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RESUMO

OLIVEIRA, A. Desenvolvimento de uma Ferramenta Computacional em Python para
Analise de Desempenho de Aeronaves com Base em Planos de Voo. 2024. Monografia
(Trabalho de Conclusao de Curso) — Escola de Engenharia de Sao Carlos, Universidade de
Séo Paulo, S&o Carlos, 2024.

Este projeto de conclusao de curso tem como principal objetivo desenvolver uma ferramenta
gréfica interativa dedicada ao calculo de parametros de desempenho de aeronaves, com
base em um plano de voo definido pelo usuario. Para alcangar esse propésito, o projeto
inicia com a formulacdo matematica das equacgdes que descrevem a cinematica e dindmica
do movimento em cada etapa do plano de voo. Posteriormente, essas equacdes sao
traduzidas em cédigos de programagao em Python, resultando em uma interface grafica
responsiva. Essa interface permitira ao usuério realizar experimentagdes e propor variagoes
nos parametros especificos para cada fase do voo. O objetivo final é capacitar o usuario a
explorar uma ampla variedade de cenarios possiveis durante as diferentes etapas do voo,
tornando a analise de desempenho de aeronaves mais acessivel e eficiente. Exemplos de
fases de voo incluidas tipicamente numa missao e abordadas neste trabalho sdo: taxiamento,
decolagem, cruzeiro, loiter e pouso. Sera calculado parametros como autonomia, distancia,
consumo de combustivel e diagramas de carga, considerando casos tipicos e atipicos de
voo. Quando possivel, sera dado atengdo aos casos de otimizacao destes parametros.

Palavras-chave: Desempenho de Aeronaves, Otimizacao de parametros, Projeto de Aerona-
ves






ABSTRACT

OLIVEIRA, A. Development of a Python Computational Tool for Aircraft Performance
Analysis Based on Flight Plans. 2024. Monografia (Trabalho de Concluséo de Curso) —
Escola de Engenharia de Sao Carlos, Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2024.

This undergraduate thesis project aims to develop an interactive graphical tool dedicated to
calculating aircraft performance parameters based on a user-defined flight plan. To achieve
this purpose, the project begins with the mathematical formulation of equations describing
the kinematics and dynamics of motion at each stage of the flight plan. Subsequently, these
equations are translated into Python programming code, resulting in a responsive graphical
interface. This interface will allow users to conduct experiments and propose variations
in specific parameters for each phase of flight. The ultimate goal is to empower users to
explore a wide range of possible scenarios during different stages of flight, making aircraft
performance analysis more accessible and efficient. Examples of flight phases typically
included in a mission and addressed in this work are: taxiing, takeoff, cruise, loiter, and
landing. Parameters such as endurance, distance, fuel consumption, and load diagrams
will be calculated, considering both typical and atypical flight cases. Whenever possible,
attention will be given to optimizing these parameters.

Keywords: Aircraft performance, Parameter optimization, Aircraft design.
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1 INTRODUGCAO

Dentre as varias etapas envolvidas no projeto de aeronaves, as fases que possuem
maior flexibilidade de custo e tempo séo as fases iniciais do projeto, também conhecidas
como definicdo de requisitos, design conceitual e projeto preliminar (JENKINSON, 2003,
p. 3). Sdo nestas fases que se define o escopo tedrico da aeronave a ser construida e
testada nas fases posteriores.

Definido a ideia basica do projeto e a sua necessidade, o processo de continua interagao
entre as fases inicias retorna a otimizacao dos requisitos desejados da aeronave, garantindo
uma menor necessidade de replanejamento nas fases seguintes. Usualmente, quanto mais
tarde se muda um projeto, menor a flexibilidade e maior os custos associados a mudanca
(MAVRIS|, 2000.), conforme Figura[f]

Figura 1 — Processo de feedback-loop entre as fases de design conceitual e design de
projeto.

Custo & Es{-\ort“_o

[ De&igm Conce_‘d:ual H
[\_,{ De_s'\gn do F’r'o“jeto

F‘ro_‘le‘to De‘tcxlhaﬂo J

Mant:’p&'tum h
[ Testes J

Fonte: Adaptado de (JENKINSON, 2003, p. 2)

P

TEMPO

Na fase de projeto preliminar, os estudos de desempenho de aeronaves sao cruciais
para garantir a seguranca, eficiéncia e conformidade regulatéria nas operagdes aéreas. Eles
abrangem aspectos como desempenho de voo, decolagem, pouso, capacidade de carga
e resposta a emergéncias, fornecendo informagdes essenciais para o projeto, operagao e
tomada de decisdes no setor da aviacdo. Ao compreender e otimizar o desempenho das
aeronaves em cada etapa, esses estudos contribuem para a seguranga dos passageiros e
tripulacao, a eficiéncia operacional e o cumprimento de padrdes regulatérios, promovendo
um setor de aviagdo mais seguro e sustentavel.

Neste sentido, o presente trabalho visa a construcao de uma ferramenta computacional
que possa servir como feedback-loop entre a fase de design conceitual e a fase de projeto
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preliminar de aeronaves a jato, com base nas andlises feitas em parametros de desempenho.
E esperado que com o auxilio da ferramenta, o projetista consiga realizar iteragdes mais
rapidas até atingir os requisitos desejados da aeronave, conforme processo iterativo da

Figura 2]

Figura 2 — Tipicas etapas durante o processo de concep¢ao de uma aeronave.

Configuration e W Configuration
Selection Y g Validation

Requirements— Detail weight—
Detail sizing—
Stability & control
Aerogoals Aerodynamics
Regulations
Development costs

Wind tunnel testing
Define mission

Study similar AC

N-S modeling
Flight simulation

s = 'I Spin tunnel
Project Data analysis—
Initiation

Project

‘ POC? Target
. Refine ? Refine ?
Power plant—4,__ __ __ __ __ =25
Identify complex design issues Config optimization Empennage opt
Initial sizing Avionics and electronics Wing fairing opt
Evaluate pros and cons Systems Powerplant opt
Initial configuration sketch Ergonomics Flight control opt
Conceptual e [ Configuration Configt_Jrat_ion ]
Development Optimization

Fonte: Adaptado de (RAHMAN, 201 9)

1.1 Objetivo

O objetivo deste trabalho foi desenvolver uma interface grafica responsavel pelo célculo
dos parametros de desempenho de uma aeronave a jato dado inputs de um usuario.
O desenvolvimento do programa foi realizado utilizando a linguagem de programagéo
Python, onde foi implementado diversos calculos de parametros de desempenho com base
nos inputs do usuario, tais como caracteristicas fisicas da aeronave e condigdes de voo
desejadas.

A modelagem das equag¢des matematicas que descrevem os parametros de desempe-
nho se basearam nas literaturas de (OJHA,|1995), (GUDMUNDSSON, 2014), (SADRAEY,
2017) e (ROSKAM, 2000), assim como conhecimentos adquiridos nas disciplinas SAA0183
- Desempenho de Aeronaves e SAA0200/201 - Projeto de Aeronaves | e Il. Essas equagoes
foram entao integradas ao programa desenvolvido, possibilitando a analise abrangente do
desempenho da aeronave com base nas especificagdes fornecidas pelo usuario.
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1.2 Estrutura do trabalho

Este trabalho apresenta seu contetdo em 5 capitulos com o seguinte conteudo, pulando
o capitulo introdutério:

 Capitulo 2: é feita uma revisao bibliografica das principais fases de voo performadas
por uma aeronave, trazendo a formulacdo matematica dos parametros de desempenho
relevantes de cada fase.

» Capitulo 3: é explicada a metodologia usada para modelar as equagdes do capitulo 2
em coédigos Python. Adicionalmente, é explicado o fluxo de execugao do programa
assim como sua arquitetura técnica, dando énfase na usabilidade da interface e dos
resultados que o programa fornece.

» Capitulo 4: é feito uma demonstracéo pratica do programa com base em 2 aeronaves e
diferentes planos de voo, discutindo os resultados obtidos em cada uma das analises.

» Capitulo 5: por fim, é feito uma conclusao sumarizando os resultados do trabalho,
assim como perspectivas de trabalhos futuros.
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2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

A presente segdao tem como objetivo a formulagdo matematica das equagdes que
descrevem o movimento de voo de uma aeronave nas principais fases de voo abordadas
neste trabalho.

Apesar de amplamente discutidas nas literaturas, € dado uma atencao especial nas sim-
plificacdes e tomadas de decisédo que séo feitas em algumas equacgdes, afim de exemplificar
a aplicagao pratica de tais equagoes no programa final, conforme detalhado no capitulo

Espera-se que esta secdo nao apenas facilite o entendimento das equacodes apresen-
tadas, mas também forneca uma documentacao teérica das mesmas, servindo como um
manual de apoio para os resultados que serédo obtidos pelo usuério ao interagir com a
interface grafica.

2.1 Polar de Arrasto, Modelo Atmosférico e Propulsao

Para o desenvolvimento das analises de desempenho, é necessario inicialmente definir
trés conceitos fundamentais: o perfil de arrasto da aeronave, a modelagem atmosférica e o
empuxo de uma aeronave a jato.

2.1.1 Polar de Arrasto

A relagao de sustentacdo e arrasto de uma aeronave pode ser simplificada a partir de
uma relagao quadratica entre os coeficientes de sustentacédo C}, e arrasto Cp, podendo
ser modelada como:

CD:CDO—FKC%, (2.1)

sendo C'py 0 coeficiente de arrasto parasita da aeronave, e K o coeficiente de arrasto
induzido, dado como:

1
K=——— 2.2
meAR’ (2.2)

sendo ¢ o coeficiente de Oswald e AR = b?/.S o alongamento. Segundo (RAYMER, 2018),
o valor de e oscila entre 0.7 e 0.9, podendo ser estimado pela expresséo [2.3]a depender do
formato da asa.

Asa enflechada = 4.61(1 — 0.045AR%%®) cos(Arg)*!® — 3.1 23)
€ = .
Asa reta = 1.78(1 — 0045 AR%%®) — 0.64
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Dado a expressao geral de C', em[2.1], é possivel calcular alguns valores 6timos de
relevancia para estudos de desempenho, tais como arrasto minimo e eficiéncia aerodinamica
maxima.

Define-se eficiéncia aerodinamica como sendo a razao entre a sustentacao e o arrasto:

p_L_CG_ (2W)/(Sp) 2.4)
D Cp Cpo+KC?  Cpop?V4+4K(W/S)? '

Dada a relagéo [2.4] ¢ suficiente considerar que a eficiéncia maxima E,, é obtida numa

velocidade especifica, obtida ao diferenciar £ em relagcéo a V', obtendo-se

Vi,, = (2W)/(pS) (I/Cpo)*/*. (2.5)

m

Nesta velocidade especifica, é possivel obter o valores de Ct,,, , Cp,,. € E,, como:

Crp, = /Cpo/K, (2.6)

Cpg,, = 2Cpo, (2.7)
Bp—— (2.8)
" 2yCp K’ '

2.1.2 Modelo Atmosférico

Para o modelo atmosférico, o parametro mais importante a ser modelado corresponde a
densidade atmosférica, sendo o seu valor diretamente influenciado pela temperatura em
cada camada atmosférica, conforme modelo de atmosfera padrao ISA.

Considerando uma dada altitude e encontrada sua respectiva temperatura, € possivel
definir a densidade local como:

T /ORI

o =p/pssL = ; (2.9)

TssL
onde Tssr = 288 K, pssr, = 1.225 kg/m3, X = 6.5 K/km, R = 287 m?/(s’K) e g =
9.81 m/s>.

Usualmente, € mais pratico trabalhar com a razdo de densidades o, cujo valor também
pode ser aproximado segundo (HALE,|1991) e (OJHA, 1995) como

o = p/pssr, = ee”"IP, (2.10)

onde ¢, 3 e h* sdo definidos por

e=1,8=09296,h* =0 se h < 11000,
¢ = 0.3063, 8 = 6216, h* = 11000 se h > 11000.

(2.11)
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2.1.3 Propulsao

Para aeronaves a jato, a propulsao pode ser estimada como:

T = mair(‘/e - voo) + (pe - pOO)A7 (212)

sendo ;- a taxa de entrada de ar no motor, V, e p. a velocidade e a pressado na saida
do motor, V., € p. a velocidade e a pressao externa ao motor, e A a area de saida do
motor. Conforme [2.12] é possivel analisar sua variagéo considerando a velocidade, altitude
e atmosfera onde ocorre o voo.

Para a velocidade, é suficiente considerar que ocorre pouca variacao no empuxo for-
necido conforme variacdo de velocidade. Isso se deve ao fato de que com o aumento da
velocidade, usualmente também se aumenta a taxa de entrada de ar no motor, de modo
que o produto 7., (Ve — Vo) permanece razoavelmente constante durante o voo.

Para a altitude, o principal fator que altera a dinamica propulsiva é a densidade do ar.
Considerando que 1, = pAV, a expressao pode ser expressa como:

T = pAVio (Vi — Vio). (2.13)

Neste caso, a densidade p pode ser modelada conforme expressdo de o dada por [2.9]
obtendo-se:

T =0pssp AV (Ve — Vo). (2.14)

Considerando que conforme aumento da altitude tem-se um decaimento da densidade
atmosférica, é esperado que a propulsao também decaia.

Para a atmosfera, é suficiente considerar que a propulsdo decai com o aumento da
altitude devido a redugao na pressao atmosférica. Sendo p = pRT, é possivel reescrever
como como:

- pAVL(Ve — V)
B RT

evidenciando a dependéncia da propulsdo com a pressao atmosférica. Sendo assim, o

T (2.15)

maximo empuxo que um motor pode oferecer € ao nivel do mar.
Para motores a jato, um importante fator a se definir € o consumo especifico de combus-
tivel por empuxo ¢ (TSFC), que pode ser definido como:

deuel
dt

onde o seu valor expressa a eficiéncia de um motor de aeronave, indicando a quantidade de

=T, (2.16)

combustivel que o motor consome para produzir uma unidade de empuxo (BENSEL, |2018).
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Considerando a variagao do empuxo nas condi¢gées abordadas anteriormente, é possivel
modelar a propulsdo de uma aeronave a jato conforme expressao abaixo, considerando
sobretudo a variagdo conforme a altitude de voo, conforme Figura

T = TSSLO'C (217)

Uma simplificagdo adotada em é considerar que o consumo especifico de combus-
tivel por empuxo (TSFC) nado se altera com a velocidade, o que néo € verdade conforme

Figura[3a

Figura 3 — Variacao de TSFC conforme velocidade e altitude.

(a) Variagcao de TSFC conforme velocidade. (b) Variagao de TSFC conforme altitude.
2
=
s 09 Q
3 - 5
2 =
o% 0.8
s
2z e #%0.90
o= / 22
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z *-=0.80
o] [ |
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Fonte: (ROSKAM, [2000], p. 230)

2.2 Decolagem

A primeira fase a se analisar num plano de voo é a decolagem. Usualmente, o fase de
decolagem pode ser divida em 4 fases: rolagem, rotagao, transicdo e subida, conforme
exemplificado na Figura [4]

A distancia total percorrida e o tempo total decorrido durante a decolagem consiste no

somatério de cada fase da decolagem:

T0 = Ty + Tp + Ty + T, (2.18)

ttO = tg + tr + tTr + tCl' (219)

2.2.1 Rolagem no solo

Referindo novamente a Figura[4] a fase de rolagem tem inicio na posi¢do zero e termina
quando a aeronave atinge a posi¢ao A, tendo atingido a velocidade de rotacao Vx.



Figura 4 — Diviséo entre fases durante a decolagem.
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T
.IV — ﬁ: X ‘.I x_tr x_eli
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Fonte: Adaptado de (OJHA, (1995, p. 378)
Pelo equilibrio de forgas na dire¢ao horizontal, tem-se:
w
—a=T—Du(W — L). (2.20)
g
Pela regra da cadeia, a aceleragdo pode ser dada como:
av. dVdx Vdv dV?
e S i s A 2.21
@ T dvdt T dx | 2dw (2.21)
Isolando ambos dx e dt de .21}
av?
dr = —— (2.22)
2a
d
= 2V (2.23)
a
1 (Ve dV?
S - 2.24
g 2 /o a ( )
VR
t, = / rdv (2.25)
0 a

Em geral, pode-se admitir a consténcia da aceleracdo durante a fase de rolagem,
admitindo que seu valor seja calculado em V' = 0.7V}, sendo V;, = 1.15Vs a velocidade

de stall.

Desta forma, a distancia percorrida pode ser expressa como:

Vi,
2a’

.Tg:

(2.26)
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e o0 tempo por:

VLO
6 7
onde a corresponde a aceleracao média calculada em V' = 0.7V, a partir da equagéo

Logo, uma vez obtido os valores de L, D e T a partir da velocidade de decolagem V7, e

(2.27)

ty =

assumindo que W seja igual ao peso de decolagem, pode-se obter a distancia e o tempo de
decolagem durante a fase de rolagem em solo.
Caso haja consideracao da velocidade do vento e inclinagao da pista durante esta fase,

pode-de ajustar as equacgoes [2.26|e [2.27]

VLO + Vw2
== v 2.28
o 2(a+ gsinb,)’ (2.28)
VLO
tg, = —— 2.29
9 @+ gsinb,’ (2.29)

onde V,, corresponde a velocidade do vento e 6, a inclinagao da pista.

2.2.2 Rotacao

A fase de rotacao consiste no momento em que a velocidade de rotagdo V € atingida
e a aeronave retira suas rodas dianteiras do solo, permanecendo apenas com as rodas
traseiras em rotagdo até o momento em que as rodas traseiras percam contato com o solo
e aeronave esteja inteiramente no ar.

Na pratica, o tempo total durante esta fase é préximo de 3 segundos. Portanto, o tempo
da fase de rotagdo pode ser calculado como:

th =3, (2.30)

e a distancia de rotagcdo como:
Ty = tRVLo = 3VL0- (231)

2.2.3 Transicao

A fase de transigdo consiste no percurso curvo que a aeronave realiza logo ap6s perder
o contato com o solo e até atingir a fase de subida reta, conforme Figura 4}
Nesta fase, o angulo de subida ~ € expresso por:

T-D!
= si 2.32
y=sin—— (2:32)
enquanto que o raio de curvatura da trajetéria € dada por:
V2
Ry, = —L° (2.33)

0.15g°
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Logo, pela Figura 5l pode-se calcular a distancia percorrida durante a transigdo como:

Figura 5 — Fases de rotacao, transi¢cao e subida durante decolagem.

x,‘cli i

! X _r
J
Fonte: Adaptado de (OJHA, (1995, p. 387)
xpr = Rppsinqy, (2.34)
enquanto que o tempo de transi¢édo rr,. € dado por:
RTT’Y
tr, = . 2.35
= (2.35)

2.2.4 Subida

A fase de subida consiste no periodo em que a aeronave sobe em linha reta até
ultrapassar um obstaculo imaginario de altura 50 pés (15.24 metros) hs.. Na pratica, tal
fase apenas existe se a altitude da fase de transicao for menor do que a altura do objeto
imaginéario, conforme Figura 5]

A altitude em que a fase de transicao termina é dada como:

hr. = Ry, — Ry cosy = (1 — cosy)Rpy. (2.36)

Logo, caso hp, < 50 pés, calcula-se a distancia percorrida e o tempo decorrido durante
a fase de subida pelas expressoes e respectivamente.

h c h T
zo = eI (2.37)
tan vy

Tl

—_— 2.38
Vo cosy ( )

tor =
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2.3 Voo ascendente

A fase de voo ascendente tem inicio ap6s a aeronave decolar, ultrapassando a altura de
50 pés (15.24 metros), e termina quando a aeronave atinge a altitude de cruzeiro. Nesta
fase, os parametros de interesse sao: razao de subida, angulo de subida, distancia e tempo
discorrido durante a subida, e os tetos (absoluto, performance e desempenho).

Figura 6 — Diagrama de forgas na condi¢éo de voo ascendente.

Raz&o de Subida (v=in(@))
oD

10207

7 (&

Sustentac&o

A’:\‘r]ulo cle_ subida. (@)

Horizonte

Fonte: Adaptado de (GUDMUNDSSON, 2014, p. 823)

2.3.1 Razao de Subida

A razao de subida (rate of climb) corresponde ao quao rapido a aeronave consegue ga-
nhar altitude. Na pratica, corresponde a componente vertical de sua velocidade instantanea
da aeronave, conforme Figura [6]

h =V sin§. (2.39)

Novamente pela Figura [6] é possivel relacionar a componente vertical da velocidade

como

TV — DV
infg = ——— 2.40
Vsin 6 W , ( )

e admitindo o uso da polar de arrasto quadratica, tem-se

(2.41)

) T SCpo W cos*0
h=Vsin0=V(— — _K .
V' sin vV (W q W S )
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A condicao de maxima razao de subida, também chamada de fastest climb, ocorre
quando temos Vimax, CUjo valor é encontrado ao igualar a derivada de % = (. Dessa forma,
é viavel estimar o valor de h;,, como

WT r 3cos%0
max — T/W)(1—-=— , 2.42
h BSpCDO( /W) ( 6 2ZE,2n(T/W)2> ( )
onde I" é definido por
Fr=1+4+,/1+ 3 (2.43)
B By (T/W)> '

2.3.2 Angulo de subida

O angulo de subida ¢ corresponde ao angulo formado entre a linha do horizonte e a
velocidade de ascensao da aeronave, conforme Figura[6] Retornando na expresséo[2.40} o
valor de 6 por ser obtido dividindo ambos os lados da expresséao pela velocidade, obtendo

T—-D
inf = ———. 2.44
sin W ( )

Considerando que nesta fase ainda temos D =~ L, tem-se de forma aproximada

T 1
= arcsin [ — — — ) . 2.4
f = arcsin (W E) (2.45)

Pela expressao [2.45] 0 maximo valor de 6 ocorre no maximo valor de F, obtendo:

T
max — i — — /4 K. 2.46
0 arcsin (W \/4C'pg ) ( )

2.3.3 Distancia e tempo de subida

Dada a definicao de h pela expressao [2.39, a distancia percorrida pode ser expressa
como:

h2 dh
ram = [ 5 (2.47)
o 0
enquanto que o tempo decorrido por ser dado por:

h2 dh
o b

Considerando a variagéo de h e 6, é possivel analisar a distancia e o tempo em dois
casos particulares: steepest climb e fastest climb e , conforme segdes [2.3.3.1]e [2.3.3.2]
abaixo.

Lolimo = (2.48)
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2.3.3.1 Steepest Climb

A condicao de steepest climb ocorre quando a aeronave performa uma subida com
seu maior angulo de subida possivel 0,,.«. Trata-se de uma opg¢ao de voo desejada caso a
decolagem seja feita num terreno com morros ou montanhas.

Com o auxilio das variaveis A e B, o tempo e a distancia nesta condicao sao calculados

como:

B ((JE exp((—hu +1)/28) — D)(vBeexp(—hs +1)/28) + 1>>
Y AVB T\ (VBeexp((—hy + h)[28) + 1)(VBe exp((~hy + h7)/25) — 1 (2’ )

B Be —exp((—hy + h*)/p)
rsc = 5Em In (BE _ eXp((—hQ i h*)/ﬂ)) y (250)
onde A e B sao definidos como:
o (2w/s\? K Vi

4= < PSSL ) Cpy En’ (@51)
B = %, (2.52)

sendo ¢, $ e h* variagdes do modelo atmosférico, conforme expressdo [2.11] variando se o
VOO acontece na troposfera ou na estratosfera.

2.3.3.2 Fastest Climb

A condicao de fastest climb ocorre quando tem-se a maior razdo de subida possi-
vel para a aeronave, ocasionando no menor de tempo de subida. Em geral, trata-se do
comportamento mais desejado da aeronave durante a fase de subida.

Nesta condigcéo, o tempo de subida pode ser expresso como:

ve= (i) st (G () e

onde 9, a € b SA0 expressos por:

([ 2r/3 \'"*TE,
5= <1—r/6> o (2.54)
a = deexp(—hy + h*/B), (2.55)

b= deexp(—hy + h*/p). (2.56)
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Usando as mesmas definicées acima, a distancia percorrida nesta condicéo é dada
como:

_ po (a—1)(b+1)
ore = =7 ™ (G 0= (&0

2.3.4 Teto de servico, performance e operacional

Por teto, define-se a altitude maxima no qual a aeronave consegue performar com
determinada razdo de subida. Usualmente, define-se trés tetos:

» Teto de servigo

Altitude maxima que a aeronave consegue manter com hpya = 0.51 m/s.

 Teto de performance

Altitude maxima que a aeronave consegue manter com hpyay = 0.76 m/s.

+ Teto operacional

Altitude maxima que a aeronave consegue manter com hpyay = 2.54 m/s.

Para ambos os casos, o valor do teto pode ser obtido pela expresséo [2.42] igualando
seu valor ao hmax € obtendo a densidade p corresponde a altitude do teto.

2.4 Cruzeiro

Terminada a fase de subida, tem-se inicio a fase de cruzeiro. Nesta fase, a aeronave
nao performa nenhum tipo de manobra, permanecendo sempre com aceleragao nula,
performando um voo reto nivelado com uma velocidade constante.

Durante a fase de cruzeiro, toda a sustentacao da aeronave é contrabalanceada pelo
seu peso, assim como todo o empuxo de seus motores € contrabalanceado pelo arrasto
total da aeronave.

Cinco parametros relativos a fase de cruzeiro sdo abordados neste trabalho: velocidade
de cruzeiro, arrasto minimo, alcance, autonomia e consumo de combustivel. Para os para-
metros de alcance e autonomia, sdo abordados trés programas de voo, considerando trés
cenarios de voo em cruzeiro:

 Altitude e C}, constante

Programa de voo onde a altitude e o coeficiente de sustentacdo permanecem iguais
durante a fase inicial e final de cruzeiro.
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Figura 7 — Diagrama de for¢as na condi¢do de voo em cruzeiro.

Sustentagso

Horizonte

Peso

Fonte: autoria proépria.

* Velocidade e ('}, constante

Programa de voo onde a velocidade de cruzeiro e o coeficiente de sustentagéo
permanecem iguais durante a fase inicial e final de cruzeiro.

« Altitude e Velocidade constante

Programa de voo onde a velocidade de cruzeiro e o altitude permanecem iguais
durante a fase inicial e final de cruzeiro.

Na pratica, a fase de cruzeiro consiste na combinacdo de ambas a fases de voo, seja
por parte do piloto, seja por parte do piloto automatico da aeronave. Para fins de analise,
o codmputo dos parametros se dara de forma individual para cada um dos programas,

conforme secdes2.4.2],[2.4.3|e[2.4.4]

2.4.1 Velocidade de cruzeiro e arrasto minimo

A velocidade de cruzeiro pode ser obtida considerando que no cruzeiro, tem-se 7' = D.

Logo:
T =D =qSCp, (2.58)
2 2
T — ,OV S(CD(;—F KCL )’ (259)

onde ¢ = pV?/2e Cp = Cpo + KC°.
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Isolando a velocidade V, tem-se a relagao completa da velocidade de cruzeiro em
funcéo dos parametros fisicos da aeronave e da condi¢cao de voo:

T 2
g — I P — (2.60)
0pssrSCpo (some=)T

Adicionalmente, é possivel obter a relagdo para o arrasto minimo nesta condicao utili-
zando a relagao definida anteriormente:

D:qSC’D:qS(CD0+KC'L2), (2.61)

U,OSSLVQSCDO 2KW2

D= ) 2.62
2 opssLSV? ( )

Considerando que Dy, ocorre em % = (), tem-se o arrasto minimo como:
Dpin = 2W /K Cpy. (2.63)

2.4.2 Alcance

Por alcance, define-se a distancia horizontal percorrida pela aeronave durante a fase de
cruzeiro. A forma mais intuitiva de se calcular a distancia percorrida € relaciona-la com algo
que varie nesta fase do voo: o peso W da aeronave devido ao consumo de combustivel. A
partir da relagéo e da relagédo fundamental V' = dt , pode-se obter:

dx %

v
eV d = W 264
aw o =iV (2.64)

Admitindo que a eficiéncia ¢ do motor ndo se altere e considerando que na fase de
cruzeiro temos D = T, tem-se:

]_ 2
von =~ [ Law, (2.65)
cJi D

onde 1 e 2 representam o momento inicial e final da fase de cruzeiro. Trabalhando com os
coeficientes aerodinamicos (C, = Cp em cruzeiro), pode-se reescrever a expressao como:

Teru = / ,OSCL (2.66)

Vérios parametros da expresséo [2.66|variam durante a fase de cruzeiro, de modo que
pode-se obter diferentes programas de voo a depender da configuragao utilizada.
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2.4.2.1 Altitude e C}, constante

Nesta configuragao, varios parametros sao retirados da integral na expressao [2.66 p,

2C;, 1 2 dW
thecy ==y o 5o / (2.67)

Considerando V = p%/L e definindo a fragéo de peso como ¢ = ™72, tem-se a

formulacéo do alcance para esta condigao:

Cr, Cp. Com isso, tem-se:

. /]_ _
Thoc, = _olryl=vizg (2.68)
CD C

Para o alcance maximo nesta condicao, é suficiente considerar que a expressao
tera seu valor maximo quando o produto %V for maximo (considerando ( constante). Com
isto, 0 alcance maximo para a condigao de altitude e C, constante € definido por

33 [2wy/S [ E, (1-1T=20)
e = 2 \/PSSL01 \/CDO c . (2.69)

2.4.2.2 Velocidade e C; constante

Nesta configuracao, os parémetros retirados da integral na expressao sao: Cr, Cp

e todo o conjunto V' = e . Com isso, tem-se

S
V Cy [2dw
v, =~ Cf) W (2.70)
V O, 1
l'V,CL = ZciD In ﬁ (271)

Para o cdmputo do alcance maximo, é suficiente considerar que a expressao tera

‘Z?;L for maximo, sendo este 0 mesmo caso da secao

seu valor maximo quando o produto

2421l
1 [3V3 [2W,/S [E, 1

o, = — N | : 2.72

TMTV=Cy 2¢V 2 \ psspor | Chp, . ¢ ( )

2.4.2.3 Altitude e Velocidade constante

Nesta configuracao, a relagéao geral pode ser dada como

_ v /2 Ci dW (2.73)
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Considerando a varia¢do aerodinamica e do peso nesta condi¢ao, a formulacdo completa
em funcao dos parametros da aeronave é dado como:

v = 2.74
Thv . arctan <2Em(1 — KE10L1<)> , ( )

onde E; e (', correspondem a eficiéncia aerodindmica e ao coeficiente de sustenta¢do no
inicio do cruzeiro.

Diferenciando a expresséo [2.74]com relagéo a Vi, é possivel deduzir a expressao para
o alcance maximo nesta condicao, dado como:

1 2B\ V2 (2w /8 ” ¢/3(1=0)
TMIh-y = <CDO> (pSSLU1> (3—(1—¢)) /" arctan 1=0+30-0)" (2.75)

2.4.3 Autonomia

Por autonomia, define-se o tempo total em que a aeronave permanece durante a fase
de cruzeiro, podendo ser expresso na forma integral como:

1 /2 _dW
terw=—— | E——. 2.76
cJ1 W ( )
Considerando a parte variavel da expressao [2.7/6| apenas dois casos particulares sao
necessarios analisar: C';, constante e altitude e velocidade constantes.

2.4.3.1 (C} constante

Para o caso de (', constante, é necessario considerar somente a variagdo do peso W
durante o cruzeiro. Logo, a autonomia pode ser dada como

E 2dW FE 1
b — 2 Ty 2.77
L c ) c 1o ¢’ 2.77)
onde C = (Wl — WQ)/Wl
Considerando que num voo 0s parametros c e ( sejam constantes, a maxima autonomia
para a condicdo de (', constante corresponde ao caso de maxima eficiéncia aerodinamica:

E,, 1
thL = Tlnl—c

(2.78)
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2.4.3.2 Altitude e Velocidade constante

Para o caso de velocidade e altitude constante, é suficiente considerar que a autonomia
pode ser obtida dividindo a distancia percorrida no periodo, dada pela relacao [2.74] pela
velocidade, obtendo a relagéo [2.79]

B 1218
th-v = (2E,,/c) arctan (QEm(l — KEchlC)> : (2.79)

Para a expressao da autonomia maxima para a condicao de velocidade e altitude

constante, € suficiente derivar a relagao em relacé@o a velocidade considerada e igualar
a zero, obtendo [2.80]

tmy_y = (2E,,/c) arctan <21<_<> : (2.80)

2.4.4 Consumo de combustivel

O consumo de combustivel durante o cruzeiro pode-se ser estimado com base na
distancia a ser percorrida durante esta fase. A partir das expressdes [2.68| [2.71]e[2.74], é
possivel encontrar o valor de ¢ e posteriormente o valor de W5, sendo Wy = W; — W5 0

peso de combustivel necessario para percorrer a distancia desejada.
Na condigdo mais comum, de altitude e velocidade constante, o valor de { pode ser
obtido a partir de [2.74] como:

¢ = 2E,, tan (5?‘51 ) / <E1 (2CL1EmK fan (202"“2 ) + 1)) L (e81)

enquanto que o peso de combustivel consumido durante o cruzeiro pode ser dado como

Wy =Wy — Wy, (2.82)
onde Wy = Wi (1 — ().

2.4.5 Diagrama de carga paga

O diagrama de carga paga correlaciona o maximo alcance que uma aeronave consegue
atingir conforme variagdo da carga paga considerada. Trata-se de uma informacgéao relevante
para fins comerciais, ja que quanto maior a carga paga, maior a receita que um voo tende a
gerar.

Conforme diagrama de exemplo [8] sdo necessarios quatro pontos para se definir o
diagrama de carga paga:

» Ponto A: neste ponto, o alcance é calculado considerando que a aeronave possui a
maior carga paga possivel e combustivel zero. y4 = MPW.
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Figura 8 — Exemplo de diagrama de carga paga.

M&Exima Co\r.:!o\ Pmﬂa
A B
MTOW
C
MEximo
Comustivel
Aleonce D

Fonte: autoria proépria.

» Ponto B: neste ponto, a carga paga € mantida no seu valor maximo, porém aumenta-se
a quantidade de combustivel até atingir o MTOW da aeronave. yz = MPW.

» Ponto C: neste ponto, reduz-se ainda mais a carga paga da aeronave até atingir a
maxima quantidade de combustivel, sempre limitado pelo MTOW. yo = MTOW —
OEW — MFW.

» Ponto D: neste ponto, considera-se que a aeronave opera com maximo combustivel e
nenhuma carga paga. yq = 0.

Para cada um dos pesos considerados nos pontos de referéncia, calcula-se o alcance
numa determinada velocidade de cruzeiro e altitude, conforme relagdes definidas em[2.4.2]

2.5 Pouso

A Ultima fase de um plano de voo consiste na fase de pouso. Neste momento, aeronave
se encontra com peso muito menor do que o de decolagem, devido ao consumo de
combustivel.

No pouso, a velocidade de aproximagao pode ser estimada como

2Wa,/S
Vap = 1.3Vs, = 1.3, Wap/S , (2.83)

onde W4, corresponde ao peso da aeronave durante o pouso.
Ao todo, a fase de pouso pode ser divida em quatro se¢des, conforme Figura[9], sendo
elas: aproximagao, flare, rotagao e rolagem.
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Figura 9 — Divis&o entre fases durante o pouso.

Fonte: Adaptado de (OJHA, 1995, p. 390)

2.5.1 Aproximacao

A fase de aproximacgao consiste no percurso realizado pela aeronave logo apos atingir
uma altura de 50 pés (15.24 metros), descendo em linha reta com um &ngulo 74, com o
horizonte até atingir uma altura iy, conforme Figura[9} Usualmente, o valor de ~4, é dado
como 3°.

Pela geometria da Figura[9] tem-se:

hse — h
Ty = —— (2.84)
tan vy,

V2
onde iy = g5k (1 — cos(74p))-
Calculado a distancia, o tempo decorrido corresponde ao quociente da distancia pela

velocidade considerada no trajeto, expresso como:

T Ap
tay = ————. 2.85
Ap Vap COSVap ( )

2.5.2 Flare

A fase de flare corresponde ao momento que a aeronave atinge o ponto C da Figura [9]
No flare, o nariz do aviao é levantado, diminuindo a velocidade de descida e criando assim
uma aterragem mais suave para os tripulantes.

Nesta condicao, a distancia percorrida € dada como:

2 .
Vap” sinyap

2.86
0.08g (2.86)

Ty = RfSiIl’)/Ap =
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enquanto que o tempo gasto é dado por:

1%
ty = —2o)Ap (2.87)
0.08¢

2.5.3 Rotacao

A fase de rotacao corresponde ao momento em que a aeronave atinge o ponto B da
Figura[9} indo até o ponto A. Esta fase tem inicio quando as rodas traseiras tocam o chao e
termina quando todas as rodas da aeronave estdo no chao.

Nesta fase, é suficiente considerar a mesma simplificacdo de 3 segundos aplicada
durante a fase de decolagem. Logo, tem-se a distancia percorrida e o tempo gasto como:

TRy, — BVTd, (288)

trRy, = 3, (2.89)

onde Vp4 = 1.15Vs,,,, sendo V74 a velocidade de touchdown, ou seja, a velocidade no qual
a aeronave toca no chéo.

2.5.4 Rolagem

A fase de rolagem consiste na fase de desaceleracdo em solo da aeronave. A distancia
percorrida neste trecho depende da velocidade de aterrissagem V-, e da desaceleragao
média neste trecho d, que depende tanto do coeficiente de atrito da pista quanto da
quantidade de freio aplicado.

Nesta fase, a distancia percorrida pode ser expressa como:

VQ
Ty, = %, (2.90)
enquanto que o tempo gasto é dado por:
V
typ =~ (2.91)

2.6 Espera

A fase de espera, ou loiter, corresponde a fase onde a aeronave voa durante um curto
periodo de tempo na mesma altitude, esperando autorizagéo para pouso.
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Conforme (RAYMER), 2004), é possivel estimar o tempo maximo de loiter de uma
aeronave a jato considerando suas configuracdes de cruzeiro na condigdo de velocidade e
(', constante, ou simplesmente relagao de Breguet:

X
tioiter = “6v (2.92)

onde z¢, € dado pela expressao [2.60, enquanto que o alcance, segundo a relagédo de
Breguet, é dado por A expressao é vélida apenas se o /loiter ocorrer na mesma
altitude de cruzeiro.

2.7 Curva coordenada

Se necessario, a aeronave pode performar uma curva coordenada, conforme Figura
[10l Neste cenario, os parametros de interesse séo: fator de carga, raio de curvatura e
velocidade angular.

Figura 10 — Diagrama de forcas durante curva coordenada.

Ve,loc?o(oxcie, W)
Sustentagio (L)

. Ls}n((p) Horizonte va /R
¢
Peso (W)
J
Fonte: Adaptado de (OJHA, (1995, p. 294)
Pela Figura[10] é possivel correlacionar as os valores de sustentagdo e peso como
Lcosgp =W, (2.93)

enquanto que a velocidade linear pode ser expressa a partir da relagao de forgca centrifuga

W2
gR "’

Lsing = (2.94)

onde V = Rw, sendo R o raio da curva performada.
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A razao entre a sustentacdo e o peso da aeronave é comumente denominada fator de
carga. Num cenario de curva, seu valor € expresso como:
L 1
W coso’ (2.95)
sendo ¢ o angulo de inclinacédo da curva.

A velocidade linear durante a curva coordenada pode ser expressa a partir da igualdade
entre empuxo e arrasto nesta condigéo:

2 .
= e(Cp = MQ/—%S, sendo L relacionado pelo fator de carga em|2.95,

tem-se a relacédo da velocidade durante a curva:

B T/S n? 12\ \ 12
V= (pmg . (1 + (1 B /W)2> : (2.97)

A velocidade angular performada na curva pode ser expressa como:

considerando que ¢

w=2 tan¢, (2.98)

Vv
sendo V' dado por[2.97] O raio de curvatura pode ser expresso como:

rR=V. (2.99)

w
sendo V' dado por[2.97|e w dado por[2.98

Fora do caso geral dado pelas expressdes acima, dois casos particulares séao de utilidade
préatica: fastest turn, correspondente a condicdo de maxima velocidade angular e menor
tempo de curva, e tightest turn, correspondente a condicao de menor raio possivel numa
curva coordenada.

2.7.1 Fastest Turn

A condigcao de fastest turn corresponde a condigcdo onde a aeronave performa uma
curva com maxima velocidade angular. A velocidade angular, o raio de curvatura e o fator de
carga sao dependentes da velocidade linear nesta fase, que pode ser obtida ao diferenciar
a expressao em relacdo a V' e igualando a zero, obtendo-se:

2W/S
PSsSLO
Nesta condigdo, os valores de fator de carga, velocidade angular e raio de curvatura sdo

(K/Cpo)**. (2.100)

VFT =

expressos como:

ner = \J2(T/W)E2, — 1, (2.101)
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wrr = 2\ [ng — 1, (2.102)
VFT
Vitr

Tpp = —————.
9\/”2FT_1

(2.103)

2.7.2 Tightest Turn

Na condi¢do de tightest turn, interessa saber o raio minimo que a aeronave pode
performar numa curva. A velocidade angular, o raio de curvatura e o fator de carga séao
dependentes da velocidade linear nesta fase, que pode ser obtida ao diferenciar a expressao
[2.99/em relagdo a V' e igualando a zero, obtendo-se:

KW/S
Vir =2, | ———. 2.104
Nesta condigao, os valores de fator de carga, velocidade angular e raio de curvatura séo
dados como:
2 ! (2.105)
”TT B2, (T/W)? |
__9 2
VTT
2
Vi (2.107)

2.8 Planeio & Descida

A fase de planeio e a fase de descida compartilham a mesma formulagéo tedrica, com
excecao do fato de que durante a descida pode haver algum nivel de empuxo atuando. Na
pratica, o empuxo durante a descida geralmente é tdo baixo que pode ser desconsiderado
nas equacgoes, permitindo que as fases de planeio e descida sejam tratadas como uma
Unica fase.

Na fase de planeio, os parametros de interesse sdo: razao de descida, angulo de planeio,
alcance e autonomia.

2.8.1 Angulo de planeio

Por angulo de planeio, entende-se o angulo formado entre a trajetéria horizontal e a
trajetoria descendente de uma aeronave durante o voo planado. Um angulo de planeio
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Figura 11 — Diagrama de forgas durante a fase de descida.

Sustentagdo

Peso

Fonte: Adaptado de (OJHA, (1995, p. 194)

menor indica uma aeronave mais eficiente em termos de alcance, pois pode planar mais
longe horizontalmente para uma dada altitude.

O angulo de planeio v pode ser expresso unicamente em funcao das caracteristicas
fisicas da aeronave e do ambiente, conforme:

(2.108)

~ psspoV?Cpyg 2K
2% pssroV?’

(2.109)

sendo V' a velocidade de planeio e ¢ a altitude.

2.8.2 Razao de descida

Por razao de descida, entende-se como a taxa que a aeronave perde altitude enquanto
plana. Uma razdo de descida menor indica uma descida mais suave, enquanto uma razao
de descida maior indica uma descida mais rapida. A razio de descida / pode ser expressa
como

h=—Vn, (2.110)

sendo v o0 angulo de planeio.
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2.8.3 Alcance

Por alcance, entende-se a distancia horizontal percorrida pela aeronave durante a fase
de planeio. O alcance pode ser calculado como:

h1
v=— | Edh, (2.111)
ha

dado uma perca de altitude de h, para h;. Neste caso, o valor de E pode variar conforme
diferentes planos de voo adotado, sendo comumente separado em duas analises: (',
constante ou velocidade V' constante.

2.8.3.1 ('} constante

Pela equacao2.111] dado um (', qualquer, o alcance pode ser expresso como:

- Cp, + KC?

enquanto que o alcance maximo ocorre quando tem-se E,,,., Ou seja:

Crmax = /222
{ fma K (2.113)

Cpmin = 2Cp,.

(hy — hy), (2.112)

ICL

Logo, o alcance maximo para a condicéo de C';, constante pode ser expresso como:
_ V'K
ICLmaz = 7(’12 — h1> (21 14)

2.8.3.2 V constante

Pela equacgéo [2.111] dado uma velocidade V' qualquer, o alcance pode ser expresso
como:

1 m odh
=—— 7 2.115

v A/hz o2 + BJA’ (2.115)
onde A e B sdo definidos por:

A= PSSLCDOV2/(2W/S)~

(2.116)
B =2K(W/S)/(pssiLV?).

Performando a integral [2.115| tem-se

Ty = g (arctan (2 exp(—hl/ﬁ)> — arctan (g exp(—lm/ﬁ))) , (2.117)

onde segue a definicdo de g = 9296 dada em 2.11]
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Neste cenario, o valor do maximo alcance para uma determinada velocidade pode ser
obtida ao derivar [2.117] e igualar seu valor a zero, obtendo a velocidade que maximiza o
alcance. Com isto, 0 maximo alcance pode ser expresso como:

TV = 2(3)* BE, e 1)/4 arctan (f(e(hQ_hl)/zﬁ - 6_(}12_}”)/25)) ' (2.118)

2.8.4 Autonomia

Por autonomia, entende-se o tempo total decorrido pela aeronave durante a fase de
planeio. O computo da autonomia durante a fase de planeio segue a expressao [2.119]
Assim como no caso do alcance, pode-se separar a andlise em (', constante ou velocidade
V' constante a depender do plano de voo adotado.

he
t=— —dh 2.119
eV ( )

2.8.4.1 ('} constante

Para o caso de ('}, constante, interessa apenas estudar a autonomia conforme variacao
da velocidade, conforme a integral:

ha dh
te, = —F —. 2.120
CL hy V ( )

Considerando que V' = \/Q(W/S)/(pSSLaCL), efetivamente tem-se apenas a variagéo
do parametro o conforme a perca de altitude. Logo, dada a definicdo de o e 5 em [2.11]
tem-se a autonomia como:

psspSCL

2LVLS> (exp(—hi/(26)) — exp(—ha/(25)). (2.121)

te, =298

Para a autonomia maxima, seu valor é obtido ao obter a velocidade que maximize a
expressao[2.121]

Para o valor autonomia maxima na condi¢cao de ', constante, é suficiente considerar
que seu valor maximo ocorrera numa velocidade V' que maximize o valor de2.121] Entéo, o
valor da autonomia maxima pode ser expresso como:

toy,... = V3BEn(pssr/(2W/S)2(3Cpe/K)/* (e /28 — eh2/26), (2.122)



44

2.8.4.2 V constante

Para o caso de velocidade constante, pode-se retirar V' do integrando da expressao

[2.119] obtendo-se:

_1 ho
ty = — Edh, (2.123)
V Jm
onde a integral passa a ser o valor ja calculado de x,, dado pela expressao|2.117} Logo, a
autonomia para uma velocidade qualquer € dada como:
Ty

ty = 3 (2.124)

Para o valor da maxima autonomia na condi¢c&o de velocidade constante, é suficiente
considerar que seu valor maximo ocorrera numa velocidade V' que maximize o valor de ¢,

dado pela relagédo [2.124]
Logo, a maxima autonomia pode ser expressa como:

e =2(5/3) 8 BE(pssr/(2W/S))Y2(Cpo K )M/ et +h2)/(85)

V15 (2.125)
arctan (8(6(}12—}11)/25 _ e—(hz—h1)/2ﬁ)> ‘
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3 IMPLEMENTACAO COMPUTACIONAL

A presente secao visa detalhar o racional usado por tras da prototipacédo da interface
gréfica, explicando as bibliotecas usadas, assim como explicando a implementacéao das
equagdes definidas no capitulo de fundamentacao tedrica.

3.1 Arquitetura técnica

O programa foi desenvolvido utilizando a linguagem de programacgéo Python (ROSSUM;
DRAKE, 2009), utilizando-se do framework PySide2 para a criagao da interface gréfica.
Além do executavel, o programa também dispde de um banco de dados permanente para
gravacao das interagdées do usuario com o programa, garantindo que o usuario possa
consultar informagdes salvas ao fechar e abrir o programa.

A Figura |12/ mostra esquematicamente a arquitetura técnica do programa desenvolvido.

Figura 12 — Visao geral da arquitetura do programa.

4 R
/Apl'nc.o.g.&o \1
Banco de dados (sQL)
[AM%S] [ Airports ] ( & M; F. :‘ntsJ
N i A
\ / Interface Gréfica (Python)
=~ :
l P:‘rr::.;ters Flight Conditions Results
Us—u;‘io
J
N _ J
\ .

Fonte: autoria propria.

Toda codificagdo do programa encontra-se versionada no repositério publico https:
/lgithub.com/AlessandroMDOJaircraft_performance_calculator/releases, de modo
que qualquer pessoa pode clonar e alterar o cdédigo conforme desejar, adequando as suas
necessidades ou propondo novas implementagdes.


https://github.com/AlessandroMDO/aircraft_performance_calculator/releases
https://github.com/AlessandroMDO/aircraft_performance_calculator/releases
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3.2 Usabilidade

O programa é formado por trés interfaces de nome: Aircraft Parameters, Flight Conditions,

Results, conforme Figura[13]

Figura 13 — Interfaces gréaficas do programa.

(a) Interface Aircraft Parameters

> pircraft Performance Parameters

AIRCRAFT PARAMETERS

CREATE AIRCRAFT

Aircraft Name: bc-9-30

AIRCRAFT PARAMETERS

LOAD AIRCRAFT

Aircraft Name: Dc-9-30

Clmax 1.8
CDO: 0.02
Oswald Number: 0.82
OEW (ton) 22.0
MTOW (ton) 44.0
Wingspan (m) 29.0
Surface Area (m?): 93.0
TSFC (kg/N/h): 0.82
Thrust per engine (kN) 60.0

Number of engines

CREATE DELETE

(b) Interface Flight Conditions

= Aircraft Performance Parameters

FLIGHT CONDITIONS

- X

FLIGHT CONDITIONS

N® OF PASSENGERS 100
FUEL WEIGHT (ton) 25
DISPATCHED CARGO WEIGHT (ton) o.01

CRUISE ALTITUDE (m)
® CRUISE VELOCITY |
GLIDING VELOCITY (m/s) 100

TAKEOFF LANDING
AIRPORT FOR - Aeroporto Int. de AIRPORT PMG - Aeroporto Int. de v
WIND (m/s) 0 O Against WIND (m/s) 0 O against

RUNWAY CONDITION  Asfalto ou concreto sec

RUNWAY CONDITION  Asfalto ou concreto mo

RUNWAY SLOPE () 0 RUNWAY SLOPE (°) 0
Alttude (m) 5 657
Runway Lenght (m): 2545 2000
Aeroporto Int. de Fortaleza - Pinto Martins C Aeroporto Int. de Ponta Pord )

DISPLAY ROUTE

(c) Interface Analysis Result

= Aircrat Performance Parameters

TAKEOFF

(DTakeoff Distance (km):
(DTakeoff Time (min):

[ ook conomons ]
ANALYSIS RESULT &

= X

RESULTS

LANDING

(@ Landing Distance (km}):
@ Landing Time (min):

CLIMBING

(OMax Climbing Angle (°)
(OMax Rate of Climb (m/s)
(@ciimb Distance (km)
(@Climb Time (min)
(@service Ceiling (km)

5.66
19.56
4751
404
14.9

TURNING FLIGHT

Fastest Tightest _Stall
0 013

Turning Rate (rad/s)
Load Factor (n)
Radius (km)

3.

CRUISE

Flight Program ~ Range (km)

@ Height-CL
@ Velocity-GL
@ Height-v
Payload Diagram  Cruise Velocity

(m/s)

200

Endurance (h)

LOITER

Max Loiter Time (h) 8.45

DESCENDING & GLIDING

Range (km)  Endurance (h)

Altitude vs Time

=
5

Altitude (km)
@

o

Estimated Total Flight Time [h]: 4.45

Fonte: autoria propria

Esquematicamente, o fluxo de execucéao por parte do usuario segue o fluxograma na

Figura[14]
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Figura 14 — Fluxograma de usabilidade de aplicacao.

Usuério

Ex

Se_'e_c]onc« aeronave dlsponfve_'
ou efian umoa. NoVa

Ccnﬁﬁur'o\ condic;?)'es de veoo

(altitude, pista, pesos)

[ Analise Pe_Su[thoS

N&o Resultados Sim
satisfatérios?

Salva. resultados

Fonte: autoria prépria.

3.2.1 Aircraft Parameters

Ao iniciar o programa, a primeira interface de contato do usuario € a Aircraft Parameters,
conforme Figura[13al Nesta interface, o usuario pode selecionar uma aeronave ja criada no
banco de dados, ou entdo criar uma nova aeronave ao clicar no botdo CREATE. Ao optar
por criar uma aeronave, os dados sao persistidos no banco de dados do programa, de modo
qgue ao fechar e abrir o programa, a aeronave criada permanece disponivel para analise.

Conforme Figura [13a é possivel excluir uma aeronave do banco de dados ao clicar

no botdo DELETE, ou atualizar os dados de uma aeronave ja criada, clicando no botao
UPDATE.

Considerando todas as fases de voo abordadas no capitulo[2] é necessario que o usuario
forneca 10 parametros fisicos da aeronave, considerando as unidades corretas identificadas
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pelas legendas.

3.2.2 Flight Conditions

Apoés selecionado a aeronave desejada, a segunda interface de contato do usuario é
Flight Conditions. Nesta tela, o usuario dispde de varias configuracdes relacionadas as
condi¢bes de voo, tais como numero de passageiros, carga despachada, altitude de cruzeiro
e aeroportos de decolagem e pouso. A Figura[13b|fornece uma visao geral da interface.

A interface Flight Conditions dispde de diversos aeroportos pré-definidos guardados no
banco de dados. E possivel criar uma nova localidade ao clicar no botao NEW AIRPORT,
onde uma nova janela pop-up € aberta, e o usuario poderd inserir os dados referentes
a localidade desejada, tais como comprimento de pista, altitude, etc... Ao salvar, o novo
aeroporto fica disponivel para ser utilizado no programa, mesmo que ele venha a ser
fechado.

Figura 15 — Pop-up para criagcao de novos aeroportos.

p—
81 New Airport Propsties - O X

Airport Code Airport Name Runway Lenght Elevation Latitude Longitude
1 ASC Aeroporto de Sdc Carlos 2000 850 -22.01 -47.89

Submit

Fonte: autoria proépria.

Apos ter selecionado ambos os aeroportos, € possivel visualizar o trajeto a ser realizado
ao clicar no botao DISPLAY ROUTE, onde um pop-up sera aberto mostrando o mapa com
o trajeto entre as duas localidades, conforme Figura de exemplo[16]

Configurada todos os parametros de voo, o usuario entdo pode analisar os resultados
computados para a aeronave em questao.

3.2.3 Results

Subsequente a interface Flight Conditions, tem-se a interface de resultados Results.
Nesta tela, diversos indicadores relacionados a desempenho da aeronave sdo mostrados
para o usuario, conforme exemplo Uma ampla quantidade de numeros, pop-ups, tool
tips e gréficos ficam a disposi¢do do usuario para auxilia-lo nas tomadas de decisbes do
projeto. O detalhamento computacional por trds de cada um dos resultados é detalhado na

secédo[3.3
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Figura 16 — Pop-up mostrando a rota de voo planejado. Caso de exemplo.

B Figure 243 = a X

AEI Q=¥ A

Route from
Aeroporto Int .de Sao Paulo/Guarulhos to
Aeroporto Int. de Luanda
Distance: 6534.14 km

Fonte: autoria proépria.

3.3 Resultados fornecidos

Esta secao visa detalhar os resultados trazidos no programa. Como caso de exemplo,
sera estudado os parametros de desempenho da aeronave Boeing 777-300ER, numa rota
entre o Aeroporto Internacional de Sédo Paulo-Guarulhos e o Aeroporto de Paris-Charles de
Gaulle, conforme parametros das figuras e[178

3.3.1 Decolagem

Os resultados da fase de decolagem utiliza as equagdes definidas na segéo

Para os parametros que envolvem coeficiente de atrito, tais como distancia de rolagem
e tempo de rolagem em solo, o programa trabalha com um coeficiente de atrito referente
a condicdo de pista fornecida pelo usuério, conforme tabela [{] armazenada no banco de
dados da aplicacéo.

Nesta secao, os resultados fornecidos sdo distancia de decolagem e tempo de deco-
lagem, segmentado em suas fases intermediarias, conforme figuras e Caso o
comprimento de pista para decolagem seja insuficiente, o programa mostrara em vermelho
a distancia de decolagem.

Adicionalmente, € computado uma tabela mostrando a variagdo da distancia e tempo de
decolagem conforme altitude, conforme
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Figura 17 — Parametros de exemplo para a aeronave Boeing 777-300ER numa rota entre
GRU-CDG.

(a) Configuragdes fisicas da aeronave Boeing 777-(b) Configuragdes de voo da aeronave Boeing 777-
300ER. 300ER.

[_FLiGHT conmions ] [ resuts ] [ AIRCRAFT PARAMETERS ] [ resrs ]
N° OF PASSENGERS 250 CRUISE ALTITUDE (m) 11000
CREATE AIRCRAFT LOAD AIRCRAFT FUEL WEIGHT (ton) 130 @ CRUISE VELOCITY (m/s) 230
DISPATCHED CARGO WEIGHT [ton) 10 GLIDING VELOCITY {m/s) 100
Aircraft Name: Boeing 777-300ER Aircraft Name: Boeing 777-300ER ~
CLmax: 17 TAKEOFF LANDING
coo 0015 AIRPORT GRU - Agroperto Tnt de AIRPORT DG - Aeroparto de Pai
Oswald Number. oss WIND (m/s) 0 ekt WIND (mfs) o () Against
OEW (ton) o CONDITION  Asfalto ou concreto sec CONDITION  Asfalto ou concreto mo

. 0
MTOW (ton) 350.0

750 120

Wingspan (m) 64.0 way h 3700 h 4200
Surface Area (m?): 436.0 ( Aeroporto Int .de S&0 Paulo/Guarulhos ) Aeroporto de Paris-Charles de Gaulle
TSFC (kafh/kg) 0.8
Thrust per engine (kN) 500.0 .

DISPLAY ROUTE NEW AIRPORT
Number of engines: 2
Fuel Capacity (ton) 145.0

Maximum Payload Weight (ton) ss.o

CREATE UPDATE DELETE

Fonte: autoria proépria.

Tabela 1 — Coeficientes de atrito para variadas superficies.

Coeficiente de Atrito
Supeficie Freios desligados | Freios Ligados

Asfalto ou concreto seco 0.03-0.05 0.3-0.5
Asfalto ou concreto molhado | 0.05 0.15-0.3
Asfalto ou concreto com gelo | 0.02 0.06 - 0.1
Grama dura 0.05 0.4
Terra firme 0.04 0.3
Grama macia 0.07 0.2
Grama molhada 0.08 0.2

Fonte: Adaptado de (GUDMUNDSSON, 2014, p. 798)
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Figura 18 — Distancia e tempo de decolagem. Caso de exemplo.

(a) Distancia de decolagem. Caso (b) Tempo de decolagem. Caso de
de exemplo. exemplo.
TAKEOFF TAKEOFF
) _ (DTakeoff Distance (km): 3.13 A
(Dol Diirce o e
{ Ground Distance: 2383.66 . éﬂkﬁﬂfflgmﬁ P‘; ?t‘ﬂﬁ& [s]
~ Rotation Distance: round Time: 48,17
Transition Distanc Rotation Time: 3 7
Climthi:tan:e: 16,16 ( g?:fénﬁagngjﬁﬂ °) §:0%

(c) Variacao da distancia e tempo de-
colagem conforme altitude. Caso de
exemplo.

TAKEOFF

(DTakeoff Distance (km):
(DTakeoff Time (min):

|B1 Aircraft_Performance_Parameters - O *
Takeoff Altitude [m] = Takeoff Distance [m] Takeoff Time [s]

3 1070.0 322032 3645

4 14200 3319.55 57.31

5 1760.0 3420.02 587

6 2110.0 3527.86 59.07

7 24600 36404 60.0

g 28100 3758.2 60.96

9 31500 388622 61.92

10 3500.0 4023.83 63.06

3.3.2 Voo Ascendente

Para o cOmputo dos parametros de voo ascendente, seguem as relacdes definidas na
se¢do[2.3] Em todos os parametros abordados nesta fase, sdo feitas as consideragdes:

aimb = TOW — 0.10FW. Ou seja, admite-se que a aeronave perdeu 10% do seu
combustivel durante a fase de decolagem.

+ A altitude inicial da fase de climb corresponde a hgs. (15.24 metros), enquanto a
altitude final corresponde a altitude de cruzeiro fornecida no input do programa.

Ao todo, sdo calculados 5 parametros referentes a fase de voo ascendente, confirme
Figura de exemplo[19]
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. Méaximo angulo de subida

O maximo angulo de subida corresponde a condicao de steepest climb, dado pela

relacéo [2.46|

. Méaxima razao de subida

A maxima razao de subida corresponde a condi¢ao de fastest climb, dada pela relagao
2.42]

Adicionalmente, é plotada a relacdo entre o razao de subida e a velocidade, seguindo
um processo de iterago utilizando a equacao[2.41] conforme Figura[20al Aqui, espera-
se que o projetista tenha uma visdo da razao de subida para diferentes condicées de
velocidade.

. Distancia horizontal percorrida durante a subida

Por padrao, a interface de resultados retorna a distancia percorrida considerando a
condicao de fastest climb, utilizando a relagdo [2.57, dada que esta condigdo usual-
mente é a mais desejada pelo projetista.

Adicionalmente, também ¢é retornado a distancia percorrida na condigdo de stee-
pest climb. Esta condicao € uti considerando aeronaves que possuem missdes de
decolagem em terrenos com morros ou obstaculos.

. Tempo decorrido durante a subida

Assim como na distancia percorrida, por padrao a interface retorna o tempo decorrido
de subida na condicao de fastest climb , utilizando a relagao [2.53]

. Consumo de combustivel

Por padrao, a interface grafica retorna a fracdo de combustivel { na condicdo de
fastest climb.

. Tetos

Para os tetos, a interface retorna por padrao o teto de servigo, correspondente a
altitude onde tem-se uma razao de subida igual a 0.51 m/s. Adicionalmente, também
sdo calculados os tetos absolutos e de performance da aeronave, conforme definidos

em[2.3.4
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Figura 19 — Parametros de voo ascendente. Caso de exemplo.

CLIMBING |z

(DMax Climbing Angle (°) 8.07
(DMax Rate of Climb (m/s) 33.78
(Dclimb Distance (km) 36.25
(DClimb Time (min) 2.05
@Seruice Ceiling (km) 15.57

o -

Fonte: elaborado pelo autor.

3.3.3 Cruzeiro

Para o computo dos parametros de cruzeiro, seguem as relagdes desenvolvidas na

secdo 2.4

Para o cdmputo dos parametros, as seguintes consideracdes sao feitas:

* O peso considerado num instante qualquer desta fase corresponde a W = TOW —
0.5FW. Ou seja, num instante onde a aeronave ja consumiu metade de seu combusti-
vel.

» Para alcance, o valor de ¢ é dado como ¢ = "2, onde W, = TOW — 0.15FW e
Wy = TOW — 0.95FW. Ou seja, assume-se que no cruzeiro se consome 80% do total

de combustivel.
Ao todo, sdo calculados 6 parametros referentes a fase de voo ascendente:

1. Velocidade de cruzeiro

Caso o usuario coloque a velocidade de cruzeiro como 0 no input do programa, sera
calculado um valor de velocidade considerando a relagéo Neste ponto, € feito
uma validacao adicional considerando casos irreais de velocidade de cruzeiro maior
do que a velocidade de stall da aeronave.

2. Arrasto minimo

O coémputo do arrasto minimo na condi¢ao de cruzeiro segue a relagéao Neste
ponto, além do valor calculado, também é mostrado um grafico indicando a polar de
arrasto e o empuxo da aeronave conforme variagéo da velocidade, conforme Figura

21l

3. Alcance

Para o alcance em cruzeiro, calcula-se os trés casos de analise definidos nas se¢des
2.4.2.1|(altitude e C, constante),[2.4.2.2|(velocidade e C';, constante) e[2.4.2.3|(altitude



Figura 20 — Razao de subida por altitude e velocidade. Caso de exemplo.

(a) Relacédo de razdo de subida por velocidade.
Caso de exemplo.

Rate of Climb per Velocity

30

25 A

20 A

15 4

Rate of Climb [m/s]

10 1

T T T T T
100 200 300 400 500
Velocity [m/s]

(b) Relagao de razao de subida por altitude. Caso
de exemplo.

Rate of Climb per Altitude

—— Rate Of Climb
—— Service Ceiling = 15.57

301 —— Performance Ceiling = 15.49

—— Operational Ceiling= 14.86

25 A

20 A

15 =~

Altitude [km]

10 4

-10 -5 © 5 10 15 20 25 30
Rate of Climb [m/s]

Fonte: elaborado pelo autor.



Figura 21 — Relagao de empuxo e arrasto na condicao de cruzeiro. Caso de exemplo.

Thrust and drag per velocity

1200 4

1000 -—_- - - - - - - = - - - - - - - -

800 A —— Total Drag
——- Parasitic Drag
—-= Induced Drag
—  Thrust
@ Minimum Drag = 121.77

600

Drag [kN]

400 +

200

100 200 300 400 500
Velocity [m/s]

Fonte: elaborado pelo autor.

e velocidade constante). Calcula-se também o maximo alcance para cada uma d
condicoes.

4. Autonomia

Para a autonomia, segue 0 mesmo racional para o alcance, onde é calculado
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as

0s

trés casos de andlise definidos nas sec¢des 2.4.2.1| (altitude e C';, constante), [2.4.2.2

(velocidade e (', constante) e [2.4.2.3| (altitude e velocidade constante). Calcula-
também a maxima autonomia para cada uma das condigdes.

5. Consumo de combustivel

se

O consumo de combustivel em cruzeiro é calculado considerando a distancia entre o

aeroporto de descolagem e de destino. Utilizando a relagao [2.81], é calculado o va

lor

de ¢ e posterior ;. Caso o valor de I/, seja inferior ao valor de combustivel colocado

pelo usuario, o combustivel necessério sera mostrado em vermelho, conforme Figura

22

6. Diagrama de Carga Paga

O diagrama de carga paga é calculado considerando o alcance na condi¢ao de altitude

e velocidade constante, sendo respectivamente a altitude e a velocidade de cruze

iro

fornecidas pelo usuario. A Figura [23|traz um exemplo de diagrama computado pelo

programa.
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Figura 22 — Distancia de voo e combustivel necessario para cruzeiro

Altitude (km})

Altitude vs Time

. Caso de exemplo.

10 +

Cruise Distance [km]: 9404.45
Necessary Fuel [ton]: 108.46

Estimated Total Flight Time [h]: 11.61

T T
107! 10°
Time (h)

Fonte: elaborado pelo autor.

T
10*

Figura 23 — Diagrama de carga paga por alcance. Caso de exemplo.

Payload [kN]

Diagram Payload vs. Range

50 1

40

30 4
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10 1

&

T T T T T T
2000 4000 6000 8000 10000 12000
Range [km]

Fonte: elaborado pelo autor.
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3.3.4 Curva coordenada

Para o cdmputo dos parametros de curva coordenada, seguem as relagdes desenvol-
vidas na segéao Ao todo, séo calculados quatro parametros referentes a uma curva
coordenada: fator de carga, velocidade angular, raio de curvatura e velocidade linear,
considerando trés condi¢cdes de curva: fastest turn, tightest turn e stall, conforme secao

Todos os parametros sao calculados considerando que a aeronave performa uma curva
durante a fase de cruzeiro, apds gasto de 50% do combustivel.

Figura 24 — Parametros de curva coordenada. Caso de exemplo.

TURNING FLIGHT [z

Fastest Tightest Stall
Turning Rate (rad/s) ( 0.16 )( 0.12 )( 0.16 )

Load Factor (n) ( 3.93 )( 1.41 )( 5.24 )
Radius (km) ( 1.37 j( 0.64 )( 1.92 )

Fonte: elaborado pelo autor.

Adicionalmente, sdo plotados graficos trazendo a variacdo da velocidade angular e
do fator de carga conforme velocidade na Figura [25b] e do raio de curvatura conforme
velocidade na Figura[25a] Pelos gréficos, é possivel relacionar a velocidade que fornece os
pontos de interesse da cada parametro, tais como raio minimo de curvatura, maximo fator
de carga e maxima velocidade angular.
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Figura 25 — Variagao de fator de carga, velocidade angular e raio de curvatura conforme
velocidade linear.

) _(b) Raio de curvatura por velocidade linear. Caso de exemplo.
(a) Fator de carga e velocidade angular por veloci-

dade linear. Caso de exemplo. Load Factor per Velocity
T
Turning Radius per Velocity 8 0.16
10 ¥ T T e
I —— Fastest Turn Velocity = 226.25
: —=- Tighest Turn Velocity = 78.95 7 - L 0.15
: —-= Stall velocity = 311.15
G 4
: 6 - [014 5
- 1 = &
g | T L 013 =
w 614 .8 5 @
s g g
=)
E : 5 L 012 T
o | [CR E
£ | S £
E 4941 — 5
5 : | F0.11 2
i 34—h —— Load Factor
1 ) L
S I —— Turning Rate 0.10
! | 2 : — Fastest Turn Velocity = 226\25
| i ! ——- Tighest Turn Velocity = 78.95 [ 0-09
| ‘| | | | | | \ —-- Stall Velocity = 311.15
100 200 300 400 500 600 700 800 111 " A I : : : — 0.08
Velocity (m/s) 100 200 300 400 500 600 700 800

Velocity (my/s)
Fonte: elaborado pelo autor.

3.3.5 Planeio

Os parametros de planeio sao calculados seguindo a se¢ao Ao todo, sdo calculados
quatro parametros nesta fase: angulo de planeio, razao de planeio, alcance e autonomia
de planeio. Todos os parametros sado calculados considerando que a aeronave comega o
planeio na altitude de cruzeiro, ap6s gasto de 50% do combustivel.

Figura 26 — Parametros de planeio. Caso de exemplo.

DESCENDING & GLIDING

Range (km) Endurance (h)

Fonte: elaborado pelo autor.

1. Angulo de planeio e razdo de planeio

O angulo de planeio e a razao de planeio séo calculados pelas expressdes|2.109|e
2.110| respectivamente. Acionalmente, o programa retorna os graficos da variagéao
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destes parametros conforme velocidade e altitude de planeio, conforme figuras de

exemplo [27a]e 273
2. Alcance

O alcance é calculado em duas situagdes de analise: C';, constante dado pela ex-
pressao[2.112 e velocidade V' constante, dado pela expressédo [2.117] Nas mesmas
situacoes, € calculado o valor maximo do alcance, dado pelas expressoes e
2.118]

3. Autonomia

Assim como na autonomia, o alcance é calculado na condicao de C';, constante pela
expressao |2.121|e na condicao de velocidade V' constante pela expressao [2.124, As
autonomias maximas sao calculadas pelas expressoes|2.122/e|2.125

Para o alcance e a autonomia, é retornado um grafico mostrando a variagao de am-
bos conforme a velocidade e o coeficiente de sustentagéo, conforme figuras e
respectivamente.

Figura 27 — Variacdo do angulo e razédo de planeio conforme velocidade de planeio e altitude.

(b) Razao de planeio por velocidade de planeio e

(a) Angulo de planeio por velocidade de planeio e altitude. Caso de exemplo.

altitude. Caso de exemplo.

Gliding angle Rate of Descent
—6.05 - !
—5.06 :
: —~10.05
—=10.06 A ! ';'
T i ‘;C_- —~14.05 |
w ! = I
2 1506 | ! TR !
< ! g '
2 : 3 —22.05 [
2 30,06 | i E l
(0] i —— Altitude: 2.20 km Q _36.05 | -
i Altitude: 4.40 km 1] i Altitude: 2.20 km
{ —— Altitude: 6.60 km ] H Altitude: 4.40 km
—25.06 - : —_ Altitude: 8.80 km @ -30.05 : —— Altitude: 6.60 km
H —— Altitude: 11.00 km H —— Altitude: 8.80 km
: —-- Descending Velocity —34.05 4 : —— Altitude: 11.00 km
3006 % 100 150 200 250 300 25.05 i - Descending Velocity
Velocity [m/s] T s 100 150 200 250 300

Velocity [m/s]

Fonte: elaborado pelo autor.
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Figura 28 — Alcance e autonomia na condi¢édo de planeio conforme velocidade e coeficiente
de sustentacao.

(a) Alcance e autonomia de planeio por velocidade (b) Alcance e autonomia de planeio por coeficiente

de planeio. Caso de exemplo. de sustentacdo. Caso de exemplo.
Range & Endurance per Velocity Range & Endurance per Lift Coefficient
from h2 = 11.0 [km] to h1 = 0.0 [km] from h2 = 11.0 [km] to h1 = 0.0 [km]
- 350 T
064 """ Endurance 225
—-- Gliding Velocity
A Maximum Endurance = 0.58 300 0.3 200
0.5 — Range g
p» Maximum Range = 334:38 \\ L 250 04l 175
|
0.4 : — —_
= : 200 g = 150 E
U s i o 0 0.3 o
E ; 1502 E 125 2
a | g F E
0.21 ; | oo 0.2 ] 100
, / —-- Endurance
) —-- CLmax |
011 ! [ 50 0.1 / ¥ Maximum Endurance = 0.44 S
! ! —— Range
0.0 : Lo 4 Maximum Range = 224.87 [ %0
T T T T T T T T 0.0 T T T T T T L T
25 50 75 100 125 150 175 200 0.00 025 050 075 100 125 150 175 2.00
Velocity (m/s) Lit Coefficient [-]
Fonte: elaborado pelo autor.
3.3.6 Pouso

Os parametros de pouso sao calculados seguindo a secao Assim como no caso
de decolagem, é utilizado os coeficientes de atrito dispostos na tabela[f] para computo dos
parametros envolvendo rolagem na pista.

Nesta secao, os resultados fornecidos séo distancia pouso e tempo de pouso, segmen-
tado em suas fases intermediarias, conforme figuras[29a e para a aeronave Boeing 777.
Para ambos os parametros, considera-se que o pouso ocorre com apenas 5% de combusti-
vel. Caso o comprimento de pista para pouso seja insuficiente, o programa mostrara em
vermelho a distancia de pouso, conforme Figura
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Figura 29 — Distancia e tempo de pouso para a aeronave Boeing 777.

(a) Distancia de pouso. Caso de (b) Tempo de pouso. Caso de
exemplo. exemplo.
LAN DlNG ééﬂnngug kmi (235 )
(DL Lfind”_wg Distance (km): @ Landing Time (min):
( _andlng Dl:i.:ancr: per Phase [m] \_ Landing Time per Phase [s]
Approach Distance: 50.45 z Approach Time: .59 -
| | Rntatipn Distancf:_225.3§ P.gtpatinn'ﬁms:a L I_‘ GHT
rermecs  NGET Ehis et Tonest Sl

(c) Variacao da distancia e tempo pouso
conforme altitude. Caso de exemplo.

LANDING

(D Landing Distance (km): (235 ) Ei
(D) Landing Time (min):

[B1 Aircraft_Performance_Parameters — O =
Landing Altitude [m] Landing Distance [m] Landing Time [s]
2 2415.57 30.85
3 8200 249135 31.24
4 12100 257275 31.66
5 1590.0 2635.78 32.08
6 1970.0 27427 32.52
7 23500 2833.72 3297
8 27400 2031.65 3345
9 31200 3031.73 3354
10 3500.0 3136.68 34.43

Fonte: elaborado pelo autor.
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Nesta secao, serdo analisados quatro cenarios hipotéticos relacionados a projetos de

aeronaves, 0s quais demonstram os resultados do programa de forma pratica:

» Caso 1: uma aeronave com as mesmas caracteristicas do modelo Embraer E195-E2
(Figura|30a), performando uma rota entre VCP (Campinas) e GIG (Rio de Janeiro),
voando com 100% de seu MTOW (maximo de combustivel e restante de carga paga),

conforme Figura

» Caso 2: a mesma aeronave do caso 1, porém voando com 85% do seu MTOW,

conforme Figura

+ Caso 3: uma aeronave com as mesmas caracteristicas do modelo Boeing 777-300ER
(Figura[30b), performando uma rota entre GRU (Sao Paulo) e DOH (Qatar), voando
com 100% de seu MTOW (méaxima carga paga e o restante de combustivel), conforme

Figura[8314

» Caso 4: a mesma aeronave do caso 4, porém performando com 83% do seu MTOW.

Tabela 2 — Relacao de exemplos hipotéticos para estudo.

Quantidade Peso Peso Carga
Aeronave Passageiros | Combustivel [ton] | Despachada [ton] % MTOW
Caso 1 E195-E2 100 13 5 100
Caso 2 E195-E2 100 2 7 85
Caso 3 | Boeing 777300ER 300 135 31 100
Caso 4 | Boeing 777300ER 100 120 3 83
Casos1e?2

Para os casos 1 e 2, cujos resultados se encontram nas figuras e [33b| respectiva-
mente, é possivel notar que o comprimento de pista do aeroporto de decolagem nao é

suficiente para o caso 1, indicado pelo valor vermelho. Porém, é suficiente notar que trata-se

de uma rota que necessitaria de apenas 0.8 toneladas de combustivel, indicando que o

caso 1 se encontra superdimensionado neste parametro.

Para o caso 2, ao reduzir a quantidade de combustivel para 2 toneladas e maximizar

a carga paga préximo ao limite da aeronave, € possivel reduzir a distancia de decolagem

necessaria, com um minimo acréscimo no tempo total de voo (de 0.92h para 0.95h, um

aumento de 3%). Neste sentido, considerando a rota proposta, o caso 2 se adequa melhor

em termos de eficiéncia e custo operacional.
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Figura 30 — Parametros fisicos das aeronaves E195-E2 e Boeing 777-300ER.

> Aireraft Performance Parameters

AIRCRAFT PARAMETERS

(a) E195-E2

AIRCRAFT PARAMETERS

LOAD AIRCRAFT

CREATE AIRCRAFT

Aircraft Name: E195-E2 Aircraft Name: E195-E2
CLmax: 1.7
CDO: 0.015
Oswald Number. 0.75
OEW (ton) 35.0
MTOW (ton) 61.0
Wingspan (m) 337
Surface Area (m?) 103.0

SFC (kg/h/kg) 0.51
Thrust per engine (kN) 67.0
Number of engines 2
Fuel Capacity (ton) 13.0

Maximum Payload Weight (ton) 16.0

CREATE UPDATE DELETE

Fonte: autoria prépria.

> Aireraft Performance Parameters

AIRCRAFT PARAMETERS

(b) Boeing 777-300ER

AIRCRAFT PARAMETERS

LOAD AIRCRAFT

CREATE AIRCRAFT

Aircraft Name: Boeing 777-300ER Aircraft Name: Boeing 777-300ER
Clmax 17
CDO: 0.015
Oswald Number: 0.85
OEW (ton) 160.0
MTOW (ton) 350.0
Wingspan (m) 64.0
Surface Area (m?) 436.0

SFC (kg/h/kg) 0.8
Thrust per engine [kN) 500.0
Number of engines 2
Fuel Capacity (ton) 145.0
Maximum Payload Weight (ton} ss.0

CREATE UPDATE DELETE

Figura 31 — Condigbes de voo para o caso 1 e 2 de estudo.

(a) Condicbes de voo para o caso 1.

. Aircraft Performance Parameters

N° OF PASSENGERS

FLIGHT CONDITIONS
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LAY ROUTE

Aeroporto Int. do Ria de Janeiro - Galedo

(b) Condigdes de voo para o caso 2.

> Aireraft Performance Parameters

N° OF PASSENGERS
FUEL WEIGHT (ton)

DISPATCHED CARGO WE

FLIGHT CONDITIONS

CRUISE ALTITUDE (m) 11000
2 @ CRUISE VELOCITY (m/s) 200
IGHT (ton) 7 GLIDING VELOCITY {m/s] 100

TAKEOFF LANDING
AIRPORT VCP - Aeroporto Int. de AIRPORT GIG - Aeroporto Int. do -
WIND {m/s) 0 (D) Against WIND (m/s) 0 O Against

RUNWAY CONDITION

Asfalto ou concreto sec

RUNWAY CONDITION

Asfalto ou concreto mo

RUNWAY SLOPE (°}

0 RUNWAY SLOPE (°)

0

enght (m)

661
3240

(m)

way Lenght (m)

9
4000

( Aeroporto Int. de Viracopos )

Fonte: autoria propria.

Aeroporto Int. do Ria de Janeira - Galeao

AIRPORT
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Figura 32 — CondigGes de voo para o caso 3 e 4 de estudo.

(a) Condigbes de voo para o caso 3.

(b) Condigbes de voo para o caso 4.

¢ Aircraft Performance Parameters

FLIGHT CONDITIONS
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4
4800
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DISPLAY ROUTE

Casos 3e 4

NEW AIRPORT

= Aircraft Performance Parameters

N° OF PASSENGERS

FUEL

FLIGHT CONDITIONS

FLIGHT CONDITIONS

DISPATCHED CARGO WEIGHT (ton) 3

X

CRUISE ALTITUDE (m) 11000
120 (@ CRUISE VELOCITY {m/s) 250

GLIDING VELQOCITY (m/s) 100

TAKEOFF LANDING
AIRPORT GRU - Aeroporto Int .de AIRPORT DOH - Aeroporto Int. de
WIND (m/s) 0 (D against WIND (m/s) 0 O agaist
CONDITION Asfalto ou concreto sec v RU ONDITION Asfalto ou concreto mo

0

0

750
3700

4
4800

( Aeroporto Int .de Sao Pa

ulo/Guaruhos )

Aeroporto Int. de Doha

DISPLAY ROUTE

Fonte: autoria proépria.

NEW AIRPORT

Para os casos 3 e 4, cujos resultados se encontram nas figuras e respectiva-
mente, temos que no caso 3 tanto o comprimento de pista na decolagem, a quantidade
de combustivel alocada e o alcance da aeronave séo insuficientes para performar o trajeto.
Neste cenario, a aeronave encontra-se bastante superdimensionada em termos de peso.

No cenério 4, ao reduzir o peso do combustivel em 11% e sacrificar consideravelmente a
carga paga em relacdo ao cenario 3 (80%), € possivel obter valores condizentes de distancia
de decolagem e consumo de combustivel, porém sem ainda obter o alcance necessario
para performar o trajeto. Para essa aeronave em particular, nenhuma configuragéo de peso
resultara no alcance necessario, sugerindo uma limitagao fisica intrinseca da aeronave.
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. Aireraft Performance Parameters
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= Aircraft Performance Parameters
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Altitude vs Time

o
°

w

Cruise Distance m]] 398.01
Necessary Fuel [ton]: 0.8
Estimated Total Flight Time [h]: 0.92
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ANALYSIS RESULT &

Figura 33 — Resultados para os casos 1 e 2 de estudo.

(b) Resultados para o caso 2.

= Aircraft Performance Parameters

TAKEOFF

(DTakeoff Distance (km):
(DTakeoff Time (min):
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Fonte: autoria prépria.

(a) Condigcbes de voo para o caso 3.

- X
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LANDING

@ Landing Distance (km):
( Landing Time (min):

CLIMBING
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Cruise Distance m]]: 11857.93
Necessary|Fuel [fon]: 135.53
Estimated Total Flight Time [h]: 13.39
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Figura 34 — Resultados para os casos 3 e 4 de estudo.

(b) Condigdes de voo para o caso 4.

= Aircraft Performance Parameters
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(DTakeoff Distance (km):
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(@ Landing Distance (km):
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Turning Rate (rad/s)
Load Factor (n)
Radius (km)

CRUISE

Flight Program
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@ Velocity-CL
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Range (km)
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Fonte: autoria propria.
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Estimated Total Flight Time [h]: 13.48
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5 CONCLUSOES

Em sintese, o presente trabalho resultou na criagdo de uma interface grafica responsiva
em Python para o célculo de parametros de desempenho de aeronaves a jato. Uma ampla
gama de combinacdes de inputs fornece ao usuario da ferramenta uma visao geral que o
auxilia durante a fase de projeto conceitual de um projeto de aeronaves.

Ao longo do trabalho, foi feita uma extensa revisao bibliografica acerca das equagdes que
sao implementadas no programa. Isto serve sobretudo como uma forma de documentacao
e manual para os usuarios da ferramenta, que poderdo sempre ter a contra prova tedérica
dos resultados fornecidos pela interface grafica.

E esperado que, com o auxilio da ferramenta, o usudrio possua uma maior flexibilidade
na escolha de parametros durante a fase conceitual do projeto de uma aeronave, garantindo
uma maior confiabilidade no projeto, evitando retrabalhos no futuro.

5.1 Sugestoes de trabalhos futuros

Considerando o carater open-source da aplicacao, qualquer pessoa pode modificar
o programa para melhora-lo ou simplesmente implantar novas funcionalidades. Algumas
sugestoes:

» Codificar o programa para também trabalhar com aeronaves movidas a hélice.

 Permitir que o usuario consiga comparar duas aeronaves na mesma condicao de voo
(ex: aeronave A possui X% maior alcance do que aeronave B na mesmas condi¢oes
de voo).

» Implementar a resolucao das equagdes que envolvem integrais via métodos.
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