 | 0.985 | 0.985 | 0.995
Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato 0.970 | 0.985 | 0.985 | 0.995
Aeronave Executiva a Jato 0.970 | 0.985 | 0.990 | 0.995

Entretanto, para as etapas de voo de cruzeiro e voo de espera, as fracdes de peso

dependem do tipo de aeronave, podendo ser estimadas através do consumo especifico

de combustivel e/ou alcance/autonomia desejado para a aeronave.
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O consumo especifico de combustivel depende do tipo de motor utilizado pela

aeronave e do regime de voo da aeronave, cujos valores sdo apresentados em tabelas de

tendéncia como as Tabelas 6 ¢ 7.

Para aeronaves com motores a jato, tem-se a Tabela 6:

Tabela 6 — Estimativa de consumo especifico de combustivel de motores a jato. Fonte: Venson, 2013.

Maximo
Voo de espera Voo de cruzeiro
continuo [Mach 0.2 até 0.5] | [Mach 0.5 até 0.9]
. ach 0.2 até 0. ach 0.5 até 0.
Tipo de motor Bypass [decolagem]
TSFC (kg/kN.h) | TSFC (kg/kN.h) TSFC (kg/kN.h)

Turbojato N/A 105.0 123.8 134.9
Turbofan de 0.1a1.0 78.2 97.0 108.1
baixo bypass 1.1a2.0 55.2 74.0 85.1
2.1a3.0 46.9 65.7 76.9

Turbofan de
3.1a4.0 42.2 61.0 72.1

médio bypass
4.1a5.0 39.0 57.7 68.9
5.1a6.0 36.6 553 66.5
6.1a7.0 34.7 53.4 64.6
Turbofan de alto | 7.1a8.0 33.1 51.9 63.1
bypass 8.1a9.0 31.8 50.6 61.8
9.1a10.0 30.7 49.5 60.7
10.1 + 29.8 48.5 59.7

Para aeronaves a jato, na etapa de voo de cruzeiro com alcance pré-definido por

requisitos comerciais, a fracdo de peso pode ser estimada pela Equacao de Breguet para

alcance de aeronaves a jato, dada pela Equacao (14):

Onde:

—9-RTSFCcryise

3

().~
DJ cruise 4 3k2.CD0

Eq. (14)

Eq. (15)




Para aeronaves com motores a hélice/eixo, tem-se a Tabela 7:
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Tabela 7 — Estimativa de consumo especifico de combustivel de motores a hélice/eixo. Fonte: Venson, 2013.

Maximo
Voo de espera Voo de cruzeiro
continuo
[Mach 0.1 até 0.2] | [Mach 0.2 até 0.8]
[decolagem]
Tipo de motor
SFC SFC SFC
(kg/shp.h) | MH | (kg/shp.h) | "MH | (kg/shp.h) | TH
Pistdo naturalmente
aspirado — passo da 0.16 70% 0.17 70% 0.18 70%
hélice fixo
Pistdo naturalmente
aspirado — passo da 0.16 80% 0.17 80% 0.18 80%
hélice variavel
Pistdo com
sobrealimentaciio — 0.17 80% 0.18 80% 0.19 80%
passo da hélice variavel
Pistao radial com
sobrealimentaciio — 0.18 80% 0.20 80% 0.22 80%
multiplas velocidades
Turbo-hélice de eixo 021 | 80% | 023 80% 025 | 80%
anico
Turbo-hélice com eixo 0.20 80% 0.22 80% 0.24 80%
de turbina livre
Turboeixo com turbina 025 i 027 i 029 )
livre
Propfan com turbina 020 |85% | 022 85% 0.24 85%
livre

Enquanto que para aeronaves a hélice, na etapa de voo em cruzeiro com alcance

pré-definido por requisitos comerciais, a fracao de peso pode ser estimada da seguinte

forma pela Equacao de Breguet para alcance de aeronaves a hélice, Equacao (16):
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— 9-R.SFCcryise

% =e nH'(%)cruise Eq (16)
W,

Onde:

L) 1
= = Eq. (17
(D cruise 2‘/k2.CDO q( )

Para aeronaves a jato, na etapa de voo de espera com tempo de espera pré-
definido por requisitos regulamentares, a fracdo de peso pode ser estimada da seguinte

forma:

—9.ETSFCipiter
L

% =e (E)IOiter Eq (18)
W,

Onde:

L) 1
= =07 Eq. (19
(D loiter 24/ k,.CD, a-(19)

Enquanto que para aeronaves a hélice, na etapa de voo de espera com tempo de
espera pré-definido por requisitos regulamentares, a fracdo de peso pode ser estimada da

seguinte forma:

_g-E-V(i-SFCloiter
% =e nH'(B)loiter Eq- (20)
W,

Onde:

L 3

(5>zouer T 4/3.k,.CD, Ba. 1)

O MTOW pode ser obtido de forma iterativa a partir da relagdo desenvolvida
para o peso bruto em fungdo das fragdes de peso vazio e de peso de combustivel, para
uma dada carga paga conhecida de requisitos comerciais ou requisitos de carga.
Primeiramente, estima-se um valor inicial para o peso de decolagem da aeronave,
calculando com esse primeiro peso estimado a fracdo de peso vazio da aeronave
(OEW). Com base nos requisitos comerciais de alcance calcula-se a fracdo de peso de
cruzeiro e com base nos requisitos regulamentares calcula-se a fracdo de peso de espera,

determinando assim a fracdo de peso de combustivel. Com base nas fracdes de peso
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vazio ¢ de combustivel, determina-se um novo peso bruto, iterando o céalculo até um

residual nulo. A Figura 11 demonstra o procedimento para aeronaves a jato.

Peso Bruto da Aeronave

estimativa

Figura 11 — Fluxograma para estimativa de peso de aeronave a jato. Fonte: Venson, 2013.

A Figura 12 demonstra o procedimento para aeronaves a hélice.

Peso Bruto da Aeronave

3
4
E 3

Figura 12 — Fluxograma para estimativa de peso de aeronave a hélice. Fonte: Venson, 2013.

As estimativas de peso bruto de decolagem estdo associadas a um requisito de
voo estabelecido para uma missdo tipica da aeronave. Em termos regulamentares, as
aeronaves civis devem cumprir requisitos de reserva técnica de combustivel para cada

missdo tipica planejada. Essa reserva técnica de combustivel considera a
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impossibilidade de aterrissagem no destino original ¢ a necessidade da aeronave em

voar até um destino alternativo.

Apesar do calculo da reserva técnica ser complexo para o planejamento de voo,
uma boa aproximacgao a ser utilizada no projeto conceitual é considerar a reserva técnica
como um acréscimo no alcance nominal da aeronave. Para o projeto conceitual, uma
vez conhecido o alcance nominal pode-se estimar, através dos requisitos
regulamentares, o alcance equivalente da aeronave, que corresponde a soma do alcance

nominal mais o acréscimo de alcance devido as reservas técnicas.
Com relacdo a reserva técnica de alguns tipos de aeronaves comerciais:

e Em aeronaves a hélice de voos domésticos: a reserva técnica deve incluir
combustivel para voar até um destino alternativo, mais combustivel para voar
em altitude de espera por 45 minutos (Fonte: RBAC 121.643a).

e Em aeronaves a hélice de voos internacionais: a reserva técnica deve incluir
combustivel para voar até um destino alternativo, mais combustivel para voar
em altitude de espera por 90 minutos (Fonte: RBAC 121.643b).

e Em aeronaves a jato de voos domésticos ou internacionais: a reserva técnica
deve incluir combustivel para voar até o destino alternativo mais distante do
plano de voo, mais combustivel para voar um acréscimo de 10% do tempo até o
destino original, mais combustivel para voar a 1500ft acima do aeroporto

alternativo durante 45 minutos (Fonte: RBAC 121.645).

2.4.2.2 Segunda Estimativa dos Pesos de Aeronaves
No célculo da fracdo de peso de combustivel um dos pardmetros dominantes ¢
fragdo de peso de cruzeiro W5 /W,, a qual é estimada através da razdo L/D ou eficiéncia

aerodinamica.

Como apresentado anteriormente, a eficiéncia aerodinamica em voo de cruzeiro
para aeronaves a jato e a hélice pode ser estimada através de equagdes para a condigao
de alcance maximo. Entretanto, o coeficiente de sustentacdo — consequentemente a
eficiéncia aerodinamica — esta associado a velocidade de voo da aeronave. Isso significa
que para uma dada velocidade de voo, pressuposta para a estimativa de peso, existe um
valor tnico de L/D que pode ou ndo ser o valor de eficiéncia aerodinamica para a

condicdo de alcance méaximo (na condicdo de alcance méximo haverd uma dada
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velocidade de voo). A eficiéncia aerodinamica de cruzeiro em funcao do coeficiente de

sustentacdo e do coeficiente de arrasto ¢ expressa por:

CDcruise CDO + k2' CL%ruise LCA + kz_ CLcruise
cruise

D

<L ) CLcruise CLcrusie 1
cruise Eq‘ (22)

O coeficiente de sustentacdo de cruzeiro em funcdo da velocidade de voo e do

peso médio em cruzeiro ¢ dado por:

2W cruise
cruise Do. S. VOZ q. (23)

Para as estimativas de peso dentro do projeto conceitual o peso médio em
cruzeiro W, ,,ise pode ser obtido considerando o peso médio da aeronave durante a
missdo tipica, ou seja, o valor médio entre o peso de decolagem W, e o peso de
aterrissagem W.

_ Wo + W _ Wy + (WO B quel) _ 2Wo — quel
Wcruise - 2 - 2 - 2

Reiterando que o peso médio em cruzeiro na verdade corresponde ao peso médio
da aeronave entre o inicio do voo de cruzeiro W, e o final do cruzeiro Ws.
Considerando as demais etapas pequenas em relagdo ao cruzeiro, a Equacao (24) pode

ser empregada com boa precisao.

Do ponto de vista de projeto conceitual, para determinar o coeficiente de
sustentacdo da aeronave para uma dada velocidade de voo de cruzeiro desejada ¢
necessario conhecer o peso médio da aeronave em voo de cruzeiro. Em uma primeira
estimativa de peso, considera-se o valor de L/D obtido através da equacdo baseada na
polar de arrasto, independentemente da velocidade, visto que ndo se conhece o peso da
aeronave. Uma forma de melhorar a qualidade do processo de estimativa de peso ¢
recalcular de forma iterativa os valores de L/D de cruzeiro em funcdo da velocidade de

cruzeiro para cada novo peso estimado.

Em termos praticos de céalculo, com algumas poucas iteracdes chega-se na
convergéncia do valor estimado com o novo valor calculado. A Figura 13 mostra o
procedimento a ser adotado para aeronaves a jato. Ele ¢ valido para aeronaves a hélice

também, substituindo TSFC por SFC.
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Figura 13 — Fluxograma para segunda estimativa de peso de aeronaves a jato. Fonte: Venson, 2013.
2.4.2.3 Terceira Estimativa dos Pesos de Aeronaves

Como apresentado anteriormente, durante o processo de estimativa de peso de
aeronaves ¢ necessario recalcular a eficiéncia aerodindmica da aeronave a cada passo de
iteragdo. Além de outros pardmetros que afetam a eficiéncia aerodindmica, a area da asa
tem influéncia direta no processo de estimativa do peso. Entretanto, na primeira

estimativa de peso ndo se considera a area da asa visto que essa nao ¢ conhecida.

Apbs cada estimativa de peso, considerando o peso bruto de decolagem
calculado, calcula-se a carga alar e a area da asa utilizando, por exemplo, equagdes
empiricas de tendéncia. Cada novo valor de peso bruto estimado para aeronave ird
refletir em uma nova carga alar, e assim uma nova area de asa. Antes disso, porém, ¢é

necessario apresentar o conceito de carga alar.

A razdo entre o peso ¢ a area de referéncia da asa em aeronaves ¢ definida como
carga alar e ¢ um dos pardmetros que afetam diretamente no desempenho. A carga alar
afeta diretamente a velocidade de estol, a distdncia de decolagem e aterrisagem, a razao

de subida e a manobrabilidade da aeronave.

Uma aeronave com carga alar menor terd velocidade de estol menor, ird acelerar
mais rapido durante a decolagem, ira desacelerar mais rapido durante a aterrissagem,
reduzindo distancia de decolagem e aterrissagem. Em subida, quanto menor a carga alar

maior sera a razao de subida da aeronave, ou seja, maior o ganho de altitude por unidade
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de tempo. Em voo nivelado, quanto menor a carga alar maior sera a manobrabilidade da

aeronave, por exemplo, atingindo maiores velocidades angulares de rolamento.

Do ponto de vista do peso, a redu¢do implica na redugdo da carga paga ou da
quantidade de combustivel carregada pela acronave, os quais ambos terdo impacto em
aspectos operacionais da aeronave. Do ponto de vista da area da asa, o aumento da area
da asa implica no aumento da area molhada da aeronave, que aumenta o arrasto total da
aeronave, que ira requerer o uso de motores mais potentes que consomem mais
combustivel. Do ponto de vista pratico, a mudanca na carga alar da aeronave ¢ realizada
somente alterando o peso da aecronave e ndo a area da asa. Para uma estimativa inicial

de projeto, pode-se utilizar valores de carga alar de decolagem obtidos através de uma

tabela de tendéncia historica, como a Tabela 8.

Tabela 8 — Tendéncia historica da carga alar de decolagem para diferentes aeronaves. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave W/S (N/m2) W/S (kg/m2)

Aeronave geral e utilitdria monomotora a pistao 760 +£230 78 £23

Aeronave geral e utilitiria monomotora turbo-hélice 1720 +£490 175 £50
Aeronave geral e utilitdria multimotora a pistao 1260 £260 128 +27
Aeronave geral e utilitdria multimotora turbo-hélice 2100 +470 215 +48
Aeronave cargueira ou bombardeiro militar a hélice 3430 £1220 350 +£125
Aeronave cargueira ou bombardeiro militar a jato 5940 £1530 605 +£157
Aeronave de transporte de passageiros a hélice 2600 £760 265 +78
Aeronave de transporte de passageiros a jato 5600 +1290 570 £131
Aeronave executiva a jato 3470 +£900 354 £92

Outra forma de estimar valores de carga alar ¢ através de uma equacao empirica

apresentada em funcdo do peso bruto de decolagem e de constantes conforme mostrados

na Tabela 9.

Tabela 9 — Constantes empiricas da carga alar de decolagem para diferentes aeronaves. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave a C
Aeronave geral e utilitdria monomotora a pistdo 0.408 £0.14 0.804
Aeronave geral e utilitaria monomotora turbo-hélice 0.408 +0.14 0.804
Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistao 1.512+ 0.48 0.664
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Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 1.512+0.48 0.664
Aeronave cargueira ou bombardeira militar a hélice 53.2+£12.2 0.324
Aeronave cargueira ou bombardeira militar a jato 91.5+25.2 0.288
Aeronave de transporte de passageiros a hélice 59.6 £16.2 0.313
Aeronave de transporte de passageiros a jato 329.6 £ 62.6 0.206
Aeronave executiva a jato 142.3+46.9 0.268

A relagdo de tendéncia ¢ dada por:

w
— = aW§ Eq. (25)

Assim, pode-se concluir que para todos os tipos de aeronaves, o valor da carga

alar tende a aumentar com o aumento do peso de decolagem, mas de forma nao-linear.

A Figura 14 mostra o processo a se seguir a obten¢ao do novo peso levando-se
em consideragdo a carga alar. E importante observar que com a obtenc¢do do valor de
W,, pode-se agora recalcular a area molhada da aeronave S,,,.;, obtendo desta forma um

novo valor para os coeficientes da polar de arrasto.

Figura 14 — Processo iterativo multivaridveis para obtengdo da terceira estimativa de peso. Fonte: Venson, 2013.
2.4.3 Relagoes de Desempenho
A primeira relacdo de desempenho que merece destaque ¢ a carga alar, que foi
citada na se¢do anterior. Dando continuidade, a proxima se¢do abordaré a velocidade de
estol e as estimativas de decolagem e aterrissagem, razao empuxo-peso de aeronaves a

jato e razdo poténcia-peso de aeronaves a hélice.
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2.4.3.1 Velocidade de Estol

Para uma aeronave em voo, sempre existird uma velocidade aerodinidmica
minima que gera uma sustenta¢do igual ao peso da aeronave. Nesta velocidade
aerodindmica minima, o perfil aecrodinamico da asa estara sujeito a um coeficiente de
sustentagdo maximo. Essa velocidade na qual o coeficiente ¢ maximo ¢ chamada de

velocidade de estol.

Eq. (26)

2L 2W 2 (W)
S

V = = =
g Po- S. CLmax Po- S. CLmax Po- CLmax

Na Equacdo (26), em termos da carga alar da aeronave, quanto menor a carga

alar menor a velocidade de estol da aeronave.

A velocidade de estol da aeronave depende do coeficiente de sustentacao
maximo da asa da aeronave, o qual depende de caracteristicas geométricas: como o
alongamento, enflechamento e arqueamento, e de caracteristicas aerodinamicas do perfil

aerodinamico: como o niumero de Reynolds.

O arqueamento da asa pode ser alterado com o uso de dispositivos de hiper-
sustentagdo como flaps e slats, os quais alteram a curvatura do bordo de fuga e ataque
da asa, respectivamente. Mais ainda, diferentes tipos de flaps e slats alteram de forma

totalmente diferente o arqueamento da asa.

Pode-se estimar o coeficiente de sustentagdo maximo de asas com alongamentos
entre 4 ¢ 10 através da correlagdo com o enflechamento da asa a Y4 da corda da asa,

conforme a Figura 15.
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Figura 15 — Estimativa de coeficiente de sustentagdo mdximo de asas de aeronaves. Fonte: Venson, 2013.
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2.4.3.2 Razao Empuxo-Peso de Aeronaves a Jato

A razdo entre o empuxo dos motores € o peso da aeronave em aeronaves a jato ¢
dada pela Razdo Empuxo-Peso T /We afeta diretamente no desempenho da aeronave.
Por exemplo, uma aeronave com grande razao T /W ira acelerar mais rapido durante a
decolagem, conseguira efetuar voo em subida mais rapido e ird atingir uma velocidade

maxima maior.

Entretanto, para se atingir uma grande razao T /W os motores devem gerar um
grande empuxo, o que implica em utilizar motores mais potentes que consomem mais
combustivel, o que implica em aumentar o peso de combustivel carregado,
consequentemente, aumentar o peso da aeronave. Sendo assim, conclui-se que existe

uma relagao direta entre empuxo dos motores e peso no desempenho da aeronave.

Em termos praticos, o valor de T/W geralmente refere-se a condigdo de
decolagem, quando tanto o empuxo dos motores quanto o peso da aeronave sdo
maximos. Desta forma, entende-se que o valor de T/W nio ¢ constante durante o voo,
visto que o peso da aeronave varia na medida em que o combustivel é consumido e o

empuxo dos motores sofre alteragdo em funcdo da altitude de voo.

Para anélise de desempenho, deve-se sempre utilizar a mesma comparagdo para
T/W, ou seja, qualquer valor calculado de T/W durante a missdo deve ser corrigido

para a condicdo de decolagem.

Os métodos para correlacionar os valores de T /W durante as etapas da missido

com a condi¢do de decolagem serdo apresentados a seguir.

Para uma estimativa inicial de desempenho pode-se utilizar valores de T/W de

decolagem obtidos através de uma tabela de tendéncia histérica, como na Tabela 10.

Tabela 10 — Tendéncia histdrica para razéo empuxo-peso de aeronaves a jato. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave T/W
Avido cargueiro ou bombardeiro militar bimotor a jato 0.30+0.03
Avido cargueiro ou bombardeiro militar tri/quadrimotor a jato 0.27 £0.04
Avido cargueiro ou bombardeiro militar hexa/octamotor a jato 0.23+0.04
Aeronave de transporte de passageiros bimotora a jato 0.31+0.03
Aeronave de transporte de passageiros trimotora a jato 0.29 £0.04
Aeronave de transporte de passageiros quadrimotora a jato 0.25+0.02
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Aeronave executiva bimotora a jato

0.35+0.04

Aeronave executiva trimotora a jato

0.29 £ 0.02

Pode-se também, de uma forma alternativa, estimar os valores de T/Wde

decolagem para diferentes tipos de aeronaves a jato através de uma equagdo empirica

apresentada em funcdo do niimero de Mach operacional maximo (Mypnax) € das

constantes, conforme a Tabela 11:

Tabela 11 — Constantes empiricas para razdo empuxo-peso de aeronaves a jato. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave a C
Avido cargueiro ou bombardeiro militar bimotor a jato
Avido cargueiro ou bombardeiro militar tri/quadrimotor a jato 0.259 -0.283
Avido cargueiro ou bombardeiro militar hexa/octamotor a jato
Aeronave de transporte de passageiros bimotora a jato 0.266 -0.788
Aeronave de transporte de passageiros trimotora a jato 0.207 -2.455
Aeronave de transporte de passageiros quadrimotora a jato 0.243 -0.257
Aeronave executiva bimotora a jato
0.348 0.020
Aeronave executiva trimotora a jato
A equagdo empirica ¢ dada por:
T C
W aMgmax Eq. (27)

Se tratando do projeto conceitual, a analise da razdo empuxo-peso de decolagem

¢ importante, pois fornece um parametro importante para a selecdo do grupo

motopropulsor da aeronave: o empuxo total dos motores, T.

A partir da estimativa de peso e dos valores representativos da razdo empuxo-

peso € possivel estimar o empuxo total dos motores bem como o empuxo de cada

motor.

Uma forma de estimar o empuxo total dos motores, para a condicdo de

decolagem ¢ dada pela Equagao (28):
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T = (%) W, Eq. (28)

Onde a razdo T /W utilizada pode ser obtida da Tabela 11. J4 o empuxo de cada

motor ¢ dado por:

T

Tong = Eq. (29)

Neng

Em termos de desempenho, uma vez escolhido o motor, de maior ou menor
empuxo do que o pretendido inicialmente deve-se recalcular a razdo empuxo-peso da

aeronave para fins de analise de desempenho.

Um detalhe importante ¢ que muitas vezes a escolha de mais ou menos niimeros

de motores pode inviabilizar a escolha de um modelo de motor.

2.4.3.3 Razio Poténcia-Peso de Aeronaves a Hélice

Em aeronaves propulsionadas por motores a hélice, a referéncia de desempenho
nao ¢ a forca propulsiva (T), mas sim a poténcia de eixo do motor, denotada por sep.
Isso porque em motores a hélice, para uma mesma poténcia de eixo, a forca propulsiva
da hélice podera sofrer variacdes significativas em fun¢do do tipo de hélice, como por

exemplo: didmetro, passo, nimero de p4s, etc.

Por exemplo, um motor a pistdo com poténcia de eixo de 200hp acionando uma
hélice de 2 pas e 74in de diametro gera uma forga propulsiva de 2700N enquanto um
motor de mesma poténcia com hélice de 3 pas e 76in gera 4400N. Dessa forma,
algumas relagdes de desempenho aplicadas a aeronaves com motores a hélice sdo

baseadas na poténcia de eixo do motor (sep).

A razdo entre a poténcia de eixo e o peso da aecronave em aeronaves a hélice ¢
definida por Razdo Poténcia-Peso sep/W, expressa em unidade W/N ou shp/kg e
também ¢ um dos parametros que afetam diretamente o desempenho da aeronave. Uma
aeronave com grande sep/W ira acelerar mais rapido durante a decolagem, conseguira

efetuar um voo em subida mais rapido e ird atingir uma velocidade maxima maior.

Entretanto, de forma analoga as aeronaves a jato, para se conseguir uma razao
sep/W maior, devem-se utilizar motores mais potentes, que consomem mais

combustivel, o que implica em aumentar o peso de combustivel e o peso da aeronave
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configurando uma relagdo direta entre a poténcia de eixo dos motores ¢ o peso da

aeronave no desempenho da aeronave.

Em aeronautica comumente utiliza-se a definicdo inversa da razdo poténcia-
peso, definida como razdo peso-poténcia W /sep, visto que a razao poténcia-peso é
sempre inferior a unidade. Sendo assim, uma aeronave com pequena razdo W /sep ira
acelerar mais rapido durante a decolagem, conseguira efetuar voo em subida mais

rapido e ird atingir uma velocidade maxima maior.

A razdo W /sep ndo é constante durante o voo, visto que o peso da aeronave
varia na medida em que o combustivel ¢ consumido e poténcia dos motores sofre
alteracdo em fungdo da altitude de voo. Em termos praticos, o valor de W /sep

comumente refere-se a condi¢ao de decolagem.

Para uma estimativa inicial de desempenho, pode-se utilizar valores de sep/W

de decolagem obtidos através de uma tabela de tendéncia historica, como na Tabela 12.

Tabela 12 — Tendéncia para razdo poténcia-peso de aeronaves a hélice. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave sep/W (shp/kg) | W/sep (kg/shp)
Aeronave geral e utilitaria monomotora a pistdo 0.167+ 0.03 6.0+ 1.0
Aeronave geral e utilitaria monomotora turbo-hélice 0.264 +0.07 4.0+1.0
Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistdo 0.206 £ 0.02 50+0.5
Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 0.303 +0.05 35+£0.5
Aeronave cargueira ou bombardeiro militar a pistdo 0.203 +£0.05 50+1.0
Aeronave cargueira ou bombardeiro militar turbo-hélice 0.296 + 0.06 35+1.0
Aeronave de transporte de passageiros a pistao 0.200 + 0.03 50£1.0
Aeronave de transporte de passageiros turbo-hélice 0.267 + 0.04 4.0+0.5

Uma forma alternativa € obter a razdo poténcia-peso, em unidade shp/kg, através
de uma equagdo empirica apresentada em funcao da velocidade maxima da aeronave

(Vomax), €m unidade km/h e a partir das constantes da Tabela 13.

Tabela 13 — Constantes empiricas para razdo poténcia-peso de aeronaves a hélice. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave a C

Aeronave geral e utilitiria monomotora a pistao 0.0116 £0.002 | 0.4789

Aeronave geral e utilitdria monomotora turbo-hélice 0.0030 +£0.001 | 0.7255
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Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistao 0.0116 £0.002 | 0.4789
Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 0.0030 +£0.001 | 0.7255
Aeronave cargueira ou bombardeira militar a pistao 0.0443 £ 0.004 | 0.2437

Aeronave cargueira ou bombardeira militar turbo-hélice | 0.0385+0.010 | 0.3105

Aeronave de transporte de passageiros a pistao 0.0443 +0.002 | 0.2437

Aeronave de transporte de passageiros turbo-hélice 0.0385+0.005 | 0.3105

A equacdo empirica ¢ dada por:

sep c

W = aVpmax Eq. (30)
Dentro do projeto conceitual, ¢ importante conhecer a relagao de sep/W por

fornecer um parametro importante para a selecdo do grupo moto-propulsor da aeronave:

a poténcia total dos motores. A partir da estimativa de peso e dos valores obtidos da

relagdo poténcia-peso, ¢ possivel estimar a poténcia total dos motores e assim a poténcia

de cada motor.

A poténcia total dos motores na condicao de decolagem ¢ dada por

sep

sep = (W) Wy Eq. (31)

Onde a razao poténcia-peso ¢ obtida da Tabela 12.

J& a poténcia de cada motor ¢ dada por:

sep
SePeng = — Eq. (32)

eng

Em termos de desempenho, uma vez escolhido o motor, de maior ou menor
poténcia que o pretendido inicialmente, deve-se recalcular a razdo poténcia-peso da

aeronave para fins de analise de desempenho.

2.4.3.4 Correlacao entre Raziao Poténcia-Peso e Razio Empuxo-Peso
Para comparar o desempenho de aeronaves a hélice com aeronaves a jato deve-
se converter a razdo poténcia-peso de aeronaves a hélice para razdo empuxo-peso de

aeronaves a jato, a partir da correlacdo propulsiva (tep) de motores a hélice:
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Eq. (33)

T T (VO) _ tep nmy.sep nysep
w w

w\v,) ~ w.v, WwW.Vv, V,W

Esta correlagdo pode ser aplicada para qualquer condi¢do de voo diferente de
velocidade nula, uma vez que, quando a velocidade ¢ nula, a eficiéncia da hélice
também ¢ nula, fazendo com a razdo empuxo-peso seja indefinida independentemente

do valor da razao poténcia-peso.

Em condigao de decolagem, a forca propulsiva T gerada pela hélice ndo ¢ nula,
assim a razao empuxo-peso também nao ¢ nula. Em termos de projeto, uma forma de
estimar a forg¢a propulsiva gerada por um dado tipo de hélice em velocidade nula e o
tamanho da hélice ¢ através de dois parametros de desempenho de motores a hélice:

razao empuxo-poténcia e a razao empuxo-area propulsiva.

Em motores a hélice, a razdo empuxo-poténcia, T /sep, corresponde a razdo
entre a forca propulsiva da hélice e a poténcia de eixo do motor. Para estimar T /sep,
em unidade N/shp, pode-se utilizar uma equacao empirica em fungdo da poténcia de

eixo do motor (sepeny), em unidade shp, e de constantes conforme a Tabela 14:

Tabela 14 — Estimativa da razdo empuxo-poténcia para motores de aeronaves a hélice. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave Tipo de hélice a
Aeronave geral e utilitaria monomotora a pistdo 2 ou 3 pas 33.19 | -0.122
Aeronave geral e utilitaria monomotora turbo-hélice 2 ou 3 pas 21.58 | -0.052
Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistao 3 ou 4 pas 23.13 -0.089
Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 3 ou4 pas 18.02 | -0.048
Aeronave cargueira ou bombardeira militar a pistdo 3 ou 4 pas 53.84 -0.136
Aeronave cargueira ou bombardeira militar turbo-hélice 4 ou mais pas 26.44 | -0.039
Aeronave de transporte de passageiros a pistao 3 ou4 pas 25.21 -0.095
Aeronave de transporte de passageiros turbo-hélice 4 ou mais pas 19.07 -0.066
A equagdo empirica ¢ dada por:
T c
E = @.S€Peng Eq. (34)

Ja a razdo empuxo-area propulsiva aplicada em hélices, denotada por T/S, e

expressa em N/m?, corresponde a razdo entre a for¢a propulsiva gerada pela hélice e a

area propulsiva definida pelo didmetro da hélice. Para uma estimativa inicial de
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desempenho, pode-se utilizar valores de T /S, para diferentes tipos de hélice obtidos

através de uma tabela de tendéncia, como na Tabela 15.

Tabela 15 — Estimativa de razdo empuxo-drea propulsiva para motores aeronduticos. Fonte: Venson, 2013.

Pressao média no disco
atuador [maximo continuo
Tipo de motor Descricao na ISA-SL]
T/Sy (kN/m?) | T/S, (kg/m?)

Pistao 2 pas 1.0 102
Pistao e turbohélice 3 pas 1.5 153
Pistao e turbohélice 4 pés 2.0 204
Turbohélice avangado 5 ou mais pas 2.5 306

Turbojato Tipo axial a seco 100.0 10200
Turbofan de baixo bypass Bypass 0.1 a 2.0 85.3 8695
Bypass 2.1 a 3.0 63.1 6432

Turbofan de médio bypass Bypass 3.1 a 4.0 56.4 5750
Bypass 4.1 a 5.0 52.0 5300

Bypass 5.1 2 6.0 48.6 4954

Turbofan de alto bypass Bypass 6.1 a 7.0 46.0 4690
Bypass 7.1 ou maior 43.9 4475

Em termos de projeto conceitual, uma vez conhecida a poténcia de eixo do
motor, estima-se a for¢a propulsiva da hélice considerando cada motor individualmente,

determinando assim a 4rea propulsiva e o diametro da hélice.

A forga propulsiva da hélice € calculada através da seguinte equagao:

T

Tengn = %Sepeng Eq. (35)

A area propulsiva ¢ calculada através da seguinte equagao:

Teng,h
So= —F Eq. (36)

So

Ja o didmetro da hélice ¢ dado por:
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4§,

s
Conhecendo-se o peso da aeronave e a poténcia de eixo total dos motores,
determina-se a razdo poténcia-peso da aeronave. A partir da poténcia de eixo dos
motores estima-se a for¢a propulsiva da hélice e assim a razdo empuxo-peso da

aeronave. Pode-se estimar a razdo empuxo-peso para aeronaves a hélice através da

tabela de tendéncia conforme a Tabela 16.

Tabela 16 — Tendéncia histdrica para razéo empuxo-peso de aeronaves a hélice. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave Tipo de hélice w
Aeronave geral e utilitaria monomotora a pistao 2 ou 3 pas 0.30 = 0.04
Aeronave geral e utilitaria monomotora turbo-hélice 2 ou 3 pas 0.40+0.10
Aeronave geral e utilitaria multimotora a pistao 3 ou4 pas 0.30+0.03
Aeronave geral e utilitaria multimotora turbo-hélice 3 ou4 pas 0.40 = 0.07
Aeronave cargueira ou bombardeira militar a pistao 3 ou4 pas 0.41+0.11
Aeronave cargueira ou bombardeira militar turbo-hélice 4 ou mais pas 0.57+0.13
Aeronave de transporte de passageiros a pistao 3 ou 4 pas 0.25+0.03
Aeronave de transporte de passageiros turbo-hélice 4 ou mais pas 0.32+0.05

Em termos de desempenho, diferentemente de aeronaves a jato, a razdo empuxo-
peso ndo tem relagdo direta com velocidade méxima, uma vez que a correlacdo entre

poténcia de eixo do motor e forca propulsiva depende da eficiéncia da hélice.

2.4.3.5 Distancia de Decolagem e Aterrissagem

Uma das formas mais diretas de se estimar as distancias de decolagem ¢ através
da carga alar e da razdo empuxo-peso ou razdo poténcia-peso. Isso significa que para
uma dada aeronave podera existir uma combinagdo de condigdes operacionais que
impossibilitem a operacdo da aeronave em uma dada infraestrutura aeroportuaria ja
existente. Em termos praticos diretos, aeronaves de mesmo tipo ou mesma missao tipica

possuem necessidades de infraestrutura aeroportudria semelhantes.

Além das relagcdes apresentadas, a massa especifica do ar na condicdo de
operacao da aeronave também influencia na decolagem e aterrissagem. Como o empuxo

e a poténcia dos motores tendem a diminuir com a reducgdo da densidade do ar (aumento
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da altitude densidade), isso implica no aumento das distancias de decolagem e

aterrissagem.

Uma forma de considerar o efeito das condi¢des ambientes no desempenho ¢
utilizando o parametro razdo de densidade denotado por o, que corresponde a razao
entre a densidade do ar na condi¢do atual e a densidade padrao ao nivel do mar. Mais

ainda, o coeficiente de sustentagdo de decolagem Cpigreors também tem impacto nas

distancias.

Para estimativas iniciais de projeto, pode-se determinar a distdncia de decolagem
utilizando um pardmetro empirico denominado TOP, onde a distincia de decolagem
esta correlacionada com este pardmetro e através de uma constante empirica conforme a

Equagao (38):
Ry =a.TOP Eq. (38)

Os valores da constante empirica e das condi¢cdes de decolagem para estimativa
da distancia de decolagem de diferentes tipos de aeronaves sdo apresentados nas

Tabelas 17 e 18.

A Tabela 17 mostra os parametros para aeronaves a hélice.

Tabela 17 — Constantes empiricas para distdncia de decolagem para aeronaves a hélice. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave Ref. Condicao de decolagem a

Aeronave geral e utilitaria TOPonos Decolagem sem obstaculo 8.23+1.23
monomotora a hélice Decolagem com obstaculo de 50ft | 9.30 + 1.39
Aeronave geral e utilitaria Decolagem sem obstaculo 9.68 +1.45
multimotora a hélice 10Frror Decolagem com obstaculo de 50ft | 10.51 + 1.58
Aeronave cargueira ou Decolagem sem obstaculo 6.67 £ 0.67
bombardeira a hélice T0Frror Decolagem com obstaculo de 50ft | 6.94 + 0.69
Aeronave de passageiros a TOPonon Decolagem sem obstaculo 17.57+1.76
hélice bimotor Decolagem com obstaculo de 50ft | 11.58 +1.16
Aeronave de passageiros a Decolagem sem obstaculo 13.82 +1.38
hélice quadrimotor T0Fror Decolagem com obstaculo de 50ft | 11.56+1.16

Para aeronaves com motores a hélice, o pardmetro de decolagem TOPpgop

também pode ser calculado em fun¢do da carga alar, razao de densidade, do coeficiente



37

de sustentacao de decolagem e da razdo poténcia-peso, e € expresso pela Equacao (39),

atentando-se para o uso das relagdes de desempenho com unidades no SI:

TOPprop =

w
(?) takeoff

GCLtakeoff (W

sep
)takeoff

A Tabela 18 mostra os parametros para aeronaves a jato.

Eq. (39)

Tabela 18 — Constantes empiricas para distdncia de decolagem para aeronaves a jato. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave Ref. Condicao de decolagem a
Avido cargueiro ou bombardeiro TP Decolagem com obstaculo de 35t | 0.182 +0.018
bimotor Decolagem balanceada 0.282 +£0.028
Avido cargueiro ou bombardeiro TP, Decolagem com obstaculo de 35ft | 0.196 + 0.020
tri/quadrimotor Decolagem balanceada 0.238 £ 0.024
Avido cargueiro ou bombardeiro TP, Decolagem com obstaculo de 35ft | 0.197 + 0.020
hexa/octamotor Decolagem balanceada 0.220 +0.022
Aeronave de passageiros bimotora TP, Decolagem com obstaculo de 35ft | 0.180 = 0.018
a jato Decolagem balanceada 0.278 £0.028
Aeronave de passageiros TP Decolagem com obstaculo de 35ft | 0.198 = 0.020
trimotora a jato Decolagem balanceada 0.259 + 0.026
Aeronave de passageiros TP Decolagem com obstaculo de 35t | 0.198 + 0.020
quadrimotora a jato Decolagem balanceada 0.238 £ 0.024
Aeronave executiva bimotora a TP Decolagem com obstaculo de 35ft | 0.178 £0.018
jato Decolagem balanceada 0.276 £ 0.028
Aeronave executiva trimotora a TP, Decolagem com obstaculo de 35ft | 0.178 + 0.018
jato Decolagem balanceada 0.231 +0.023

Outra maneira de determinar o parametro TOP para aeronaves a jato ¢ utilizar a

sua relacdo matematica, em funcdo da carga alar, da razao de densidade, do coeficiente

de sustentacdo de decolagem e da razdo empuxo-peso, expressa pela seguinte equacao:

TOP]ET ==

w
(?) takeoff

UCLtakeoff (W

7)
takeof f

Eq. (40)
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Deve-se atentar para o uso das relagdes de desempenho com unidades no SI.

Na condic¢do de decolagem, a atitude de voo ndo sera necessariamente a altitude
de voo para se obter o coeficiente maximo da asa. Para estimativas iniciais de
decolagem pode-se estimar o coeficiente de sustentacdo na atitude de decolagem através
da relacdo entre a velocidade de estol de decolagem com a velocidade de estol. Por
definicdo regulamentar, a velocidade de estol de decolagem deve ser pelo menos 20%

maior do que a velocidade de estol da aeronave.

2W
Verp =1.2Ve =12 |—— Eq. (41)
ST S Po-S-Crmax

Em voo nivelado equilibrado, a sustentacdo e o peso da aeronave devem ser
iguais, desta forma existe uma correlagdo entre coeficiente de sustentacdo de decolagem

com o coeficiente de sustentacdo maximo:
1 2 1 2
L=W= EP-S- CrtakeorfVsT = EP-S- CrmaxVs Eq. (42)

Substituindo a relagdo regulamentar entre velocidade de estol de decolagem e a

velocidade de estol:

1 1
EP-S- CLtakeoff(l'ZVS)2 = EP-S- CLmaxVSZ Eq' (43)

Eliminando os termos iguais na Equagdo (43) e isolando o coeficiente de

sustentagdo na atitude de decolagem em func¢do do coeficiente de sustentagdo maximo:

1'44'CLtakeoff = Cimax Eq. (44)

Reorganizando:

€L
CLtakeoff = ﬁ Eq. (45)

E importante lembrar que o coeficiente de sustentacdo maximo da asa independe
das condi¢des ambientes, mas a velocidade de estol depende da massa especifica do ar e

do peso da aeronave.

Ja para a distancia de aterrissagem, tanto para aeronaves com motores a jato ou a
hélice, a estimativa pode ser feita através de uma equagdo empirica baseada no

coeficiente de sustentacdo maximo, na densidade do ar, na carga alar de aterrissagem e
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em uma constante empirica apresentada na Tabela 19. E importante observar que a
carga alar de aterrissagem da aeronave ndo ¢ necessariamente igual a carga alar de
decolagem, pois o peso maximo de aterrissagem pode ser bem inferior ao peso maximo
de decolagem de acordo, por exemplo, com a missdo tipica de cada aeronave em

particular. A equacgao ¢ dada por:

(5
S landing

R,=a Eq. (46)

. Po- CLmax

A Tabela 19 mostra os valores da constante empirica para uso na Equagao (46).

Tabela 19 — Constantes empiricas para distdncia de aterrissagem de aeronaves. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de Aeronave Condicao de aterrissagem a

Aeronave geral e utilitaria _
‘ Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 1.524 + 0.023
monomotora a pistao

Aeronave geral e utilitaria .
Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 1.524 +£0.023
monomotora turbo-hélice

Aeronave geral e utilitaria .
‘ ‘ Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 1.463 = 0.016
multimotora a pistao

Aeronave geral e utilitaria .
Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 1.463 £0.016
multimotora a turbo-hélice

Aeronave cargueira ou
Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 1.358 £0.021
bombardeira militar a hélice

Aeronave cargueira ou '
. . _ Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 0.830 = 0.006
bombardeira militar a jato

Aeronave de transporte de ]
_ . Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 1.437+0.015
passageiros a hélice

Aeronave de transporte de
' _ Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 0.860 = 0.004
passageiros a jato

Aeronave executiva a jato Aterrissagem com obstaculo de 50ft | 0.946 +0.011
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2.4.3.6 Estimativa de Alcance e Desempenho de Cruzeiro

Em um projeto conceitual, utiliza-se uma abordagem baseada nas fracdes de
peso da aeronave ao longo da missdo tipica para avaliar as mudangas de desempenho
em funcao dos parametros de voo. A cada novo peso de combustivel e/ou carga-paga,
estima-se a fragao de peso de cruzeiro (W5 /W,) em funcdo dos pesos caracteristicos no
inicio da missdo (W) e final da missdo (W) de acordo com a missao tipica. A partir da
fracdo de peso de combustivel e dos demais parametros de desempenho, estima-se o
novo alcance total de voo (com reservas) e o novo alcance nominal de voo (sem

reservas).

A partir da formulagdo para alcance total de voo de aeronaves a jato em fungdo

da frac¢do de peso de cruzeiro, tém-se as seguintes relagdes:

9-RTSFCeryise

% = e_ VO(L/D)cruise Eq (47)
W,
W3\ (L
Voln(=2) (=
R=R _ _ ot (WZ) (D)cruise Eq. (48)
fotal ) TSF Ccruise

E para aeronaves a hélice, obtém-se as seguintes relacdes:

9-R.SFCcryise

% = e_nH(L/D)cruise Eq (49)
W,
W\ (L
nl=2)(=
R =R - _ ki (WZ) (D)cruise Eq. (50)
total gSFCcruise

A equagdo de alcance nominal ¢ valido tanto para aeronaves a jato quanto a

hélice e ¢ dada por:

Rnominal = Rtotal - Rreservas Eq' (51)

2.4.3.7 Diagrama Payload-Range

Em termos operacionais, diferentes combinagdes de carga-paga, peso de
combustivel, peso bruto de decolagem e alcance de voo sdo apresentadas na literatura
através de um grafico denominado diagrama payload-range. Neste diagrama ¢ possivel

visualizar a influéncia dos acréscimos e/ou decréscimos de pesos no acréscimo e/ou
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decréscimo de alcance. Um exemplo de diagrama payload-range pode ser visto na

Figura 16.
307 |\

251
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t

2 =¥

Payload
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0 | | 1 ] | | | 1 ]
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000

Operational range km

Figura 16 — Diagrama payload-range de uma aeronave. Fonte: Tupolev, 2016.

Analisando o diagrama payload-range no sentido da esquerda para a direita, tém-

se as seguintes observagdes com relagdo ao alcance de voo.

e Primeiro segmento do diagrama: mantendo-se a carga-paga no limite maximo, o
alcance de voo da aeronave aumenta na medida em que se acrescenta
combustivel até se atingir o peso maximo de decolagem.

e Segundo segmento do diagrama: mantendo-se o peso de decolagem no limite
maximo, o alcance de voo da aeronave aumenta na medida em que se acrescenta
mais combustivel devido a redugdo da carga-paga.

e Terceiro segmento do diagrama: mantendo-se o peso de combustivel no limite
maximo, o alcance de voo da aeronave aumenta na medida em que se reduz o

peso de decolagem devido a reducgdo da carga-paga.

No projeto conceitual, se obtém o diagrama payload-range através da abordagem
da fracdo de peso de cruzeiro, que por sua vez ¢ baseada na formulacdo do peso médio
de cruzeiro. Uma vez definido o peso vazio operacional (Wepey), a carga-paga
transportada (Wpgayioqa) € 0 peso de combustivel (Wrye), calcula-se o peso bruto de
decolagem (W,), os pesos caracteristicos da missdao (W;) e a fracdo de peso de

combustivel de cruzeiro (W5 /W,).
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Conhecendo-se os pesos, determina-se o alcance total de voo para a combinagao
velocidade, consumo especifico de combustivel e eficiéncia aerodinamica de cruzeiro.
A partir do alcance de voo, obtém-se o diagrama payload-range para a combinagdo de

valores de alcance e carga-paga.

2.4.4 Dimensionamento Inicial de Aeronaves

Durante o desenvolvimento do projeto conceitual, existem iniimeros parametros
que devem ser estimados para permitir uma andlise preliminar de desempenho. Dentre
estes parametros, um dos principais ¢ o peso da aeronave. O peso influencia também o
tamanho da aeronave visto que afeta o tamanho necessario da asa e consequentemente,
das empenagens horizontal e vertical. Em outras palavras, o peso da aeronave afeta

desde a configuragdo geométrica até o desempenho de voo da aeronave.

As proximas segoes serdao dedicadas a apresentar métodos analiticos para estimar
o tamanho da fuselagem e o tamanho das empenagens horizontal e vertical, permitindo

aperfeicoar o processo de estimativa de desempenho da aeronave.

2.4.4.1 Dimensionamento Inicial da Fuselagem

Para estimativas iniciais de dimensionamento de fuselagem, pode-se utilizar uma
correlagdo entre o comprimento da fuselagem (X;) e o peso maximo de decolagem da
aeronave, ou peso bruto da aeronave W,, através de uma equacdo empirica baseada na

analise de tendéncia histoérica.
X, =a.W§ Eq. (52)

As constantes a ¢ C podem ser obtidas a partir de tabelas de tendéncia, como na

Tabela 20.

Tabela 20 — Estimativa das constantes da equagéio para comprimento de fuselagem. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de Aeronave a C

Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora a Pistdo

Aeronave Geral e Utilitaria Monomotora Turbo-hélice
0.4088 0.3140

Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Pistao

Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora a Turbo-hélice
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Aeronave Cargueira ou Bombardeira Militar a Hélice

0.0576 0.4678
Aeronave Cargueira ou Bombardeira Militar a Jato
Aeronave de Transporte de Passageiros a Hélice 0.3155 0.3539
Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato 0.4546 0.3321
Aeronave Executiva a Jato 0.2260 0.3739

2.4.4.2 Dimensionamento Inicial das Empenagens

As empenagens horizontal e vertical tem a finalidade de gerar momento a fim de
equilibrar o momento gerado pela sustentacdo da asa. A capacidade das empenagens em
gerar o0 momento necessario para equilibrar a aeronave depende da forga resultante
gerada pelas empenagens, a qual depende das areas das empenagens ¢ do brago de
momento dessa forga resultante. Pode-se dizer entdo que de uma forma geral, a area das
empenagens depende da area da asa, introduzindo-se dessa forma uma relacdo direta

entre a area e brago de momento das empenagens com a area € o comprimento da asa.

Do ponto de vista de estabilidade, os bracos dos momentos das empenagens
horizontal (lyy) e vertical (l,r) sdo distdncias medidas do centro de gravidade da

aeronave aos pontos localizados a % das respectivas cordas médias aerodinamicas.

Para estimativas iniciais de projeto, pode-se considerar que os bragos de
momento estdo localizados a Y4 da corda média aerodindmica da asa aos pontos
localizados a "4 das respectivas cordas médias aerodinamicas, uma vez que durante as
estimativas de projeto ainda ndo se conhece a posicdo do centro de gravidade da

acronave.

Do ponto de vista de projeto, algumas tendéncias praticas para os bragos de

momento podem ser adotadas:

e Para aeronaves a hélice com motor frontal, os bragos de momento das
empenagens sao em torno de 50% a 60% do comprimento da fuselagem;

e Para aeronaves a hélice ou a jato com motores nas asas, montados acima ou
abaixo das asas, os bracos de momento s3o em torno de 40% a 50% do

comprimento da fuselagem;
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e Para aeronaves a jato com motores na parte traseira, montados internamente ou
externamente a fuselagem, os bracos de momento sdao em torno de 30% a 40%
do comprimento da fuselagem;

e Para aeronaves planadores os bragcos de momento das empenagens sao em torno

de 60% a 70% do comprimento da fuselagem.

A relacdo volumétrica entre as empenagens ¢ a asa ¢ chamada de coeficiente de

volume de cauda. O volume da cauda da empenagem horizontal ¢ dado por:

_ lyrSur
HT

=" Eq. (53
macy Sy q- (53)

A corda média aerodinamica (mac) pode ser calculada através da Equagao (54):

2 1+ Ay + A%,
macy =z Crooew | "7 Eq. (54)
wW
Onde ¢pporw € dado por:
25w
Crootw = m»bw =./Sw-ARy, Eq. (55)

Enquanto que para a empenagem vertical, o volume de cauda ¢ dado por:

_ lyrSyr

=77 Eq.
VT buSw q. (56)

Outra forma de se obter os coeficientes de volume de cauda € através das tabelas

baseadas em tendéncia historica, mostrada na Tabela 21.

Tabela 21 — Estimativa de coeficientes de volume de cauda de empenagens. Fonte: Venson, 2013.

Tipo de aeronave Tipo de cauda Vur Vyr

Aeronave geral e utilitaria Cauda convencional | 0.45+0.11 | 0.030 £ 0.004

monomotora a hélice Caudaem T 0.60=0.15 | 0.030 % 0.005

Aeronave geral e utilitaria Cauda convencional | 0.84 £0.19 | 0.050+0.015

multimotora a hélice Cauda em T 096+0.17 | 0.071£0.011

Aeronave cargueira ou Cauda convencional | 1.23 +£0.22 | 0.089 £0.015

bombardeira militar bimotora Caudaem T 096+0.12 | 0.088 +0.022
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Aeronave cargueira ou Cauda convencional | 0.88 £0.18 | 0.058 +0.014

bombardeira militar

quadrimotora Caudaem T 0.98+0.06 | 0.064+0.011

Aeronave de passageiros Cauda convencional | 1.07£0.23 | 0.077 +£0.019

bimotora Cauda em T 1.08 £0.16 | 0.093 +0.021

Aeronave de passageiros Cauda convencional | 0.87 £0.11 | 0.069 +0.011

quadrimotora Cauda em T 0.97+0.12 | 0.076 £ 0.012

Aeronave executiva bimotora a Cauda convencional | 0.80+£0.16 | 0.070 + 0.009

jato Caudaem T 0.77+0.17 | 0.064 = 0.017

Aeronave executiva trimotora | Cauda convencional | 0.72 +0.03 | 0.059 + 0.002

Com os valores da Tabela 21, ¢ possivel estimar a area das empenagens para

uma dada posi¢do geométrica das empenagens, conforme Equacdo (57) e Equacao (58).

Para a area da empenagem horizontal:

macy Sy
HT = — Vur Eq. (57)
lyr
J& para a empenagem vertical:
Syr = I Vyr Eq. (58)
VT

2.4.4.3 Estimativa das Superficies Primarias de Controle de Voo

As superficies primarias de controle de voo tem impacto no comportamento
dinamico de voo e ocupam espago fisico dentro das superficies principais (asas e
empenagens). Desta forma, a estimativa inicial do tamanho destas superficies se torna

fundamental.

A razdo entre a area total dos ailerons Sy;;.-0n € @ area de referéncia da asa Sy, €
chamada aileron wing ratio, considerando que os ailerons sejam simétricos em cada

semi-asa, com areas equivalentes.



46

A razdo entre a area do profundor S,.pqt0r € @ area da empenagem horizontal

Syr € chamada elevator tail ratio, considerando que os profundores sejam simétricos.

A razdo entre a area do leme S, 440 € @ area da empenagem vertical Sy €

chamada de rudder tail ratio.

Para estimativas iniciais de projeto, pode-se levar em consideragdo os valores

obtidos através de uma tabela de tendéncia historica, como a Tabela 22.

Tabela 22 — Estimativa das proporgbes geométricas para superficies de controle. Fonte: Venson, 2013.

Aileron Elevator Rudder
Tipo de aeronave
wing ratio tail ratio tail ratio
Aeronave geral e utilitdria monomotora a hélice | 0.07 +£0.01 | 0.41£0.04 | 0.36+0.04
Aeronave geral e utilitaria multimotora a hélice | 0.05+ 0.01 | 0.44+0.20 | 0.38 +0.06
Aeronave cargueira ou bombardeira militar
0.31+£0.03 | 0.32+0.03
bimotora a hélice
0.06 £ 0.01
Aeronave cargueira ou bombardeira militar
_ . 0.37+0.10 | 0.36+0.07
quadrimotora a hélice
Aeronave cargueira ou bombardeira militar
_ ‘ 0.22 +£0.02
bimotora a jato
0.04+£0.02 | 0.30£0.04
Aeronave cargueira ou bombardeira militar
_ ‘ 0.25+0.02
quadrimotora a jato
Aeronave de transporte de passageiros
. ‘ 0.42+0.05 | 0.42+0.05
bimotora a hélice
0.05 +0.02
Aeronave de transporte de passageiros
) i 037+0.11 | 0.37+0.11
quadrimotora a hélice
Aeronave de transporte de passageiros 031+0.11
bimotora a jato
Aeronave de transporte de passageiros 0032001 | 0272005 | 022+006
trimotora a jato
Aeronave de transporte de passageiros 0.29 + 0.03

quadrimotora a jato
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Aeronave executiva bimotora a jato

Aeronave executiva trimotora a jato

0.05+0.02

0.33 £0.05

0.32+£0.08

0.26 +0.04

0.12+0.02

Com os valores da Tabela 22 ¢ possivel entdo calcular a area do aileron, do

profundor e do leme, uma vez que neste ponto a area da asa e a area das empenagens

horizontal e vertical sdo conhecidas.
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CAPITULO 3

METODOLOGIA

Neste capitulo, na Secdo 3.1, serd explicada a metodologia utilizada para o
desenvolvimento do software bem como as ferramentas incluidas no mesmo. Além
disso, serdo apresentadas duas modelagens de aeronaves diferentes, com o intuito de
aplicar os modelos ao software. Para a modelagem, foi necessaria a obtengdo de alguns
parametros de entrada, alvo principal das se¢des 3.2 e 3.3. Estes parametros foram
baseados em dados de projetos reais fornecidos pela fabricante, como os valores de
alcance sem reserva, altitude de cruzeiro, velocidade de cruzeiro, carga paga maxima,
bem como todos os outros parametros que necessitaram ser imputados pelo usuario no

software.

E importante lembrar que todos os pardmetros usados como de entrada no
software, sdo valores baseados em projetos ja existentes, sendo possivel, ¢ claro, que o
usuario entre com dados de sua escolha para efetuar seu proprio projeto conceitual. No
entanto, para os modelos implementados, que tiveram o objetivo de avaliar a
confiabilidade do software, todos os parametros foram baseados em seus projetos

originais.

3.1 Desenvolvimento do Software e Detalhamento de Suas Funcoes

No Capitulo 2 (Secao 2.3) foram apresentadas as trés formas possiveis de se
desenvolver um aplicativo utilizando diferentes ambientes do software comercial
MATLAB®. Para a concepg¢ado deste software, foi escolhida uma forma hibrida entre as
segunda e terceira opcoes citadas. Isto significa que, apesar de o desenvolvimento se dar
no ambiente GUIDE, foi identificada a necessidade das linhas de coédigo para
programacao das funcdes do software. Esta necessidade se deu principalmente pelo
software conter eventos de calculo e de plots de graficos utilizando fung¢des ndo

pertencentes originalmente na biblioteca do MATLAB®.

E interessante citar também que a plataforma permite, além do desenvolvimento

do aplicativo, gerar um arquivo executavel. Esta op¢ao ¢ desejada por permitir o uso do
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software desenvolvido sem a necessidade de uma licenca do software comercial
MATLAB®, que por se tratar de um software com a licenga a um custo muito elevado,

torna-se pouco acessivel a maioria das pessoas.

A seguir, serdo explicadas as fun¢des de cada um dos componentes do software.
A Figura 17 representa a tela inicial do software. As Figuras 18, 19 e 20 representam,
sequencialmente, a tela exibida ao usudrio ao abrir o software. Trata-se de apenas uma
tela que foi dividida em trés figuras apenas para efeitos representativos no relatorio.
Além disso, em cada uma das trés figuras, foram feitas subdivisdes para facilitar o

entendimento de cada funcao.
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Figura 17 — Captura da tela de abertura do software desenvolvido. Fonte: Propria, 2018.
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Na Figura 18, o usuario, ao abrir o software, vera algumas funcdes habilitadas
(com o fundo branco como, por exemplo, em Alcance sem reservas) e outras
desabilitadas (com o fundo azul claro, como, por exemplo, em Alongamento Asa). As
fungdes habilitadas significam que sdo fungdes que o usuario tera a possibilidade de
inserir algum valor ou fazer alguma escolha. Ja as fungdes desabilitadas, podem
significar duas coisas: o usudrio podera entrar com um valor desde que habilite a opcao
Editar correspondente ao dado em questdo ou pode se tratar de um valor que o software
retornard ao usuario como resultado de algum calculo, como por exemplo, em Swet/Sref

na secdo 3 da Figura 18.

S
Aeronave geral e utiltaria monomotora a p... Cauda em T
W
Entre com oz seguintes dados: ~
Alcance sem reservas [km] Trem triciclo "
] ] Aza HT wT Editar
Altitude de cruzeiro [ft] Alongamento: |5 T o |:|
Velocidade de cruzeiro [km/h] o LS T 0.5 0.5 D
Reserva técnica regulamentar
MPLW {Carga paga maxima) [kg] Tempo de combustivel [%&]:
Rota atternativa [km]:
Tempo de espera [min]:
Piston naturalty aspirated - fixed pitch prop ~
SFC [kgizhp.h] Mh
Max. Cont. [takeoff]:
Loiter [Mach 0.1 to 0.2]:
Typical Cruize [Mach 0.2 to 0.28]: @

Aeronave leve com estrutura corrugada e trem fixo .o | Cfe:

obs: leve = MTOW até 3500kg

Editar
SwetiSref. | 45 |[] Eff. Aerod. Graphic

Calculate

Valores obtidos
teracies Wempty kgl  Wuel [ko] WO [ka]

12 Estimativa
2* Estimativa
3* Estimativa

Valores atualizados

Area da asa [ @

Figura 18 — Primeiro painel do software desenvolvido. Fonte: Prépria, 2018.
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A se¢ao 1 da Figura 18 trata-se basicamente de escolhas iniciais de um projeto
conceitual de Aeronaves. Através do menu pop-up, pode-se escolher a categoria que a
aeronave em desenvolvimento serd. Pela forma com que o codigo foi escrito, € através
desta selecao que a maioria dos dados armazenados ¢ lido para cada categoria de
aeronave. Entre os dados, encontram-se todos os apresentados nas Tabelas 1 e Tabelas 3
a 9, por exemplo. Os dados serdo utilizados nos diversos calculos realizados pelo
software. O usudrio tem a opcao de escolher dentre nove categorias de aeronave, desde

uma aeronave geral e utilitiria monomotor a pistao até a uma aeronave executiva a jato.

Apos fazer a escolha da categoria, o usudrio pode optar em mudar o estilo da
cauda (convencional ou em T) e do trem de pouso (convencional ou triciclo). A opgdo
de mudar fica condicionada com os dados disponiveis, podendo haver a possibilidade de
as opgoes estarem desabilitadas por ndo conter dados para certas opgdes ou mesmo por
questdes praticas, por exemplo, uma aeronave executiva a jato nao tem a op¢ao de um

trem de pouso triciclo por ndo ser convencional nos modelos existentes.

Com estas escolhas feitas, o usudrio precisara entrar com os dados de projeto nas
caixas em branco da se¢do 1 da Figura 18. Ele também terd a opcao de editar os valores
de alongamento e afilamento indicados. Os valores atribuidos automaticamente sio

baseados nas tabelas de tendéncia histdrica descritas no Capitulo 2.

Ja a secdo 2 da Figura 18, trata-se dos dados de motor a serem selecionados.
Dependendo da escolha da categoria de aeronave feita na secdo 1, o usuario terd opgoes

de escolher motores a hélice ou motores a jato.

A secdo 3 da Figura 18 permite que o usudrio escolha entre diversas opgoes, a
que melhor adequa a seu projeto no que diz respeito ao coeficiente de friccdo da
aeronave, dados que foram apresentados na Tabela 2. Além disso, pelo botdo Graph ¢é
possivel abrir uma figura que permitira ao usuario estimar interativamente a eficiéncia

aerodinamica de seu projeto.

A secdo 4 da Figura 18 traz, apds o usuario clicar no botdo Calculate, as
respostas para os trés pesos calculados para a aeronave além de mostrar quantas
iteragcdes foram necessarias para atingir um erro minimo no célculo. Além dos pesos, o

valor da area da asa também sera exibido.
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A se¢do 5 da Figura 19 ¢ onde o usudrio calculard a polar de arrasto de seu

projeto. Além da polar de arrasto ser plotada, o usudrio também terd acesso aos valores

de Cpyg € k5.

O,

Calculate and plot

' _Stall (Carga Alar) [km/h]:
sep_por motor [zhp]:
sep_cruise [shp]:

sep_takeoff [shp]:

R_Aterrizzagem [m]:

CD= CD0+ k2 * CL®
Relactes de Dezempenho da Aercnave @
Enflechamento: Graphic
CL_max: Graphic N® de Blades:
N® de Motores: 1
Condicio de decolagem Condicdn de aterriszagem
@ Balanceada Sem obstaculos
(C) Com obstaculo de 50 ft (® Com obstéculo de 50t
Calculate
WJ'S_takenff [N.l'l'l'l-"] R_DECD'E.QEI'I'I [ITI]:

9,

aumento de co

(Wiuel) [%&]:

Decréscimo de MPLW para

mbustivel

Plot

Figura 19 — Segundo painel do software desenvolvido. Fonte: Propria, 2018.

A se¢do 6 da Figura 19 representa onde o usuario entrard com os valores de

enflechamento e Cj,,4,. Caso estes valores ndo sejam conhecidos, em frente a caixa de

ambas as opgdes existem os botdes Graph, os quais o usuario pode clicar para visualizar

os respectivos graficos com tendéncias historicas, permitindo obter ambos os valores.

Caso na se¢do 1 da Figura 18 tenha sido selecionado alguma aeronave movida a hélice,
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serd necessario entrar com o numero de pas da hélice bem como a quantidade de
motores quando se tratar de uma aeronave multimotor. Caso a categoria selecionada
tenha sido alguma aeronave a jato, esta secdo também terd um campo extra para que o

usudrio entre com a quantidade de motores de acordo com sua categoria de aeronave.

Baseado nos dados coletados até entdo, a secdo 7 da Figura 19 trard alguns
resultados de desempenho do projeto. Basta que o usudrio clique no botdo Calculate e
dados como velocidade de estol, poténcia total e poténcia de cada motor, distancia de

decolagem e aterrissagem serdo exibidos na tela.

A secdo 8 da Figura 19 foi utilizada como espaco para o diagrama payload-
range. O usudrio entrard com a quantidade, em percentual, que ele deseja substituir de
carga paga por combustivel e consequentemente o diagrama sera gerado. O usudrio
pode mudar o valor quantas vezes achar necessario até criar um diagrama que satisfaca

seus requisitos de projeto.

A secdo 9 da Figura 20 foi criada para que o usuario entre com dados
geométricos do projeto. O primeiro menu pop-up exibido d4 ao usuario a possibilidade
de escolher caracteristicas da fuselagem da sua aeronave, com op¢des desde “aeronave
de passageiros a jato: narrow body” até “aeronave executiva a jato: corporate jet”, os
dados obtidos pelo software neste menu influenciardo os calculos das dimensdes basicas
da aeronave. No menu pop-up seguinte, o usuario precisa entrar com a opg¢ao de asa,
sendo baixa, média ou alta. A escolha do tipo de asa daré diferentes valores ao diedro da
aeronave. Por seguinte, ¢ necessdrio entrar com o valor dos bracos de momento das

empenagens horizontal e vertical, comentados na se¢do 2.4.4.2.

Na secdo 10 da Figura 20, os resultados geométricos serdo exibidos baseados em
todos os dados coletados anteriormente. Neste momento, o usuario, ao clicar no botao
Calculate, tera acesso aos valores das areas das superficies de controle, das dimensdes
basicas da aeronave bem como as propor¢des geométricas da asa, empenagem

horizontal e vertical.

A secdo 11 da Figura 20 foi reservada para a representacdo geométrica

tridimensional do projeto desenvolvido bem como das suas vistas auxiliares.
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Figura 20 — Terceiro painel do software desenvolvido. Fonte: Propria, 2018.

3.2 Modelagem de Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato
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A aeronave de transporte de passageiros a jato escolhida para modelagem nesta

secdo foi o Embraer E190, mostrado na Figura 21.

A Tabela 23 mostra os dados retirados das especificagdes de projeto do Embraer

190 que foram utilizados como dados de entrada no software.
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Figura 21 — Embraer E190. Fonte: Venson, 2013.

Tabela 23 — Dados de projeto da aeronave Embraer E190. Fonte: Prépria, 2018.

Parametros de desempenho

Alcance sem reservas [km] 1850

Altitude de cruzeiro [ft] 37000
Velocidade de cruzeiro [km/h] B40D
Carga paga maxima [kg] 12720
Parametros Eenmétricas
Alogamento Asa, HT, VT 8,917, 5,755; 1,831
Afilamento Asa, HT, VT 0,309, 0,247; 0,315
Parametros do motor
GE CF34-10E5 | 2w Turbofan com bypass médio (BPR: 5:1)

Além dos dados obtidos da Tabela 23, foi necessario obter os dados de reserva
técnica regulamentar. Para o modelo em estudo, a norma RBAC 121.645 regulamenta

os valores, mostrados na Tabela 24:

Tabela 24 — Dados da reserva técnica regulamentar do E190. Fonte: Propria, 2018.

Reserva técnica regulamentar — Embraer E190
Tempo de combustivel [%] 10
Rota alternativa [km] 185
Tempo de espera [min] 45

Os outros dados necessarios como parametro de entrada serdo obtidos

diretamente através do software. Com as ferramentas graficas disponiveis, o usuério
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podera pesquisar o valor da eficiéncia aerodindmica na Figura 22, o valor do

enflechamento na Figura 23 e o valor de C;,,,4, na Figura 24.

Para obter o valor de entrada da eficiéncia aerodindmica, sdo necessarios os
valores de alongamento e afilamento da asa, obtidos na Tabela 23. Com estes dados em
maos, basta que o usuario clique no botdo Graphic em frente a caixa de texto nomeada
Eff. Aerod. e com o cursor ativado selecionar o valor mais préximo de alongamento
bem como o valor de afilamento que o mesmo possui, obtendo desta forma o valor da

eficiéncia aerodindmica, assim como mostrado na Figura 22.

Eficiéncia Aerodinamica em Fungao do Alongamento e Afilamento

0.18 T T r
AR =10
016 AR =08
AR =06
£ 0.14 ——— AR =04
()
e |
q 0.12 [
E
oG -~
E o | -
E 1 -
|I II _r"'..
G 008} I\ e
< I| I".
Lo AR yé
(& L1 X =
o5 = \ -
o VWA - F
h— L1 LI
W 0.04F \ NN P o
1'-.__ .-""J ﬁ_,.a-"#.
BRSNS A T
002\ NN . T
PN -
0 .

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Afilamento ()

Figura 22 — Estimativa da eficiéncia aerodindmica do Embraer E190. Fonte: Prépria, 2018.

Para a obtencdo do enflechamento do caso em questdo, E190, tem-se que a
aeronave voa a uma altitude maxima de 37000ft. Nesta altitude, sabe-se, de acordo com
a ISA, que a temperatura ¢ de -56.5°C (216.65K). Com este valor, pode-se calcular a
velocidade do som, que ¢ dada por:

T
C=Co |7 Eq. (59)

Onde: Cy =331.45e T, =273.15K
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Portanto tem-se que a velocidade do som ¢ de 295.23 m/s (1062 km/h).

Pode-se entdo calcular o valor de Mach, que ¢ dado por:

M=—-=——=0.79 Eq. (60)

Com o valor do numero de Mach, obtém-se o valor utilizado para o

enflechamento através da Figura 23, que ¢ de 29.11 graus.

Nimero de Mach maximo vs Enflechamento da asa no bordo de ataque
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Figura 23 — Valor de tendéncia de enflechamento obtido para o Embraer E190. Fonte: Propria, 2018.

Para obter o valor de Cj,4,, € necessario o valor obtido anteriormente do

enflechamento. Com isso e sabendo o tipo de flap que a aeronave usa, no caso do E190

trata-se do double slotted flap, € possivel obter o valor de Cy,,qx, Onde pela Figura 24,

tem-se

que o valor de Cy,p,4x» para o E190 ¢ de aproximadamente 2.6.

A Tabela 25 mostra um resumo dos dados de entrada necessarios que podem ser

obtidos através do software.
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Tabela 25 — E190: Dados de entrada obtidos através do software. Fonte: Propria, 2018.

Dados obtidos através do Software — Embraer E190
Eficiéncia Aerodinamica - e 0.01
Enflechamento da asa - A,, 29.11°
Coeficiente de Sustentacdo Maxima - Cy 5 2.6

Enflechamento da asa vs CLmax para diferentes flaps

3.4

Triple slotted flap and slat
Double slotted flap and slat
Double slotted flap

Fowler flap

Single slotted flap

Plain flap

Mo flap

28

Coeficiente de Sustentagio Maxima

16 i

1 4 1 1 1 1 1 1 1 1
] 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Enflechamento da asa em 0.25c [graus]

Figura 24 — Estimativa do coeficiente de sustentagdo mdxima do Embraer E190. Fonte: Propria, 2018.
Por fim, € necessério estabelecer alguns dados geométricos para a aeronave.
Tratando-se da configuracdo da fuselagem do E190, tem-se uma configura¢do do tipo
“Aeronave de Passageiros a Jato: narrow body”, com asa baixa e bragos de momento

em funcao do comprimento da fuselagem de 40%.

Justificando as escolhas adotadas, foi descrito no Capitulo 2 que ¢ uma tendéncia
pratica que, para aeronaves a jato com motores nas asas, montados acima ou abaixo das
asas, os bracos de momento sejam em torno de 40% a 50% do comprimento da

fuselagem (Venson, 2013).
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3.3 Modelagem de Aeronave Geral e Utilitaria Multimotora Turbo-hélice

O modelo escolhido para modelagem nesta secdo foi o EMB-121 Xingu,
mostrado na Figura 25.

Figura 25 — EMB-121 Xingu. Fonte: Venson, 2013.

De forma semelhante ao mostrado na se¢do 3.2, a Tabela 26 mostra os dados

obtidos das especificacdes de projeto do Xingu que foram utilizados como dados de
entrada no software.

Tabela 26 — Dados de projeto da aeronave EMB-121 Xingu. Fonte: Prépria, 2018.

Parametros de desempenho
Alcance sem reservas [km] 1423
Altitude de cruzeiro [ft] 20000
Welocidade de cruzeiro [km/h] 580
Carga paga maxima [kg] 1160
Pardmetros geometricos

Alogamento Asa, HT, VT 7,593; 5, 3B8; 1,065
Afilamento Asa, HT, VT 0,609; 0,513; 0,596

Parametros do motor
P&W PTEA-135 |

2 Turbohélice com turbina livre

Além dos dados obtidos na Tabela 26, é necessario obter os dados de reserva

técnica regulamentar. Para o modelo em estudo, a norma RBAC 121.645 regulamenta
os valores, mostrados na Tabela 27.

Tabela 27 — Reserva técnica requlamentar do EMB-121 Xingu. Fonte: Prépria, 2018.

Reserva técnica regulamentar —- EMB-121 Xingu

Tempo de combustivel [%] 10
Rota alternativa [km] 185
Tempo de espera [min]

45
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De forma semelhante, os outros dados necessarios como parametro de entrada
serdo obtidos diretamente através do software. Com as ferramentas graficas disponiveis,
o usudrio podera pesquisar o valor da eficiéncia aerodindmica através da Figura 26, o

valor do enflechamento pela Figura 27 e também o valor de C;,;,,, através da Figura 28.

Para obter o valor de entrada da eficiéncia aerodinamica, sdo necessarios 0s
valores de alongamento e afilamento da asa, mostrados na Tabela 26. Com estes dados
em maos, basta que o usudrio clique no botdo Graphic em frente a caixa de texto
nomeada Eff. Aerod, e com o cursor ativado, posiciona-se 0 mouse na curva de valor de
alongamento mais proximo bem como o valor de afilamento, obtendo desta forma o

valor da eficiéncia aerodindmica, assim como mostrado na Figura 26.

Para o caso em questdo, EMB-121 Xingu, tem-se que a aeronave voa a uma
altitude maxima de 20000ft. Nesta altitude, sabe-se que de acordo com a ISA, a
temperatura ¢ equivalente a -24.6°C (248.5 K). Com este valor, pode-se calcular a

velocidade do som, que ¢ dada pela Equagao (59).
Tem-se entdo que a velocidade do som sera de 316.14m/s (1138 km/h).

Pode-se entdo calcular o valor de Mach, que ¢ dado por:

%4 380
M=—-=-——=0233 Eq. (61
Cc 1138 a-(61)
Eficiéncia Aerodindmica em Fungdo do Alongamento e Afilamento
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Figura 26 — Estimativa da eficiéncia aerodindmica do EMB-121 Xingu. Fonte: Propria, 2018.
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Com o valor do nimero de Mach, obtém-se através da Figura 27 o valor

utilizado para o enflechamento, de aproximadamente 0.4 graus.

Para obter o valor de C} 4, 0 usudrio necessita o valor do enflechamento obtido
anteriormente e do tipo de flap que sua aeronave possui. No caso do Xingu trata-se de

um single slotted flap.

Niamero de Mach maximo vs Enflechamento da asa no bordo de ataque
_— 'ED 1 T T T T

Enflechamento da asa
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0 0.5 1 15 2 25 3

Nimero de Mach maximo
Figura 27 — Valor de tendéncia de enflechamento obtido para o EMB-121 Xingu. Fonte: Propria, 2018.

Enflechamento da asa vs CLmax para diferentes flaps
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Figura 28 — Estimativa do coeficiente de sustenta¢cdo mdximo do EMB-121 Xingu. Fonte: Propria, 2018.
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Pela Figura 28, tem-se que o valor de Cp,4, para o Xingu ¢ de

aproximadamente 2.2.

A Tabela 28 faz um resumo dos dados de entrada necessarios que podem ser

obtidos através do software.

Tabela 28 — Xingu: dados de entrada obtidos através do software. Fonte: Propria, 2018

Dados obtidos através do Software — EMB121 - Xingu
Eficiéncia Aerodinamica - e 0.04
Enflechamento da asa - A, 0.4°
Coeficiente de Sustentacdo Maxima - Cp 0 2.2

Por fim, ¢ necessario estabelecer alguns dados geométricos para a aeronave.
Tratando-se da configuragdo da fuselagem do EMB-121 Xingu, tem-se uma
configuracdo do tipo “Aeronave de Passageiros Turbo-hélice”, com asa baixa e bracos

de momento em fungdo do comprimento da fuselagem de 50%.

As justificativas para as escolhas adotadas foram descritas no Capitulo 2, além
de ser uma tendéncia pratica que, para aeronaves a hélice com motores na asa, montados
acima ou abaixo das asas, os bracos de momento sejam em torno de 40% a 50% do

comprimento da fuselagem (Venson, 2013).
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CAPITULO 4

RESULTADOS

Os resultados obtidos no software sdo produzidos de forma gradual. Existem
pontos chave de célculo para que o usuario ndo se perca com a quantidade de
informacgdes disponiveis. Neste capitulo, sera feito uma breve explanagao sobre os
pontos de calculo do software bem como os resultados obtidos para cada modelo

mencionado no capitulo anterior.

4.1 Resultados para Aeronave de Transporte de Passageiros a Jato
Para chegar ao primeiro ponto de calculo do software, no primeiro botdo
Calculate, € necessario que o usuario entre com todos os dados das Tabelas 23 e 24, e

também a razdo de eficiéncia aerodinamica, nomeada Eff Aerod. no software.

ApO6s obter os dados mencionados no Capitulo 3 e assim como demonstrado no
Capitulo 2, € possivel calcular 0 OEW (Weppp1y ), TEW (Wryer) € 0 MTOW (Wp). Além
disso, com 0o MTOW e com a relagdo obtida para a carga alar da aeronave através da
Eq. (25), é possivel também obter um valor para a 4rea da asa da aeronave. Todos estes

valores sdo apresentados na captura de tela do software, apresentado na Figura 29.

Com o alongamento da asa e o fator de eficiéncia aerodinamica (e), € possivel
determinar o coeficiente de arrasto induzido (k;). J4 o coeficiente de arrasto parasita
(Cpp) pode ser calculado utilizando-se do coeficiente de friccdo de superficie
equivalente (Cr,) € da relagdo entre a area molhada total da aeronave (S,,¢;) € a area de
referéncia da asa (Syy). Os resultados dos calculos sdo mostrados na Figura 30, onde se

pode obter a polar de arrasto da aeronave em questao.

Ap6s o célculo da polar de arrasto, o software necessita as informacdes descritas

nas caixas de texto nomeadas de Enflechamento e CL_max.

Com os valores de Enflechamento e CL max., 0 usuario necessita apenas de

selecionar o tipo do seu projeto de acordo com a quantidade de motores que o mesmo
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utiliza e selecionar se a decolagem e o pouso serdo realizados com ou sem obstaculos e

clicar em Calculate.

Ao executar este evento, o usuario podera ver em sua tela, como mostra a Figura
30, os valores calculados para a carga alar na decolagem, a velocidade de estol, o
empuxo disponivel por motor e o total, além da distdncia necessaria para decolagem e

aterrissagem.
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Figura 29 — Andlise do Embraer E190: Resultados (1). Fonte: Prépria, 2018.
Em seguida, para a obten¢do do diagrama payload-range, o usudrio entrara com
um valor, em porcentagem, que indicara a quantidade de peso de carga paga que sera

retirada da aeronave para acrescentar em seu lugar combustivel. Apds escolher este
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valor, o diagrama payload-range sera exibido na tela. Para o exemplo citado, E190,
pode-se observar que caso seja necessario voar sem nenhuma carga paga, a aecronave

conseguiria voar por até 5000 km.
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Figura 30 — Andlise do Embraer E190: Resultados (2). Fonte: Prépria, 2018.

Ja no ultimo terco da interface, Figura 31, pode-se observar que o espago €
exclusivamente dedicado para os parametros geométricos da aeronave. Inicialmente, o
usuario necessita inserir qual o tipo de configuragdo geométrica sua aeronave tera, a
configuracdo da asa e os bracos de momento em fun¢do do comprimento da fuselagem,
mencionados no Capitulo 3, necessarios para o célculo do volume de cauda da

empenagem horizontal e vertical.
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Concluidas as entradas, o usuario pode clicar no botdo Calculate € o software
lhe entregara todos os dados geométricos calculados. Neste momento, o usuario tera
acesso a area da asa, empenagem horizontal e vertical e suas respectivas envergaduras,
além das areas das superficies de controle: aileron, profundor e leme. Além disso, as
medidas bésicas das aeronaves também sdo fornecidas: diametro da fuselagem,

comprimento do nariz, comprimento da cabine e comprimento da cauda da aeronave.

Na parte inferior desta etapa o usuario pode ter uma nog¢ao visual de como sera o

posicionamento das superficies através do esbogo gerado pelo software.
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Figura 31 — Andlise do Embraer E190: Resultados (3). Fonte: Propria, 2018.
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As Tabelas 29 e 30 fazem uma comparacao entre os dados obtidos pelo software

e os dados fornecidos pela fabricante. Na Tabela 29 pode-se ter uma visdo geral sobre

os dados de desempenho. Nota-se que o erro ¢ substancialmente baixo, o que credita

uma alta confiabilidade ao software em uso. J& a Tabela 30 mostra os parametros

geométricos obtidos, também com uma diferenca pequena entre os resultados do

modelo e os dados fornecidos pela fabricante.

Tabela 29 — E190: Diferenga entre pard@metros de desempenho do modelo em relagdo ao fabricante. Fonte: Propria, 2018.

Parametros de Desempenho — E190

Parametro Simbolo Modelo Fabricante Dif:(;e]n(;a
°
Peso méaximo de decolagem W, 46648.7 kg 47790 kg -2.39
Peso vazio operacional Wempty 25945.0 kg 28080 kg -7.60
Peso de combustivel Weyer 7983.7 kg 6990 kg +14.22
Distancia de decolagem Riakeofs 1939 m 2100 m -7.67
Distancia de aterrissagem Rianding 1291 m 1244 m +3.78

Tabela 30 — E190: Diferenga entre pard@metros geométricos do modelo em relagdo ao fabricante. Fonte: Prdpria, 2018.

Parametros Geométricos - Embraer E190

Geometria da Aeronave Simbolo Modelo Fabricante Dif[e(;e]nga
0
Comprimento da aeronave X, 3447 m 36.24 m -4.88
Envergadura da asa b, 2921 m 28.72 m +1.71
Area de referéncia da asa Sw 95.67 m? 92.5m? -3.43
Corda na raiz da asa Crootw 5m 4.92m +1.63
Corda média aerodindmica da asa mac,, 3.58 m 3.519m +1.73
Envergadura da empenagem horizontal byr 1237 m 12.09 m +2.32
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Area de referéncia da empenagem horizontal Sur 26.57 m? 25.40 m? +4.61
Corda na raiz da empenagem horizontal Croot, HT 3.45m 3.44m +0.29
Corda média aerodinamica da emp. horizontal macyr 241 m 2.406 m +0.17
Envergadura da empenagem vertical byr 5.35m 548 m -2.37
Area de referéncia da empenagem vertical Svr 15.60 m? 16.40 m? -4.88
Corda na raiz da empenagem vertical CrootyT 4.44 m 4.57m -2.84
Corda média aerodindmica da emp. vertical macyr 3.18 m 3.277Tm -2.96

4.2 Resultados para Aeronave Geral e Utilitairia Multimotora Turbo-hélice
Novamente, para chegar ao primeiro ponto de calculo do software que se da
através do botdo Calculate, é necessario que o usudrio entre com os dados das Tabelas

26 e 27, e também a razdo de eficiéncia aerodindmica, nomeada Eff Aerod.

Apds obter o valor da eficiéncia aerodindmica, € possivel calcular o
OEW (Wempty), TEW (Wrye) € MTOW (Wp). Além disso, com 0 MTOW e com a
relagdo para obtencdo da carga alar da aeronave mostrada na Equacdo (25), € possivel
também obter um valor inicial para a area da asa da aeronave. Todos os valores sdao

exibidos ao usudrio, como se mostra na Figura 32.

Até entdo, o calculo se deu da mesma forma que no exemplo da secdo 4.1. As
diferengas que o usudrio encontra neste exemplo se devem apenas na selecao do tipo de
motor, uma vez que na se¢do 4.1 se tratava de aeronaves a jato e neste caso, por se tratar
de motores a hélice, os dados de TSFC foram substituidos pelos valores de SFC e da

respectiva eficiéncia aerodinamica da hélice para cada fase de voo.

Com o alongamento da asa ¢ o fator de eficiéncia aerodinamica (e), ¢ possivel
determinar o coeficiente de arrasto induzido (k;). Ja o coeficiente de arrasto parasita
(Cpo) pode ser calculado utilizando-se do coeficiente de friccdo de superficie
equivalente (Cy) € da relagdo entre drea molhada total da aeronave (Sy,;) € a area de
referéncia da asa (Sy¢f). Os resultados dos calculos sdo mostrados na Figura 33, onde se

pode obter a polar de arrasto da aecronave em questao.
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4. project_estim

.

Entre com oz pardmetros

L ) Cauda Convencional ~
Aeronave geral e utilitaria muttimotora turb... Cauda emT v
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20000
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teracies \Wempty [kg]  Wfuel [kq] W0 [ka]

SlEEE 3323.3 909.5 5392.8

2* Estimativa 3318.8 906.5 5385.3

¥ Estimativa 3324.1 910.0 5394.1
Valores atualizados

Area da asa [r]:

th
tn
&n

ra

Figura 32 — Andlise do EMB-121 Xingu: Resultados (1). Fonte: Propria, 2018.
Apds o calculo da polar de arrasto, o software necessita das informagdes
descritas nas caixas de texto nomeadas de Enflechamento e CL_max. Para o exemplo

em estudo, os dados sdo obtidos através da Tabela 28.

Nesta etapa do projeto, nota-se mais uma diferenca com o exemplo da segdo 4.1.
O usudrio necessita agora selecionar a quantidade de motores bem como a quantidade

de pas que a hélice do seu motor utilizara, além de selecionar se a decolagem e o pouso
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serdo realizados com ou sem obstadculos e apenas apos este procedimento clicar em
Calculate.

Ao executar o botdo, o usuario podera ver em sua tela, como mostrado na Figura
33, os valores para a carga alar na decolagem, a velocidade de estol e a quantidade de

poténcia disponivel para cada etapa de voo, além da distancia de pouso e aterrissagem.

Polar de Arrasto

3 Calculate and plot
2 Ch= C DO+ k2 = CL=®
—
o 0.0184 | | 0.0436
.1
0
0 0.2 0.4 0.6
CD
Relagdes de Desempenho da Aeronave
Enflechamento: 0.4 Graphic
CL_max: 2.2 Graphic N® de Blades: | 3
N*® de Motores: 2
Condigdo de decolagem Condicdo de aterriszagem
@ Balanceada Sem obstaculns
Gl Com obstacule de 50 ft @Cum obstaculo de S0ft
Calculate
WiIS_takeoff [N/mF]: | 207027 R_Decolagem [m]: |1123.88
sep_por motor [shpl. | 217.21
sep_cruise [shpl: | 405 75
sep_takeoff [shp]: | 1534 41 Decréscimo de MPLW para
aumento de combustivel
Diagrama Payload-Range (Wiuel) [%]-| 40
=
=,
& 1000 Plot
=
D
=
E 500
L=
)
0o
0

0 1000 2000 3000 4000

Range with Reserves [km]
Figura 33 — Andlise do EMB-121 Xingu: Resultados (2). Fonte: Propria, 2018.
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Em seguida, para a obtencao do diagrama payload-range ¢ analogamente a se¢ao
4.1, o usuario entrard com um valor, em porcentagem, que indicara a quantidade de peso
de carga paga que deixara de ser transportada pela aeronave para acrescentar
combustivel. Apds escolher este valor, o diagrama payload-range sera exibido na tela.
Para o Xingu, pode-se observar que caso seja necessario uma missao com zero carga

paga, a aeronave conseguiria voar por até¢ 4000 km.

Ja no ultimo ter¢o da interface, Figura 34, pode-se observar que o espaco ¢

exclusivamente dedicado para os pardmetros geométricos da aeronave.

Aeronave de passageiros turbo-hélice ...
S— L/ JrEmzC
Diedro [deg]: | 5 7
Calculat i
Lvt & Lht [%]*: | 50 alcuae
Asa HT VT )

Area [n7]: [7556) [7 32 |[2.07 Areas [me]: Dimensoes [m]:
Envergadura [m]: 13575 31 |[2 08 Adleron: [4 25 Didm. Fuselagem: [q zp
Corda (raiz) [m]: 528 |[155 |[2.45 Profundor: [3 25 Comp. Nariz: |3 74

mac [m]: 1.,:\: 1..1 ".EE Leme: | {54 Comp. Cabine: |4 15
Y [l ’*Elli: 1"f1 E.c: Comp. Cauda: [g s
wF. A o D.n. .H.-I. .
Corda (ponta) [ml: [4 35 |[117 |[1.45 iam. Relice. |3.01
4
1)
-4

15

Vista Superior

Vista Lateral Vista Frontal
4 4
0
-4 =
0 5 10 15 5 0 5
0 5 10 15

Figura 34 — Andlise do EMB-121 Xingu: Resultados (3). Fonte: Prépria, 2018.
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De forma andloga ao caso anterior, o usuario necessita inserir qual o tipo de
configuracdo geométrica sua aeronave tera, a configuragdo da asa e os bracos de
momento em fun¢do do comprimento da fuselagem, descritas no Capitulo 3, necessarios

para o calculo do volume de cauda da empenagem horizontal e vertical.

Concluidas as entradas, o usuério pode clicar no botdo Calculate e o software
lhe entregara todos os dados geométricos calculados. Neste momento, o usudrio tera
acesso a area da asa, empenagem horizontal e vertical e suas respectivas envergaduras,
além das areas das superficies de controle: aileron, profundor e leme. Além disso, as
medidas bésicas da aeronave também sdo fornecidas: didmetro da fuselagem,
comprimento do nariz, comprimento da cabine e comprimento da cauda da aeronave e,

diferentemente do caso anterior, o didametro da hélice.

Por fim, ¢ possivel analisar o modelo geométrico através de uma representacao
tridimensional e suas vistas auxiliares, analisando o posicionamento das superficies

através do esbogo gerado pelo software.

As Tabelas 31 e 32 fazem uma comparacao entre os dados obtidos pelo software
e os dados fornecidos pela fabricante. Na Tabela 31 pode-se ter uma visdo geral sobre
os dados de desempenho. Nota-se que a diferenga entre os valores, apesar de ndo ser
percentualmente tao baixa quanto o caso analisado na se¢do anterior, ainda estd em uma
faixa consideravel para a grande parte dos pardmetros. J& a Tabela 32 mostra os
parametros geométricos obtidos, também com uma diferenca pequena na maior parte

dos resultados.

Tabela 31 — Xingu: Difereng¢a entre pardmetros de desempenho do modelo em relagdo ao fabricante. Fonte: Prépria, 2018

Parametros de Desempenho — Embraer Xingu

Parametro Simbolo Modelo Fabricante Dif[eo;erga
0
Peso maximo de decolagem W, 5394.1 kg 5670 kg -4.87
Peso vazio operacional Wempty 3324.1 kg 3500 kg -5.03
Peso de combustivel Wryer 910.0 kg 1010 kg -9.9
Distancia de decolagem Riakeofs 1123 m 1000 m +12.3
Distéancia de aterrissagem Rianding 464.9 m 610 m -23.8
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Tabela 32 — Xingu: Diferenga entre pardmetros geométricos do modelo em relagdo ao fabricante. Fonte: Prépria, 2018.

Parametros Geométricos - Embraer Xingu

Diferenca
Geometria da Aeronave Simbolo Modelo Fabricante (%]
Comprimento da aeronave X, 12.44 m 1225 m +1.55
Envergadura da asa b,, 13.93 m 14.45m -3.69
Area de referéncia da asa Sw 25.56 m* 27.50 m? -7.05
Corda na raiz da asa Crootw 228 m 248 m -8.06
Corda média aerodindmica da asa mac,, 1.87 m 2.034 m -8.06
Envergadura da empenagem horizontal bur 6.31 m 576 m +9.55
Area de referéncia da empenagem horizontal Sur 7.38 m? 6.20 m* +19.03
Corda na raiz da empenagem horizontal Croot HT 1.55m 1.15m +34.78
Corda média aerodinamica da emp. horizontal macyr 121 m 0.901 m +34.30
Envergadura da empenagem vertical byr 2.08 m 2.12m -1.89
Area de referéncia da empenagem vertical Svr 4.07 m? 4.20 m? -3.10
Corda na raiz da empenagem vertical Croot,VT 245m 2.50 m -2.00
Corda média aerodindmica da emp. vertical macyr 2.00 m 2.038 m -1.86
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CAPITULO 5

CONCLUSOES

O trabalho apresentado teve o objetivo de produzir um software com interface de
usuario desenvolvido para o uso em projetos conceituais de aeronaves através do
software comercial MATLAB®. O objetivo principal foi atendido, que era o de criar
um software com uma interface de usuario que permitisse o uso rapido e eficiente, de
forma que a concepcdo de um projeto preliminar de uma aeronave ndo fosse

responsavel por tomar um tempo consideravel do usuério.

Com os resultados obtidos no Capitulo 4 foi possivel concluir que o software
apresenta bons resultados, com taxas de erro baixas na grande parte dos célculos e,
portanto boa confiabilidade. Para os pardmetros de desempenho do modelo E190, teve-
se uma média de diferenga de 7.1%, enquanto os parametros geométricos tiveram uma
média de diferenca na casa dos 2.6%. J& para o modelo Xingu, teve-se uma média de
diferenca de 11.2% para os pardmetros de desempenho e 10.3% para os parametros
geométricos. Analisando os dados, ¢ necessario que em um futuro breve o codigo sofra
revisdes nos calculos dos parametros geométricos da empenagem horizontal para
aeronaves a hélice, uma vez que os mesmos apresentaram valores muito acima da média

da diferenca calculada. A média sem estes valores cai de 10.3% para 4.1%.

Para o futuro, com o objetivo de aumentar a consisténcia e confiabilidade do
software, algumas implementa¢des sdo necessarias. A um curto prazo, ¢ necessario
implementar restricdes no coédigo que impegam o usudrio de entrar com valores
negativos ou entrar com letras ao invés de valores numéricos. Levando em consideragdo
que o software ¢ feito para usuarios com algum conhecimento na area, leva-se em conta
que este tipo de erro pode ser evitado apenas pelo bom senso, porém ¢ necessario que
qualquer erro de digitagdo, por exemplo, seja evitado. Além disso, ¢ necessario a
corre¢ao de bugs existentes no software que sdo descobertos conforme o aumento de
uso do software. Para esta fase, € necessario um feedback dos usuarios sobre o

comportamento do software perante o uso individual de cada um. Em médio prazo,
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considera-se a implementacao de outras plataformas de calculo no software para obter
estimativas de calculos estruturais, de desempenho, de aerodindmica, de mecanica do

voo ¢ de estabilidade da aeronave em desenvolvimento.

Outro objetivo obtido foi o de deixar um legado para o Curso de Graduagdo em
Engenharia Aeronautica da Faculdade de Engenharia Mecanica da Universidade Federal
de Uberlandia. Com a criagao desta ferramenta, por mais simples que ela seja neste
primeiro momento, encerra-se uma etapa inicial de desenvolvimento de uma ferramenta
computacional para uso inicialmente exclusivo de fins didaticos. Sendo assim, com um
trabalho inicial concluido, as etapas que se seguirem podem usar este trabalho como

referéncia para uma possivel modificacdo buscando uma melhoria para a ferramenta.
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APENDICES

Nesta secdo, serdo apresentados dois

apéndices

para exemplificar
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(o)

procedimento adotado para a criacdo do codigo computacional que gerou o aplicativo

tema deste trabalho. No Apéndice A, ¢ mostrado a rotina desenvolvida para a selecao de

categoria de aeronave, feita através de um popup menu. Ja no Apéndice B, € mostrado o

procedimento para calculo dos pesos principais da aeronave.

APENDICE A - Rotina Desenvolvida Para Seleciio de Categoria de Aeronave

function airplane category Callback (hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to airplane category (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

o° o

airplane category contents as cell array

o\

airplane category

SWing
set (handles.checkbox aspect ratio, 'Value',0)
set (handles.aspect ratio answer, 'enable','off")

(
set (handles.checkbox lambda, 'Value',0)
set (handles.lambda answer, 'enable','off")

Hints: contents = cellstr(get (hObject, 'String'))

% —-— Executes on selection change in airplane category.

returns

contents{get (hObject, 'Value')} returns selected item from

handles.selected category = get(handles.airplane category, 'Value'

%$Horizontal Tail

set (handles.aspect ratio HT answer, 'enable','off'")
set (handles.lambda HT answer, 'enable','off")
%$Vertical Tail
set (handles.aspect ratio VT answer, 'enable','off'")
set (handles.lambda VT answer, 'enable','off")
%Polar de arrasto
set (handles.checkbox swet sref, 'Value',0)
set (handles.swet sref answer, 'enable','off'")
if handles.selected category == 1 %Geral e Utilitaria Monomotora a
Pistéo
handles.AR = 7.2; handles.lambda = 0.5;
handles.Swet Sref = 4.5; handles.a wet = 0.6762; handles.C_wet
0.4884;
handles.a weight est = 0.892; handles.C weight est = -0.047;
handles.Wl WO = 0.990; handles.W2 Wl = 0.992; handles.W4 W3 =

0.993; handles.W6 W5 = 0.993;



handles.a wingload

handles.W S = 760;
handles.sep W = 0.16
handles.a PW = 0.011

33.

handles.a Tsep
set (handles.gtd moto

handles.a TOPprop ba

9.30;

handles.a landing 50

0.408; handles.C _wingload 0.804;

7i
6; handles.C PW = 0.4789;
19; handles.C Tsep = -0.122;

res_answer, 'enable', 'off', 'String', '1l")

lanceada

8.23; handles.a TOPprop 50ft

ft 1.524;

set (handles.aterris_sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value',1, 'enable', 'on'")

handles.a fuselagem = 0.4088; handles.C fuselagem = 0.3140;
handles.rAW = 0.07; handles.rProf = 0.41; handles.rLeme = 0.36;
handles.Yeng in = 0;
handles.Rx = 0.25; handles.Ry = 0.38; handles.Rz = 0.39;
elseif handles.selected category == 2 %Geral e Utilitaria Monotora
turbo-hélice
handles.AR = 8.4; handles.lambda = 0.5;

handles.Swet Sref
0.4884;

handles.a weight est
handles.Wl W0 = 0.99
0.993; handles.W6 W5 0

handles.a wingload

handles.W S = 1720;
handles.sep W = 0.26
handles.a PW = 0.003

21.

handles.a Tsep
set (handles.gtd moto

handles.a TOPprop ba

9.30;

handles.a landing 50

set (handles.aterris
set (handles.aterris

handles.a fuselagem

handles.rAW 0.07;

5.5; handles.a wet

0.6762; handles.C wet

-0.047;
0.992; handles.W4 W3

0.892; handles.C weight est
0; handles.W2 Wl
.993;

0.408; handles.C wingload 0.804;

4;
0; handles.C PW = 0.7255;
58; handles.C Tsep = -0.052;

res_answer, 'enable', 'off', 'String', '1")

lanceada

8.23; handles.a TOPprop 50ft

ft 1.524;
sem, 'Value',0, 'enable', 'off")
com obst 50ft, 'Value', 1, 'enable', 'on'")

0.3140;

0.4088; handles.C fuselagem

handles.rProf 0.41; handles.rLeme

0.36;
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handles.Yeng in = 0;

handles.Rx = 0.25; handles.Ry = 0.38; handles.Rz = 0.39;

elseif handles.selected category == %Geral e Utilitdria Multimotora
a pistéao
handles.AR = 7.8; handles.lambda = 0.5;

handles.Swet Sref = 4.0; handles.a wet = 0.2933; handles.C wet =
0.5632;

handles.a weight est = 0.766; handles.C weight est = -0.020;
handles.Wl WO = 0.984; handles.W2 Wl = 0.990; handles.W4 W3 =
0.992; handles.W6 W5 = 0.992;

handles.a wingload = 1.512; handles.C wingload = 0.664;
handles.W S = 1260;

set (handles.qgtd motores answer, 'enable', 'on','String',"'")

handles.sep W = 0.206;
handles.a PW = 0.0116; handles.C PW = 0.4789;

handles.a Tsep = 23.13; handles.C Tsep = -0.089;

handles.a TOPprop balanceada = 9.68; handles.a TOPprop 50ft =
10.51;

handles.a landing 50ft = 1.463;
set (handles.aterris_sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value',1, 'enable', 'on'")

handles.a fuselagem = 0.4088; handles.C fuselagem = 0.3140;
handles.rAW = 0.05; handles.rProf = 0.44; handles.rLeme = 0.38;
handles.Yeng in = 0.30;

handles.Rx = 0.34; handles.Ry = 0.29; handles.Rz = 0.44;

elseif handles.selected category == %Geral e Utilitadria Multimotor a
turbo-hélice
handles.AR = 9.1; handles.lambda =0.5;

handles.Swet Sref = 5.5; handles.a wet = 0.2933; handles.C wet =
0.5632;

handles.a weight est = 0.766; handles.C weight est = -0.020;
handles.Wl WO = 0.981; handles.W2 Wl = 0.985; handles.W4 W3 =
0.985; handles.W6 W5 = 0.995;

handles.a wingload = 1.512; handles.C wingload = 0.664;
handles.W S = 2100;

handles.sep W = 0.303;
handles.a PW = 0.0030; handles.C PW = 0.7255;



handles.a Tsep = 18.02; handles.C Tsep = -0.048;
set (handles.qgtd motores answer, 'enable','on','String',"'")

handles.a TOPprop balanceada = 9.68; handles.a TOPprop 50ft =
10.51;

handles.a landing 50ft = 1.463;
set (handles.aterris_sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value',1, 'enable', 'on'")

handles.a fuselagem = 0.4088; handles.C fuselagem = 0.3140;

handles.rTP = 0.52; handles.rTS = 0.17;

handles.rAW = 0.05; handles.rProf 0.44; handles.rLeme = 0.38;
handles.Yeng in = 0.34;

handles.Rx = 0.34; handles.Ry = 0.29; handles.Rz = 0.44;

elseif handles.selected category == %$Cargueiro ou bombardeiro
militar a hélice
handles.AR = 9.6; handles.lambda = 0.5;

handles.Swet Sref = 5.0; handles.a wet = 0.0455; handles.C wet =
0.7316;

handles.a weight est = 3.013; handles.C weight est = -0.132;
handles.Wl WO = 0.975; handles.W2 Wl = 0.980; handles.W4 W3 =
0.990; handles.W6 W5 = 0.992;

handles.a wingload = 53.2; handles.C wingload = 0.324;
handles.W S = 3430;

handles.sep W = 0.2495; %Valor medio entre pistdo e turbo-hélice
handles.a PW = 0.0414; handles.C PW = 0.2771; %Valor médio entre

pistédo e turbo-hélice

handles.a Tsep = 40.14; handles.C Tsep = -0.0875; %Valor médio
entre pistdo e turbo-hélice

set (handles.qgtd motores answer, 'enable', 'on','String',"'")

handles.a TOPprop balanceada = 6.67; handles.a TOPprop 50ft =
6.94;

handles.a landing 50ft = 1.358;
set (handles.aterris sem, 'Value',0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value', 1, 'enable','on'")

handles.a fuselagem = 0.0576; handles.C fuselagem = 0.4678;

handles.rAW = 0.06; handles.rProf = 0.34; handles.rLeme = 0.34;
$Valores médios entre bi e quadri motores a helice
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handles.rTP = 0.58; handles.rTS = 0.10;

handles.Rx = 0.34; handles.Ry = 0.30; handles.Rz = 0.46; %VALORES

UNICOS PARA BI E QUADRIMOTOR!

elseif handles.selected category == 6 %Cargueiro ou bombardeiro
militar a jato
handles.AR = 7.3; handles.lambda = 0.3;

handles.Swet Sref = 5.5; handles.a wet = 0.0455; handles.C wet =
0.7316;

handles.a weight est = 0.706; handles.C weight est = -0.034;
handles.Wl WO = 0.975; handles.W2 Wl = 0.980; handles.W4 W3 =
0.990; handles.W6 W5 = 0.992;

handles.a wingload = 91.5; handles.C wingload = 0.288;
handles.W S = 5940;

handles.a landing 50ft = 0.830;
set (handles.aterris_sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value',1, 'enable', 'on'")

handles.a fuselagem = 0.0576; handles.C fuselagem = 0.4678;
handles.rTP = 0.49; handles.rTS = 0.10;

handles.Rx = 0.34; handles.Ry = 0.30; handles.Rz = 0.46; SVALORES
UNICOS PARA BI E QUADRIMOTOR!

elseif handles.selected category == 7 %Transporte de passageiros a
hélice
handles.AR = 10.1; handles.lambda = 0.5;

handles.Swet Sref = 5.5; handles.a wet = 0.0924; handles.C wet =
0.6826;

handles.a weight est = 0.713; handles.C weight est = -0.014;
handles.Wl WO = 0.970; handles.W2 Wl = 0.985; handles.W4 W3 =
0.985; handles.W6 W5 = 0.995;

handles.a wingload = 59.6; handles.C wingload = 0.313;
handles.W S = 2600;

handles.sep W = 0.2335; %Valor medio entre pistdo e turbo-hélice
handles.a PW = 0.0414; handles.C PW = 0.2771; %Valor médio entre

pistdo e turbo-hélice

handles.a Tsep = 22.14; handles.C Tsep = -0.0805; %Valor médio
entre pistdo e turbo-hélice

set (handles.gtd motores answer, 'enable','on','String',"'")

handles.a landing 50ft = 1.437;
set (handles.aterris_sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value', 1, 'enable', 'on'")

handles.a fuselagem = 0.3115; handles.C fuselagem = 0.3539;
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handles.rTP = 0.52; handles.rTS = 0.11;

handles.rAW 0.05; handles.rProf = 0.40; handles.rLeme = 0.40;
$Valor medio entre bi e quadri motor

handles.Rx = 0.22; handles.Ry = 0.34; handles.Rz = 0.38;

elseif handles.selected category == $Transporte de passageiros a
jato
handles.AR = 8.3; handles.lambda = 0.3;

handles.Swet Sref = 6.0; handles.a wet = 0.0317; handles.C wet =
0.7530;

handles.a weight est = 1.385; handles.C weight est = -0.070;
handles.Wl WO = 0.970; handles.W2 Wl = 0.985; handles.W4 W3 =
0.985; handles.W6 W5 = 0.995;

handles.a wingload = 329.6; handles.C wingload = 0.206;
handles.W S = 5600;

handles.a landing 50ft = 0.860;
set (handles.aterris_ sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value',1, 'enable', 'on'")

handles.a fuselagem = 0.4546; handles.C fuselagem = 0.3321;
handles.rTP = 0.52; handles.rTS = 0.11;

elseif handles.selected category == 9 %Executiva a jato
handles.AR = 8.0; handles.lambda = 0.3;

handles.Swet Sref = 5.5; handles.a wet = 0.0553; handles.C wet =
0.6977;

handles.a weight est = 0.786; handles.C weight est = -0.028;
handles.Wl WO = 0.980; handles.W2 Wl = 0.985; handles.W4 W3 =
0.990; handles.W6 W5 = 0.995;

handles.a wingload = 142.3; handles.C wingload = 0.268;
handles.W S = 3470;

handles.a landing 50ft = 0.946;
set (handles.aterris_sem, 'Value', 0, 'enable', 'off")
set (handles.aterris com obst 50ft, 'Value', 1, 'enable','on'")

handles.a fuselagem = 0.2260; handles.C fuselagem = 0.3739;

handles.rTP = 0.49; handles.rTS = 0.12;

handles.Rx = 0.30; handles.Ry = 0.30; handles.Rz = 0.43;
end

set (handles.tail type listbox, 'enable', 'on'")
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if handles.selected category == || handles.selected category ==
[]...
handles.selected category == || handles.selected category ==

9

set (handles.landing gear typel, 'enable', 'off', 'Value', 1)
else

set (handles.landing gear typel, 'enable', 'on')
end

if handles.selected category == $Transp. Passageiros a Hélice
set (handles.landing gear typel, 'Visible', 'off")
set (handles.landing gear type2, 'Visible',6 'on')
else
set (handles.landing gear typel, 'Visible',6 'on'")
set (handles.landing gear type2, 'Visible', 'off'")
end

%$Condicdo para prop, 'else' para jet

if handles.selected category == || handles.selected category ==
| | handles.selected category == 3

|| handles.selected category == 4 || handles.selected category ==
5 || handles.selected category == 7

set (handles.engine category prop, 'Visible', 'on')
set (handles.engine category, 'Visible', 'off")

set (handles.loiter prop, 'Visible', 'on'")
set (handles.cruise prop, 'Visible', 'on'")
set (handles.loiter, 'Visible', 'off")

set (handles.cruise, 'Visible', 'off")

set (handles.TSFC, 'Visible', 'off")

set (handles.TSFC_takeoff, 'Visible', "off")
set (handles.TSFC loiter, 'Visible', 'off")
set (handles.TSFC_cruise, 'Visible', 'off")
set (handles.SFC, 'Visible', 'on'")

(
(
(
(
(
set (handles.SFC takeoff, 'Visible', 'on'")
set (handles.SFC loiter, 'Visible', 'on')

set (handles.SFC cruise, 'Visible', 'on')

set (handles.neta h, 'Visible', 'on'")

set (handles.neta takeoff, 'Visible','on'")

set (handles.neta loiter, 'Visible', 'on'")

set (handles.neta cruise, 'Visible', 'on'")

set (handles.qgtd blades, 'Visible', 'on')

set (handles.qgtd blades answer, 'enable','on', 'Visible', 'on")

set (handles.empuxo peso popup, 'Visible', 'off")
if handles.selected category ==

set (handles.prop bi gquadri, 'Visible', 'on')
else

set (handles.prop bi gquadri, 'Visible', 'off")
end

set (handles.dec com obst 35ft, 'String', 'Com obstaculo de 50 ft')

set (handles.T por engine, 'Visible','off")
set (handles.T cruise, 'Visible', 'off")
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set (handles.T takeoff, 'Visible', 'off")

set (handles.sep por engine, 'Visible', 'on')
set (handles.sep cruise, 'Visible', 'on')
set (handles.sep takeoff, 'Visible', 'on'")

set (handles.diametro helice, 'Visible', 'on'")
set (handles.diam helice answer, 'Visible', 'on')

else $jets
set (handles.engine category prop, 'Visible', 'off")
set (handles.engine category, 'Visible', 'on'")

set (handles.loiter prop, 'Visible', 'off")
set (handles.cruise prop, 'Visible', 'off")
set (handles.loiter, 'Visible', 'on")
set (handles.cruise, 'Visible', 'on")

set (handles.TSFC, 'Visible', 'on'")

set (handles.TSFC_takeoff, 'Visible', 'on')
set (handles.TSFC loiter, 'Visible', 'on'")
set (handles.TSFC cruise, 'Visible', 'on'")

set (handles.SFC, 'Visible', "off")

set (handles.SFC takeoff, 'Visible', 'off")
set (handles.SFC loiter, 'Visible', 'off")
set (handles.SFC cruise, 'Visible', 'off")

set
set
set
set

handles.neta h, 'Visible', 'off")

handles.neta takeoff, 'Visible', 'off")
handles.neta loiter, 'Visible', 'off")
handles.neta cruise, 'Visible', 'off")

— o~~~

set (handles.qgtd blades, 'Visible', "off")

set (handles.gtd blades answer, 'enable','off', 'Visible', 'off', 'Strin
g',[1)

set (handles.dec _com obst 35ft, 'String', 'Com obstaculo de 35 ft')

set (handles.empuxo peso popup, 'Visible', 'on'")
set (handles.prop bi quadri, 'Visible', 'off'")

set (handles.T por engine, 'Visible', 'on')
set (handles.T cruise, 'Visible', 'on')

set (handles.T takeoff, 'Visible','on'")

set (handles.sep por engine, 'Visible', 'off'")
set (handles.sep cruise, 'Visible', 'off")
set (handles.sep takeoff, 'Visible', 'off")

set (handles.diametro helice, 'Visible', 'off")
set (handles.diam helice answer, 'Visible', 'off'")

end

set (handles.envergadura_ answer, 'String', [])



(1
1)

set
set
set
set

handles.c_root answer, 'String'
handles.c_tip answer, 'String’,
handles.mac_answer, 'String', []
handles.posicao_mac_answer, 'St

— e~ o~ —~

[
)
r

ing', [1)

set (handles.HT area answer, 'String', [])

set (handles.envergadura HT answer, 'String’', [])
set (handles.c _root HT answer, 'String',[])

set (handles.c tip HT answer, 'String', [])

set (handles.mac HT answer, 'String', [])

set (handles.posicao mac HT answer, 'String', [])

set
set
set
set
set
set

handles.VT area answer, 'String', [])
handles.envergadura VT answer, 'String', [])
handles.c_root VT answer, 'String', [])
handles.c_tip VT answer,'String',[])
handles.mac_VT answer, 'String', [])
handles.posicao mac VT answer, 'String', [])

— e~ o~~~ —

aspect ratio answer Callback (hObject, eventdata, handles)
lambda_ answer Callback (hObject, eventdata, handles)

tail type listbox Callback (hObject, eventdata, handles)

swet sref answer Callback (hObject, eventdata, handles)
guidata (hObject, handles) ;
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APENDICE B — Rotina Desenvolvida Para Calculo dos Pesos Principais da
Aeronave

o°

-—-- Executes on button press in calculate weight.

function calculate weight Callback (hObject, eventdata, handles)

% hObject handle to calculate weight (see GCBO)

% eventdata reserved - to be defined in a future version of MATLAB
% handles structure with handles and user data (see GUIDATA)

%Calculos da polar de arrasto

handles.cfe atualizado = str2double (get (handles.cfe answer, 'String'));
handles.swet sref atualizado =
str2double (get (handles.swet sref answer, 'String'));

handles.CDO = handles.cfe atualizado*handles.swet sref atualizado;
% set (handles.C DO answer, 'String',handles.CDO)

handles.eficiencia =
1/ (l+str2double (get (handles.eficiencia answer, 'String')));

% handles.AR atualizado =
str2num(get (handles.aspect ratio answer, 'String'));
handles.AR atualizado =

str2double (get (handles.aspect ratio answer, 'String'));

handles.k2 = 1/ (pi*handles.AR atualizado*handles.eficiencia);
% set (handles.k2 answer, 'String',sprintf ('%.4f',handles.k2))

$$$CALCULO DE ALCANCE EQUIVALENTE%%%

$Passo 1: Estimar o acréscimo de alcance devido ao requisito de 10% do
$tempo de voo, ponderando o alcande pelo tempo médio de voo:

handles.Range nominal =

str2double (get (handles.range sem reserva answer, 'String'));
handles.V cruzeiro =
str2double (get (handles.velocidade cruzeiro answer, 'String'));

handles.t comb reserva =
str2double (get (handles.tempo comb answer, 'String'));

handles.t flight = handles.Range nominal/handles.V cruzeiro; %[hr]
handles.t extra = (handles.t comb reserva/100)*handles.t flight; %[hr]

handles.Range extra = handles.t extra*handles.V cruzeiro; %[km]

$Passo 2: calcular o alcance equivalente para fins de projeto
conceitual

%$com base nos acréscimos de alcance conforme requisitos
regulamentares.

K = 1; SAeronave com enflechamento fixo

handles.Range_ alternativo =

str2double (get (handles.alternativa answer, 'String'));

handles.Range_equivalente = handles.Range nominal +
handles.Range_extra + handles.Range alternativo;
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$$%CALCULO DE PESO DE DECOLAGEM DE AERONAVE A JATO
%$1° PASSO: determinar a equacdo da fracdo de peso vazio operacional:

$Wempty WO = handles.a weight est* (W0"handles.C weight est) *K;

%2° PASSO: determinar as fracdes de peso em vOo de cruzeiro e em voo
%de espera a partir do alcance desejado e da autonomia em espera
regulamentar:

handles.Range_equivalente meters = handles.Range equivalente*1000;
% [m]

handles.tempo espera =
str2double (get (handles.tempo espera answer, 'String'));

handles.autonomia espera = (handles.tempo espera/60)*3600; %Autonomia
em segundos

%$3° PASSO: estimar a fracdo de peso de combustivel com base nas
fracdes
%de peso de combustivel nas etapas de véo de cruzeiro e de vdo de

espera:
handles.value airplane cat = get (handles.airplane category, 'Value');
if handles.value airplane cat == | | handles.value airplane cat ==
| | handles.value airplane cat == %$Jet airplanes

handles.L D cruise = 3/ (4*sgrt (3*handles.k2*handles.CDO0)) ;
handles.TSFC cruise Ns =
handles.TSFC cruise estimated/ (1000*3600) ;

handles.L D loiter = 1/(2*sqgrt (handles.k2*handles.CDO));
handles.TSFC loiter Ns =
handles.TSFC loiter estimated/ (1000%3600);

handles.V_cruzeiro ms = handles.V_cruzeiro/3.6;

handles.W3W2 = exp((-handles.g*handles.Range equivalente meters*

handles.TSFC cruise Ns)/(handles.V cruzeiro ms*handles.L D cruise));

handles.W5W4 = exp((-handles.g*handles.autonomia espera*
handles.TSFC loiter Ns)/ (handles.L D loiter));

handles.Wfuel WO = l-handles.Wl WO*handles.W2 Wl*handles.W3W2*
handles.W4 W3*handles.W5W4*handles.W6 W5;
else %Piston/Helice airplanes
handles.L D cruise = 1/(2*sqgrt (handles.k2*handles.CDO));
handles.SFC cruise Ws = handles.SFC cruise estimated/ (745.7%3600);

handles.L D loiter = 3/ (4*sqgrt (3*handles.k2*handles.CDO0)) ;
handles.SFC loiter Ws = handles.SFC loiter estimated/ (745.7%3600);
Skg/W.s

handles.V_cruzeiro ms = handles.V_cruzeiro/3.6;
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handles.SFC cruise Ws)/((handles.neta cruise estimated/100)*handles.L

D cruise));

handles.W5W4 = exp ((-
handles.g*handles.autonomia espera*handles.V_cruzeiro ms¥*

handles.SFC loiter Ws)/((handles.neta loiter estimated/100)*handles.L

D loiter));

handles.Wfuel WO = l-handles.Wl WO*handles.W2 Wl*handles.W3W2*

handles.W4 W3*handles.W5W4*handles.W6 W5;

$%%—————— PRIMEIRA ESTIMATIVA DE PESO-—-—-—-—----%%%
handles.Wpayload =
9.81l*str2double (get (handles.carga paga_ answer, 'String'));

tol = le-
intl = 0;
erro = 1;
WO in = handles.Wpayload; %VALOR CHUTE; %52130*handles.g;

3;

% Peso total da aeronave estimado inicialmente com o peso estrutural

do E-190

%+ Carga paga do nosso projeto + 12000 kg de combustivel (+/- 2*Wfuel

do E-190)
i =1;
while erro >= tol
intl = intl+1;
WO iterativo armazenado (i) = WO _in;

handles.Wempty WO =
handles.a weight est*W0 in”“handles.C weight est*K; % Relacéo
experimental de Wempty/Wo

WO = handles.Wpayload/ (1-handles.Wempty WO-handles.Wfuel WO);

erro = abs (W0-WO_in);
WO in = WO;

%$Armazenando os valores

handles.W0 estimado armazenado (i) = WO0;
handles.Wempty WO armazenado (i) = handles.Wempty WO;
handles.erro armazenado (i) = erro;

i = 1+1;

end

handles.W0 1 estimativa = WO/handles.g; %[MTOW]
handles.Wempty = handles.Wempty WO*handles.W0 1 estimativa;
handles.Wfuel = handles.Wfuel WO*handles.W0 1 estimativa;

$Setando os parémetros

set (handles.W0 1 est answer, 'String',sprintf('%.1f',handles.W0 1 estim

ativa));
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set (handles.Wempty 1 est answer, 'String',sprintf('%.1f',handles.Wempty
)) i
set (handles.Wfuel 1 est answer, 'String',sprintf('%.1f',handles.Wfuel))

set (handles.iteracoes 1 est answer, 'String', i)
%$%$%$COMECANDO O CALCULO DA CARGA ALAR E AREA ALAR
handles.WO 1 est N = handles.WO 1 estimativa*handles.g;

handles.W S 1 est emp =

handles.a wingload* (handles.W0 1 est N)“handles.C wingload;
handles.wing area emp = handles.WO0 1 est N/handles.W S 1 est emp;

%2° PASSO: recalcular a area molhada da aeronave e apresentar o novo
valor do
$coeficiente de arrasto parasita.

handles.S wet emp = handles.a wet* (handles.W0 1 est N)“handles.C wet;

handles.new CDO =
handles.cfe atualizado* (handles.S wet emp/handles.wing area emp);

%$3° PASSO: determinar o peso médio em cruzeiro da aeronave e
recalcular a

$eficiéncia aerodinémica L/D de cruzeiro:
handles.new W cruise kg = (2*handles.W0 1 estimativa -
handles.Wfuel) /2;

handles.new W cruise N = handles.new W cruise kg*handles.g;

Flight altitude meters =

convlength (str2double (get (handles.cond cruzeiro answer, 'String')),'ft’
pm')

[~,~,~,rho_flight level] = atmosisa(Flight altitude meters);

% rho flight level = 0.355;

handles.new CL cruise =
2*handles.new W cruise N/ (rho flight level*handles.wing area emp*handl
es.V_cruzeiro ms"2);

handles.new L D cruise =

1/ ((handles.new CDO/handles.new CL cruise)+thandles.k2*handles.new CL c
ruise);

$4° PASSO: estimar a fracdo de peso de combustivel com base nas

fracdes de

$peso de combustivel nas etapas de véo de cruzeiro e de vdo de espera:

if handles.value_ airplane cat == || handles.value airplane cat == 8

| | handles.value airplane cat == %$Jet airplanes
handles.TSFC cruise estimated Ns =

handles.TSFC cruise estimated/ (1000%3600);

handles.new L D loiter = 1/(2*sqgrt (handles.k2*handles.new CDO)) ;
% handles.Range nominal m = handles.Range nominal*1000;
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% MUDEI DE handles.Range nominal m PARA

handles.Range equivalente meters;
handles.TSFC loiter estimated Ns =

handles.TSFC loiter estimated/ (1000%3600);

handles.new W3W2 = exp ((-
handles.g*handles.Range equivalente meters*handles.TSFC cruise estimat
ed Ns) /...
(handles.V _cruzeiro ms*handles.new L D cruise));

handles.new W5W4 = exp( (-
handles.g*handles.autonomia espera*handles.TSFC loiter estimated Ns)/(
handles.new L D loiter));

handles.new Wfuel WO = 1 -
handles.Wl WO*handles.W2 Wl*handles.new W3W2*handles.W4 W3*handles.new
_W5W4*handles.W6_W5;
else %Helice / Turbo prop planes

handles.SFC cruise estimated Ws =
handles.SFC_cruise estimated/ (745.7%3600);

handles.new L D loiter = 3/(4*sqrt(3*handles.kZ*handles.new_CDO));
% handles.Range nominal m = handles.Range nominal*1000;
% handles.Range equivalente meters =
handles.Range equivalente*1000;

handles.SFC loiter estimated Ws =
handles.SFC loiter estimated/(745.7*3600); %kg/W.s

handles.V cruzeiro ms = handles.V cruzeiro/3.6;

handles.new W3W2 = exp( (-
handles.g*handles.Range equivalente meters*handles.SFC cruise estimate
d Ws)/...
((handles.neta cruise estimated/100)*handles.new L D cruise));

handles.new W5W4 = exp( (-
handles.g*handles.autonomia espera*handles.V cruzeiro ms*handles.SFC 1
oiter estimated Ws)/...
((handles.neta loiter estimated/100)*handles.new L D loiter));

handles.new Wfuel WO = 1 -
handles.Wl WO*handles.W2 Wl*handles.new W3W2*handles.W4 W3*handles.new
_W5W4*handles.W6 W5;
end

$5° PASSO: ITERACOES

o

handles.Wpayload 3 est =
9.81*str2double (get (handles.carga paga answer, 'String'));

tol = le-
intl = 0;
erro = 1;
WO in 3 est = handles.Wpayload 3 est; $VALOR CHUTE;%52130*handles.qg;
% Peso total da aeronave estimado inicialmente com o peso estrutural
do E-190

%+ Carga paga do nosso projeto + 12000 kg de combustivel (+/- 2*Wfuel
do E-190)

i3=1;

3;
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while erro >= tol
intl = intl+1;
WO iterativo armazenado 2 est(i 3) = WO in 3 est;

handles.Wempty WO 3 est =

handles.a weight est*W0 in 3 est”handles.C weight est*K; % Relacdo
experimental de Wempty/Wo

WO 3 est = handles.Wpayload 3 est/(l-handles.Wempty WO 3 est-
handles.new Wfuel WO);

erro = abs (W0 3 est-WO _in 3 est);

WO in 3 est = WO _3 est;

%$Armazenando os valores

handles.WO estimado armazenado 3 est(i 3) = WO 3 est;
handles.Wempty WO armazenado 3 est (i 3) = handles.Wempty WO 3 est;
handles.erro _armazenado 3 est(i 3) = erro;

i 3 =1 3+1;
end

handles.W0 3 estimativa = WO 3 est/handles.g; %[MTOW]

handles.Wempty 3 est = handles.Wempty WO 3 est*W0 3 est;
handles.Wempty 3 est kg = handles.Wempty 3 est/9.81;

handles.Wfuel 3 est = handles.new Wfuel WO*WO0 3 est;
handles.Wfuel 3 est kg = handles.Wfuel 3 est/9.81;

set (handles.W0 3 est answer, 'String',sprintf('%.1f',handles.W0 3 estim
ativa));

set (handles.Wempty 3 est answer, 'String',sprintf('%.1f',handles.Wempty

_3_est_kg));

set (handles.Wfuel 3 est answer, 'String',sprintf('s.1f',handles.Wfuel 3
est_kg));

set (handles.iteracoes 3 est answer,'String',i 3)

set (handles.wing area emp answer, 'String',sprintf('$.2f',handles.wing
area_emp) ) ;

LIDE 87 AULA 05

o\
o
0 o°

Flight altitude meters =

convlength (str2double (get (handles.cond cruzeiro answer, 'String')),'ft'
,'m');

handles.WO 1 estimativa = handles.W0 3 estimativa; s!!!!IIIIETDH]
handles.W cruise kg = (2*handles.W0 1 estimativa - handles.Wfuel)/2;

handles.W cruise N = handles.W cruise kg*9.81;
[~,~,~,rho_flight level] = atmosisa(Flight altitude meters);

% handles.rho flight level = 0.355;
handles.rho flight level = rho flight level;
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% handles.wing area =
str2double (get (handles.wing area answer, 'String'));

handles.wing area emp =
str2double (get (handles.wing area emp answer, 'String'));

% handles.CL cruise 2 est =

2*handles.W cruise N/ (rho flight level*handles.wing area emp*handles.V
_cruzeiro ms”2);

handles.CL cruise 2 est = handles.new CL cruise;

% handles.L D cruise 2 est =

1/ ((handles.CDO/handles.CL _cruise 2 est)+handles.k2*handles.CL cruise_
2 est);

handles.L D cruise 2 est = handles.new L D cruise;

%$2°/3° PASSO: estimar a fracdo de peso de combustivel com base nas

fracdes de peso de combustivel nas etapas

$de vbo de cruzeiro e de vbo de espera:

if handles.value airplane cat == 6 || handles.value airplane cat ==

| | handles.value airplane cat == 9 %Jet airplanes
handles.W3W2 2 est = exp((-

handles.g*handles.Range equivalente meters*

handles.TSFC cruise Ns)/(handles.V _cruzeiro ms*handles.L D cruise 2 es
)

handles.W5W4 2 est = exp((-handles.g*handles.autonomia espera*
handles.TSFC loiter Ns)/ (handles.L D loiter));

handles.Wfuel WO 2 est = 1-
handles.Wl WO*handles.W2 Wl*handles.W3W2 2 est*
handles.W4 W3*handles.W5W4 2 est*handles.W6 W5;
else

handles.W3W2 2 est = exp((-
handles.g*handles.Range equivalente meters*

handles.SFC cruise Ws)/((handles.neta cruise estimated/100)*handles.L
D cruise 2 est));

handles.W5W4 2 est = exp((-
handles.g*handles.autonomia espera*handles.V cruzeiro ms*

handles.SFC loiter Ws)/((handles.neta loiter estimated/100)*handles.L
D loiter));

handles.Wfuel WO 2 est = 1-
handles.Wl WO*handles.W2 Wl*handles.W3W2 2 est*
handles.W4 W3*handles.W5W4 2 est*handles.W6 W5;
end
$ITERACAO:
handles.Wpayload 2 est =
9.81*str2double (get (handles.carga paga_ answer, 'String'));

tol = 1le-3;
intl = 0;
erro = 1

’
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WO in 2 est = handles.Wpayload 2 est; S$VALOR CHUTE; %52130*handles.g;
% Peso total da
%aeronave estimado inicialmente com o peso estrutural do E-190 + Carga
paga do nosso projeto
%+ 12000 kg de combustivel (+/- 2*Wfuel do E-190)
i2=1;
while erro >= tol
intl = intl+1;
WO iterativo_armazenado 2 est (i 2) = WO _in 2 est;

handles.Wempty WO 2 est =

handles.a weight est*W0 in 2 est”handles.C weight est*K; % Relacao
experimental de Wempty/Wo

WO 2 est = handles.Wpayload 2 est/(l-handles.Wempty WO 2 est-
handles.Wfuel WO 2 est);

erro = abs (W0 2 est-WO in 2 est);

WO in 2 est = WO _2 est;

%$Armazenando os valores

handles.WO estimado armazenado 2 est(i 2) = WO 2 est;
handles.Wempty WO armazenado 2 est (i 2) = handles.Wempty WO 2 est;
handles.erro _armazenado 2 est(i 2) = erro;

i2 =1 2+1;
end

handles.W0 2 estimativa = WO 2 est/handles.g; %[MTOW]

handles.Wempty 2 est = handles.Wempty WO 2 est*W0 2 est;
handles.Wempty 2 est kg = handles.Wempty 2 est/9.81;

handles.Wfuel 2 est = handles.Wfuel W0 2 est*W0 2 est;
handles.Wfuel 2 est kg = handles.Wfuel 2 est/9.81;
$%%FIM DA TERCEIRA ESTIMATIVA

000

set (handles.W0 2 est answer, 'String',sprintf('%.1f', handles.W0 2 estim
ativa));

set (handles.Wempty 2 est answer, 'String',sprintf('%.1f',handles.Wempty

_2_est_kg));

set (handles.Wfuel 2 est answer, 'String',sprintf('s.1f',handles.Wfuel 2
est_kg));

set (handles.iteracoes 2 est answer, 'String',i 2)

% tail type listbox Callback(@tail type listbox Callback, eventdata,
handles)
guidata (hObject, handles) ;



