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RESUMO

EFEITOS NO CONSUMO DE COMBUSTIVEL E EMISSAO DE
POLUENTES PELO USO DE ALTITUDE VARIAVEL DURANTE O VOO
DE CRUZEIRO

AUTOR: Nicolas Winckler Musskopf
ORIENTADOR: André Luis da Silva

O aumento do trafego aéreo, em especial dos voos de baixo custo, em conjunto com o
aumento do preco do petréleo e a crescente preocupacao com o meio ambiente, fazem
com que o setor aeronautico procure cada vez mais por formas de reduzir o consumo de
combustivel e, consequentemente, a emissao de poluentes. Neste trabalho é estabele-
cida a base tedrica necesséria para a modelagem do voo de cruzeiro, de forma a permitir
a implementacédo de rotinas de simulacao para voos no regime Step-Climb e no regime
Cruise-Climb. Os modelos aerodinamico e propulsivo sdo determinados e validados. Apds
a realizacao das simulagdes, apresentam-se e discutem-se os resultados, avaliando a efi-
cacia do método de altitude variavel na reducao do consumo e da emissao de poluentes.
Os resultados encontrados ndo sédo conclusivos, com pequenas diferengas no consumo
entre as simulag6es no regime Step-Climb e Cruise-Climb. Por fim, apresentam-se suges-
tdes para obtencao dos resultados desejados e para trabalhos futuros.

Palavras-chave: Voo. Cruzeiro. Subida. Altitude. Otimizacdo. Consumo. Poluentes.



ABSTRACT

EFFECTS ON FUEL CONSUMPTION AND AIR POLLUTION EMISSIONS
BY USE OF CRUISE CLIMB

AUTHOR: Nicolas Winckler Musskopf
ADVISOR: André Luis da Silva

The growth in air traffic, especially on low-cost flight, combined with the increase in oil pri-
ces and the growing concern with environmental impacts, increase the aeronautical sector
research for ways to reduce fuel consumption and, consequently, the emission of air pollu-
tants. In this dissertation the theoretical basis necessary to the modelling of the cruise flight
is established, making it possible to implement a step-climb and a cruise-climb simulation
routine. The aerodynamic and propulsive models are determined and validated. After the
simulation is concluded, the results are presented and discussed, evaluating the cruise-
climb method efficiency on consumption and pollution reduction. The obtained results are
inconclusive, with small differences in consumption between Step-Climb and Cruise-Climb
simulations. Finally, suggestions to achieve the desired results and for future studies are
presented.

Keywords: Flight. Cruise. Climb. Altitude. Optimization. Consumption. Pollutants.



LISTA DE FIGURAS

Figura 1.1 — Detalhamento dos dados de planode voo. ............coooiiiiiiiieann. 16
Figura 1.2 — (a) - Altitude ideal para diferentes velocidades e massas; (b) - Altitude de

VOO PEIO TEBMPO. .. e 17
Figura 1.3 — Altitude ideal por peso da aeronave. ..............c.oiiiiineiinnanenennn. 18
Figura 1.4 — Efeitos do numero de Mach no Alcance. .............ccooiiiiiiiininan... 19
Figura 2.1 — Referencial terrestre. ... ... 21
Figura 2.2 — Referencial aerodindmico. ........... ..o 22
Figura 2.3 — Angulos de EUler. ............oiii 23
Figura 2.4 — Principais for¢as atuantes numa aeronave. ..............c.ccoviiiinenn... 25
Figura 2.5 — Vetor posi¢cdo de uma aeronave no referencial inercial. .................. 29
Figura 2.6 — Forgcamento radiativo dos principais elementos produzidos pela aviagdo. 32
Figura 2.7 — Métodos de compensagdo daperdademassa. .............c.covvinenn.. 33
Figura 2.8 — Separacao vertical para aerovias em espaco aéreo RVSM. .............. 38
Figura 3.1 — Angulo de trajetéria na variagéo de altitude. ............................. 45
Figura 4.1 — Nivel de voo portempo para 0 voo 1. ......iiiiii e 47
Figura 4.2 — Consumo horario por fixoparaovoo 1. ........ ... 48
Figura 4.3 — Nivel de voo portempo para o VOO 2. ...ttt 49
Figura 4.4 — Consumo horario por fixoparaovoo 2. ...... ..., 50
Figura 5.1 — Definicao de area de referéncia para aeronaves da Airbus. .............. 51
Figura 5.2 — Determinacao da &rea de asa por AutoCAD ...........c.cooiiiiiiinennn.. 52
Figura 5.3 — Relagao entre Nivel de Voo e Consumo Especifico. ..................... 59
Figura 6.1 — Variacao da velocidade, angulo de trajetoria, altitude e massa ao longo do

tempo e trajetéria para 1¢ simulacao de Step-Climb ..................... 62
Figura 6.2 — Variagcao da Mach, coeficiente de sustentacao e forga de empuxo ao longo

do tempo e trajetéria para 1 simulag@o. .............ccoviiiiiiiiiin... 62
Figura 6.3 — Variacao da velocidade, angulo de trajetéria, altitude e massa ao longo do

tempo e trajetéria para 2¢ simulagcao de Step-Climb. .................... 63
Figura 6.4 — Variacao da Mach, coeficiente de sustentacao e forca de empuxo ao longo

do tempo e trajetoria para 2¢ simulacao de Step-Climb. ................. 64
Figura 6.5 — Variagcao da velocidade, angulo de trajetéria, altitude e massa ao longo do

tempo e trajetéria para 1* simulagéo de Cruise-Climb. .................. 65
Figura 6.6 — Variacao da Mach, coeficiente de sustentacao e forca de empuxo ao longo

do tempo e trajetéria para 1¢ simulacao de Cruise-Climb. ............... 65
Figura 6.7 — Variacao da velocidade, angulo de trajetoria, altitude e massa ao longo do

tempo e trajetéria para 2* simulagéo de Cruise-Climb. .................. 66
Figura 6.8 — Variacao da Mach, coeficiente de sustentacao e forgca de empuxo ao longo

do tempo e trajetéria para 2¢ simulagcao de Cruise-Climb. ............... 67
Figura 6.9 — Relacao do arrasto de sustentacédo nula com numero de Mach. ......... 69

Figura 6.10 — Trajet6ria de voo com métodos combinados para parametros do voo 2. 71
Figura A.1 — Principais parametros da simulacao de validagéo para o voo 1 - FL350 . 77
Figura A.2 — Principais parametros da simula¢ao de validagéao para o voo 1 - FL370 . 77
Figura A.3 — Principais parametros da simula¢ao de validagdo paraovoo 1 - FL390 . 78
Figura A.4 — Principais parametros da simulacao de validagdo para o voo 2 - FL350 . 78
Figura A.5 — Principais parametros da simulacao de validagdo para o voo 2 - FL370 . 79
Figura A.6 — Principais parametros da simulacao de validagéo para o voo 2 - FL390 . 79



Figura A.7 — Principais parametros da simulacao de validagdo para o voo 2 - FL400 .
Figura B.1 — Consumo horério para o FL350 no voo 1 (sem trechos de subida). ......
Figura B.2 — Consumo horario para o FL370 no voo 1 (sem trechos de subida). ......
Figura B.3 — Consumo horario para o FL390 no voo 1 (sem trechos de subida). ......
Figura B.4 — Consumo médio de cada nivel (incluindo trechos de subida) no voo 1. ..
Figura B.5 — Consumo horario para o FL350 no voo 2 (sem trechos de subida). ......
Figura B.6 — Consumo horario para o FL370 no voo 2 (sem trechos de subida). ......
Figura B.7 — Consumo horario para o FL390 no voo 2 (sem trechos de subida). ......
Figura B.8 — Consumo horario para o FL400 no voo 2 (sem trechos de subida). ......
Figura B.9 — Consumo médio de cada nivel (incluindo trechos de subida) no voo 2. ..



LISTA DE QUADROS

Quadro 5.1 —Dados de validagdo - VOO 1 ... ..o e 55
Quadro 5.2 — Dados de validagdo - VOO 2 ..o e 56
Quadro 5.3 — Resultados de CONSUMO ......oviuiiiitii i 57
Quadro 5.4 — Resultados de CF, ...t e e e 57
Quadro 5.5 — Resultados de SFC ... .. i 60
Quadro 6.1 — Comparacgéo de Resultados parao Voo 1 ..., 69
Quadro 6.2 — Comparacao de Resultadosparao Voo 2 ...........ccvviiiiiiiinnnnn. 69
Quadro 6.3 — Comparagéo de Resultados parao Voo 1 ..., 71

Quadro 6.4 — Comparagdo de Resultadosparao Voo 2 ..........ccooviiiiiiiinnan.. 71



LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

ACASX Airborne Collision Avoidance System X

ADSB Automatic Dependent Surveillance-Broadcast

ATC Air Traffic Control (Controle de Trafego Aéreo)

CFD Computer Fluid Dynamics

COy Di6xido de Carbono

DOV Despachante Operacional de Voo

EFASA European Aviation Safety Agency

Eng. Engenheiro

ET Emissions Index

ETOW Estimated Take-Off Weight (Massa Estimada de Decolagem)

FEUROCONTROL  European Organisation for the Safety of Air Navigation

FAA Federal Aviation Administration

FAR Federal Aviation Regulations

FL Flight Level (Nivel de Voo)

GPS Global Positioning System

ISA International Standard Atmosphere (Atmosfera Padrao Inter-
nacional)

NATS U.K. National Air Traffic Services

NEO New Engine Option

NOzx Oxidos de nitrogénio

RV SM Reduced vertical separation minima (Minima Reduc&o de Se-
paragao Vertical)

TCAS Traffic Collision Avoidance System

TCC Trabalho de Concluséo de Curso

TOD Top of Descent

SFC specific fuel consumption (Consumo especifico de combusti-

vel)



mé')X(QBIm<DTI'UI_

O O
g =

B =2

S

D 2

4 > = » °

—

LISTA DE SiIMBOLOS

Lift (Forca de Sustentacao)

Forca Peso

Forca Propulsiva

Forca de Arrasto

Velocidade

Alcance

Altitude

Massa

Aceleracao da Gravidade Terrestre
Constante de Arrasto de Induzido
Constante de Arrasto de Sustentagédo Nula
Velocidade do Som

Coeficiente de Sustentacao
Coeficiente de Arrasto

Angulo de Guinada

Angulo de Trajetéria

Angulo de Rolamento

Constante Adiabatica do Ar
Constante Universal dos Gases
Angulo de Ataque

Area de Asa

Numero de Mach

Densidade do Ar

Temperatura

Tempo

Taxa de Variacao Termal

Velocidade Angular



SUMARIO

1 101 2T 011 Lo o 1 14
1.1 MOTIVAGAD . .. e 14
1.2 DADOS DE PLANO DE VOO ... ittt et e e a e e ee e 15
1.3 OBUETIVOS ... e e e 16
1.4 REVISAO BIBLIOGRAFICA .. ..ottt 17
1.5 ES T RUTURA e 20
2 FUNDAMENTAGAO TEORICA ....coiiiiiiiiiiiiiiiieneeeeeeeeeeeeeeennns 21
2.1 REFERENCIAIS . ... e e ans 21
22  ANGULOS DE EULER.......iuitiiiii e, 22
2.3 MODELAGEM DA DINAMICA DE TRANSLAGAO .......cooviviiiiiiiiiienann 24
2.4 MODELAGEM DA CINEMATICA DE TRANSLAGAO ........cooveviiiiiiinannn 28
2.5 MODELAGEM DA DINAMICA DE MASSA ..ottt 30
2.5.1 Relacaodo Empuxoe Altitude ... 31
2.5.2 Modelagem da Emissao de C'O, pelo Consumo de Combustivel............ 31
2.5.3 Métodos de CompensacaodaPerdadeMassa................................ 33
2.6 O IDE AL . e 34
2.6.1 (' Variavel para Altitude e Mach Constantes .................................. 34
2.6.2 Altitude Variavel para C;, e MachConstantes .................................. 36
2.7 VIABILIDADE DO USO DE ALTITUDE VARIAVEL EM CRUZEIRO ............. 37
3 MODELAGEM DE ROTINAS DE SIMULACAO DE DESEMPENHO........... 39
3.1 ROTINA DE SIMULAGAO DA DINAMICADE VOO .........coviiiiiin, 39
3.2 ROTINA PARA ALTITUDE CONSTANTE ... 41
321 Comusode Cpqualquer...... ... ... 41
3.22 ComusodeCideal...........oooiiiiiiii 41
3.3 ROTINA PARA ALTITUDE VARIAVEL EM Cp, IDEAL ......oveiiiieiiaa . 42
3.3.1 Equilibrio paraMachconstante .......................oiiiiiiiiii 42
3.3.2 Rotinalmplementada ............ ... 44
3.4 ROTINA PARA SUBIDA COM MACH CONSTANTE ......ooiiiiiiiiii e 46
4 ANALISE DOS DADOS DE PLANODE VOO......ceviiiiiiiiiiinnnnnnnnees. 47
4.1 VOO T o 47
4.2 V00 2 e 49
5 MODELOS AERODINAMICO E PROPULSIVO........cevviiiinieeereennnnnn. 51
5.1 MODELO AERODINAMICO ... .t 51
511 Areade ASa...............cooiiiiii 51
5.1.2 Constantes Aerodin@micas ....................iiiiiiiiiii i 52
5.1.3 Constantes para polar de arrasto parabdlica simétrica....................... 53
5.1.3.1 Referéncias BibliografiCas ............ ..o 53
5.1.3.2 Modelo de ANGIISE...........co e e 54
5.1.83.83 ReSUNAAODS . . ... et e ettt 54
5.2 MODELQO PROPULSIVO. ... e 58
6 SIMULACAO E DISCUSSAO DE RESULTADOS ........cccuuunernrrreeeenennn 61
6.1 SIMULAGCAO DE STEP-CLIMB .......... e 61
6.1.1 PrimeiraSimulacao ... 61
6.1.2 Segunda SIMUIaCa0 ........ ..o 63



6.2
6.2.1
6.2.2
6.3
6.4
6.4.1

7.1

SIMULACAO DE CRUISE-CLIMB.............cei e 64

Primeira Simulagao ... 64
Segunda SIMUIACA0 ........ ...t 66
DISCUSSAQO DOS RESULTADOS . ...ttt 67
METODOS COMBINADOS ... ..o e 70
ReSURAAOS . ... 70
(070 ] (o I U= Yo X0 72
SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS ...ttt e, 73
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS . ...ttt eeeeee e eeaeeeeeennnnnn 74
APENDICE A - RESULTADOS DA SIMULACAO DE VALIDACAO........... 77

APENDICE B — MEDIAS DE CONSUMO PORNIVEL ....ovovieviieieaennnnn. 81



1 INTRODUGAO

De modo a introduzir este trabalho, apresenta-se a motivagdo do mesmo, introduz-
se a origem dos dados de analise, apresentam-se 0s objetivos e a estrutura completa do
mesmo.

1.1 MOTIVACAO

Desde sua criagao, o transporte aéreo se firmou como meio mais agil de transporte,
possibilitando um rapido desenvolvimento da economia, da tecnologia e da globalizagdo. O
aumento na demanda pelo transporte aéreo vem sendo significativo nos ultimos anos, com
um aumento no numero de passageiros em mais de 50% entre 2005 e 2017, somente na
Europa (EASA, 2019). Porém, ao mesmo tempo em que a demanda pelo transporte aéreo
aumenta, aumentam também a demanda por combustiveis fésseis, elevando precos, e a
consciéncia dos danos ambientais provocados pelo seu uso.

Apesar das novas tecnologias aeronduticas, como motores elétricos, biocombusti-
veis, Blended wing e outros estudos no setor estarem sendo desenvolvidas, com o intuito
de reduzir custos de operacao e reducédo do impacto ambiental, tais tecnologias ainda es-
tao distantes da entrada em uso comercial (National Academies of Sciences, Engineering
and Medicine., 2016). A necessidade de reduzir a emissdo de poluentes rapidamente e
a grande demanda por voos de baixo custo trazem a necessidade do desenvolvimento de
solugdes mais rapidas, aplicaveis a aeronaves ja em producao e servico.

Conforme McClamroch (2011), o voo de cruzeiro representa a maior parte do voo,
ocorrendo quando a velocidade é um vetor constante e horizontal, percorrendo uma trajeté-
ria retilinea. Filippone (2006) complementa, informando que o voo de cruzeiro corresponde
a fase de voo onde a maior quantia de combustivel € consumida, sendo assim uma fase
chave na produtividade e nos custos operacionais das aeronaves. A manuten¢ao do voo
horizontal ao longo de todo o trajeto traria, no entanto, uma limitagdo no desempenho da
aeronave, pois manteria a aeronave em altitudes com maior densidade do ar, onde o con-
sequente arrasto também é maior, mesmo quando sua massa permite altitudes mais altas,
aumentando assim o consumo.

Jensen e Hansman (2014) estimam que operacdes fora da altitude ideal podem
gerar perdas de até 10% no consumo de combustivel, visto que, em média, uma aeronave
de corredor Unico perde 1% de eficiéncia no consumo para cada 1500 pés de distancia
da altitude ideal. Ja o relatério Ten Steps to Flight Efficiency (NATS, 2013), do Servico
Nacional Britanico de Trafego Aéreo, estima que o consumo pode ser aumentado em até
7% voando-se apenas 2000 pés abaixo da altitude ideal. Deste modo, nota-se claramente a



15

importancia da altitude na economia de combustivel. Ao mesmo tempo, a aviagéo deve ser
responsavel por até 2,9% de toda concentracdo de C'O, na atmosfera até 2050 (SAUSEN;
SCHUMANN, 2000). Desta maneira, a redugao no consumo de combustivel, assim como
a consequente reducao na emissao de poluentes, no voo de cruzeiro é essencial, tanto no
ambito econémico como ambiental.

O uso de Step-Climb para voos em cruzeiro de longa duragéo é uma das solugoes
utilizadas atualmente, permitindo que aeronaves mantenham altitude constante apenas até
0 momento em que seja possivel a subida para o proximo nivel de voo. Isto, no entanto,
é restringido por dois fatores: o desempenho do motor com o aumento da altitude, que
também ¢é afetado pela redugdo da densidade do ar atmosférico, e o controle de trafego
aéreo, que restringe aeronaves a niveis constantes de voo. Dentre estes dois fatores,
solucionar a restricao por desempenho exige inovacdes na industria de motores, nao tendo
solucao facil ou rapida. Quanto as restricées de controle de trafego aéreo, nota-se que esta
€ uma limitagao gerencial e nao somente tecnoldgica, possibilitando, assim, solugées mais
simples.

1.2 DADOS DE PLANO DE VOO

De modo a observar na pratica a teoria apresentada, assim como embasar os pa-
rametros de desempenho a serem utilizados nas simulagdes, validando seus resultados,
foram utilizados dois planos de voo detalhados, correspondentes a dois voos entre Campi-
nas e Lisboa, em datas distintas, fornecidos pela Azul Linhas Aéreas. Uma das paginas de
um dos planos é parcialmente reproduzida na Fig. 1.1, com detalhamento dos principais
dados fornecidos.
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Figura 1.1 — Detalhamento dos dados de plano de voo.

|—> Nivel de Voo (Em centenas de pés / FL)

BORBA | UZ14 _350_| 13 1| | | 48576
E?lﬁ_/:'l .4 W03840.4 02 :Hf' 13519 014% »| Tempo entre fixos (Minutos)
Nome do fixo de navegagdo |_>1°_| | . ————
ADOLT UL IH 350 | 41 51 | | 48098
S1145.6 W03821.0 025 | 8@ 13478 Aran ' R
- 5 " 2| 515 | Distancia entre fixos (Milhas Nauticas)

TOMAS Numero de Mac 3507 | _2¢ 1] | 47760
S1120.3 W03807.4 025 .82 | 3 Combustivel remanescente (Kg) 13826

| 051 53| Std | ] I |
BUTED ] 370 | 48 5] ‘ - 47096
21038 . 4 Velocidade de Solo(Kts) 82 3402 0156 | | 14490

1_051 _ 55]_496 ] Combustivel consumido (Kg) __
MOXOD | Uz13 370 L i 8 716101
S0931.0 W03708.9 035 82 3325 0205] i t++15395

| 051 561 496 | | I |

Fonte: Autor.

Ambos os voos foram planejados para serem operados com a aeronave A330-900
(NEO), fabricada pela Airbus, equipada com dois motores da familia TRENT 7000, fa-
bricados pela Rolls Royce. Esta é uma aeronave de longo alcance e de corredor duplo
(widebody), comumente utilizada em voos de longa distancia.

Apesar do plano de voo também ser uma estimativa simulada computacionalmente,
de forma a manter-se a sintese e o facil entendimento, os dados de plano de voo séo
chamados de "voo real” ao longo deste trabalho.

1.3 OBJETIVOS

Este trabalho tem como objetivo geral analisar os impactos no consumo de com-
bustivel e na emissao de gases poluentes ao retirarem-se as restricdes de nivel impostas
pelo atual sistema de controle de trafego aéreo, permitindo a manutencao de uma subida
gradual e constante durante o voo de cruzeiro (Cruise-Climb), de modo que a aeronave
permanecga sempre com sua melhor relacao velocidade-sustentagéo-arrasto (V/ [%}) para
o0 método, que trara o maior alcance (SAARLAS, 2007).

Como objetivos especificos, apresentam-se:

» Modelar a cinemética e dinamica de translacdo da aeronave no voo de cruzeiro;

+ Definir os parametros de controle que otimizam o desempenho da aeronave para o
voo de cruzeiro tradicional (Step-Climb) e Cruise-Climb;

» Definir o modelo aerodinamico e propulsivo da aeronave em estudo;
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» Validar o modelo aerodinamico e propulsivo da aeronave em estudo;
 Simular o voo da aeronave no método Cruise-Climb;

« Avaliar os efeitos do método implementado.

1.4 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Alguns outros estudos também avaliam o impacto do uso de altitude variavel na
otimizagéo do alcance. Dentre estes, destacam-se os estudos de Rivas et al. (2010), Ng,
Banavar e Grabbe (2014), Jensen e Hansman (2014) e Lovegren (2011).

Ng, Banavar e Grabbe (2014) partem do principio de equilibrio de forgas constante,
com velocidade constante. A partir da relagdo do consumo especifico com a altitude, os
mesmos determinam a altitude ideal para a aeronave para cada instante, para uma de-
terminada massa e velocidade, que minimiza o fluxo de combustivel, reduzindo assim o
consumo. Os parametros aerodinamicos e propulsivos sdo obtidos do banco de dados
da EUROCONTROL. Na Fig. 1.2 apresentam-se os perfis de altitude ideal, para diferentes
combinacdes de massa e altitude, e o perfil de altitudes para o trecho em cruzeiro por 5 ho-
ras, tanto pelo método Cruise-Climb como Step-Climb. Ambos graficos foram elaborados
para os parametros aerodindmicos e propulsivos da aeronave McDonnell Douglas MD-11.

Figura 1.2 — (a) - Altitude ideal para diferentes velocidades e massas; (b) - Altitude de voo
pelo tempo.

270 T T T T 39 ;
/ 9@ \\\\_45 =—=Qtimo
o 260| ] _ _
S o0 /E 006 n 38l Operacional /
8 250F> o o° { =
’ QQ/E’ cl 3
- | 1 o 37.
S 2401 o 37,0000
c 565 315 00 %
o 2307 o 0¥ 2 36|
Q N £
< 220f 41° o0 = /
k-] O)
> 35
3 210} >
2 o® /x\?eg/‘% /
= 200 2 - - 34 - -
450 460 470 480 490 500 0 100 200 300
Velocidade Verdadeira, kt Tempo, min

Fonte: Ng, Banavar e Grabbe (2014)

Os mesmos consideram também os efeitos do vento na trajetéria e concluem que,

para voos internacionais partindo de Anchorage, no Alasca, utilizando-se do método Cruise-

Climb para a variacdo de massa e uma trajetéria horizontal ideal para os perfis de vento,



18

sao possiveis reducdes de até 10% no consumo total. Os mesmos, no entanto, ndo dis-
cretizam o quanto desta reducao esta relacionada ao perfil horizontal ideal e quanto esta
relacionada ao metodo de altitude variavel.

Rivas et al. (2010) determinam a fungédo do alcance a partir da definigdo da cine-
matica da aeronave, obtendo-se entdo, por fim, o alcance especifico. Os parametros de
controle 6timos sédo determinados a partir da derivada parcial do alcance especifico em
relagdo ao numero de Mach e a razdo de pressao. A partir do coeficiente de sustentagéo
ideal para uma aeronave hipotética, os autores avaliam a relacdo entre a massa da ae-
ronave e a altitude ideal, apresentando novamente um perfil de voo do tipo Cruise-Climb,
conforme observavel na Fig. 1.3.

Figura 1.3 — Altitude ideal por peso da aeronave.
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Fonte: Rivas et al. (2010)

Os mesmos também avaliam o impacto do nimero de Mach no alcance, tanto para
um modelo aerodindmico que considere os efeitos de compressibilidade como para um
que nao os leve em consideracdo. A relacdo entra alcance maximo e numero de Mach é
apresentado na Fig. 1.4
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Figura 1.4 — Efeitos do numero de Mach no Alcance.
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Fonte: Rivas et al. (2010)

Os autores concluem que, ap6s o0 consumo de 77% de uma massa inicial nao infor-
mada, o alcance pelo uso de altitude variavel foi de 98 km maior que pelo uso de altitude
constante. Nota-se, no entanto, que o alcance com altitude variavel foi de 11.523,00 km,
de modo que 98 km representem uma redugéo de apenas 0,85%.

Ja no estudo realizado por Jensen e Hansman (2014), é utilizado o software Lissys
Piano-X para a determinag@o da performance de varias aeronaves comerciais em rotas
de curta e média distancia, comparando rotas reais com diferentes perfis de Step-Climb
e com o uso de Cruise-Climb. Os resultados apontam que o uso de Cruise-Climb pode
trazer uma reducdo média de consumo de 1,87%. Lovegren (2011) executa uma analise
bastante similar, chegando a resultados préximos dos encontrados por Jensen e Hansman
(2014), com uma reducdo média no consumo de 1,5% para um perfil ideal de altitude, com
velocidade restringida, e até 3,48%, com o uso de altitude e velocidades 6timas. Ambas
referéncias atribuem reducdes ainda maiores de consumo de combustivel com a flexibili-
zagao da altitude, permitindo subidas e descidas conforme a posi¢cdo do ponto 6timo no
momento de andlise. Este ponto 6timo, a principio, seguiria o perfil do cruise climb, o
que apenas nao acontece pois 0s mesmos levam em conta as condi¢oes climaticas do
momento, que alteram a posicdo do mesmo.

Nota-se que o uso de Cruise-Climb ja foi utilizado comercialmente nos voos do Con-
corde. Isto porque, como 0 mesmo voava muito acima das outras aeronaves comerciais,
ndo havia possibilidade de conflito de trafego aéreo com outras aeronaves (MCKINLAY;



20

HEATON; FRANCHI, 1976).

1.5 ESTRUTURA

Este trabalho se estrutura em 7 capitulos.

O primeiro capitulo introduz o trabalho, apresentando sua motivacao, os dados de
plano de voo usados nas andlises, seu objetivo geral e objetivos secundarios e, por fim,
sua estrutura.

O segundo capitulo apresenta a fundamentacao teérica necessaria para a realiza-
cao do trabalho, apresentando os referenciais utilizados na modelagem do problema, o
método de mudanga de referencial e as modelagens da dindmica e cinematica de trans-
lacdo da aeronave, assim como a dinamica de massa. Por fim, é apresentada a deducao
matematica necessaria para se determinar o parametro de controle que proporciona o0 me-
Ihor alcance para cada um dos métodos.

O terceiro capitulo apresenta a modelagem da rotina de programagao implemen-
tada para a simulagdo do voo de cruzeiro tradicional, com altitude constante na maior
parte do tempo e subidas pontuais (Step-Climb), assim como do método de cruzeiro com
altitude variavel (Cruise-Climb).

O quarto capitulo apresenta a analise dos dados brutos de plano de voo, avaliando
os dados de consumo ao longo do voo e os relacionando com a teoria apresentada na
fundamentacao tedrica. Apresenta também o tratamento dos dados de forma a permitir
sua utilizacao na rotina de validacao do modelo aerodinamico e propulsivo.

O quinto capitulo apresenta o processo de obtengdo do modelo aerodinamico da
aeronave e todos seus parametros desconhecidos, necessarios para realizagdo da simu-
lagao pela rotina apresentada no terceiro capitulo. Também é apresentado o processo de
obtencado do modelo propulsivo, em particular o consumo especifico (SFC) da aeronave e
sua relagdo com a altitude.

O sexto capitulo apresenta os resultados da simulacao em Step-Climb e Cruise-
Climb e discute seus efeitos no consumo. Também é realizada a estimativa de emissao de
CO,. E avaliado o efeito da velocidade no método e, por fim, sdo avaliados os efeitos no
consumo e emissao de C'O, pelo uso combinado dos dois métodos estudados.

O sétimo capitulo apresenta as consideracdes finais e as sugestdes para trabalhos
futuros.



2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

De modo a permitir a simulacdo de desempenho da aeronave em voo de cruzeiro,
€ necessario estabelecer os referenciais, 0 método de mudanca de referenciais, as mode-
lagens dinédmica e cinematica da aeronave, a dindmica de massa da mesma, determinar
o parametro de controle ideal para cada método de compensacao de massa e analisar a
viabilidade do uso de métodos diferentes do utilizado como padréo.

2.1 REFERENCIAIS

Inicialmente, é necessario definir os referenciais. Segundo Filippone (2006), exis-
tem trés referenciais essenciais: o referencial inercial terrestre, indicado pelo subscrito "0";
o referencial aerodinamico, indicado pelo subscrito "a", e o referencial do vento, que nao
serd utilizado nesta analise pois os efeitos do vento sdo desconsiderados.

No referencial terrestre, como as altitudes de voo sdo muito baixas em relagdo ao
raio da Terra, também com baixas velocidades, considera-se a Terra como plana e sem
rotacdo. Esta presungéo, no entanto, é valida para periodos curtos de voo, domésticos, e
nao para voos internacionais, de longa duracao, como é o caso estudado (COOK, 2013).
No entanto, tratando-se de um estudo preliminar, e aplicando-se 0 modelo de terra plana
em todas simulag¢des realizadas, € utilizado o modelo de terra plana, facilitando os calculos.
O referencial é representado por trés eixos, xq, paralelo a superficie da Terra, 1, também
paralelo a superficie, mas normal a xy, no sentido horério, e z,, perpendicular a superficie
e apontando para o centro da Terra. O referencial pode ser visualizado na Fig. 2.1.

Figura 2.1 — Referencial terrestre.

Fonte: da Silva e Paglione (2020)

O referencial aerodindmico, por sua vez, é baseado no movimento da aeronave e é
representado por trés eixos; x, aponta na diregao do vetor velocidade da aeronave, y, esta
no mesmo plano, normal a x, no sentido horério e z, esta no plano de simetria longitudinal
da aeronave, apontando para baixo. O referencial pode ser visualizado na Fig. 2.2.
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Figura 2.2 — Referencial aerodinadmico.

Fonte: Imagem adaptada de Azul/Divulgagao

2.2 ANGULOS DE EULER

Tendo-se dois sistemas de referéncia distintos, € necessario estabelecer a relagéo
entre 0s mesmos, de modo a determinar os parametros da aeronave no sistema inercial.
Segundo McClamroch (2011), como a aeronave possui trés graus de liberdade para rota-
¢ao, sua atitude pode ser descrita por trés angulos, chamados de angulos de Euler. Para
0 caso aeronautico, estes sao definidos como:

Angulo de guinada (¥): Angulo que surge com a rotacdo da aeronave em torno de
seu eixo zy, sendo positivo ao seguir-se a regra da mao direita.

Angulo de trajetéria (7): Angulo que surge com a rotagdo da aeronave em torno de
seu eixo yy, sendo positivo ao seguir-se a regra da mao direita. Este angulo relaciona a
trajetéria da aeronave com a superficie terrestre.

Angulo de rolamento (®): Angulo que surge com a rotagdo da aeronave em torno
de seu eixo x,, sendo positivo ao seguir-se a regra da mao direita.

Os trés angulos podem ser visualizados pela Fig. 2.3.
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Figura 2.3 — Angulos de Euler.

~
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Fonte: Adaptado de Kundu, Price e Riordan (2016)

Conforme Cook (2013), a atitude da aeronave no sistema inercial, a partir do sis-
tema aerodinamico, pode ser determinada pela realizacao de trés rotagbes sequenciais
e independentes. A primeira rotagdo, em torno do eixo x,, é dada pelo &ngulo de rola-
mento. Cada rotagdo pode ser expressa por uma matriz, sendo que a da primeira rotagao
€ chamada de (.

Za 10 0 z,
Yo | = | 0 cos(®) sen(P) Yy (2.1)
24 0 —sen(®) cos(P) 2y

A atitude da aeronave, apés a primeira rotacao, é dada por um referencial interme-
diario v. A segunda matriz traz a rotacdo em torno do eixo yy, sendo assim o angulo v, e
é chamada de (5.

Ty cos(y) 0 —sen(7) Ty
Yy | = 0 1 0 Y (2.2)
Zy sen(y) 0 cos(y) 2y

A atitude da aeronave, apés a primeira rotacao, é dada por um referencial interme-
diario U. A terceira matriz traz a rotagdo em torno do eixo z,, sendo assim o angulo ¥, e é
chamada de (5.

Ty cos(¥) sen(¥) 0 xg
yo | = | —sen(¥) cos(¥) 0 Yo (2.3)
2y 0 0 1 20

O vetor final no sistema aerodinamico, a partir do referencial terrestre, é entao obtido
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através da rotacao na sequéncia 321, dada pela sequéncia de multiplicacao

Tq To
Yo | = CL(P)Co(7)Cs(V) | yo (2.4)
Zq <0

No caso da analise deste trabalho, voo de cruzeiro de longa distancia, em geral
mantém-se 0 voo retilineo e, logo, os angulos de guinada (V) e rolamento (®) sdo des-
considerados. Assim, as matrizes de rotagdo (5 e ('}, correspondentes a guinada e ao
rolamento, respectivamente, se tornam matrizes identidade. Desta maneira, a matriz de
transformagao se resume ao uso de (5, de forma que:

Tq cos(y) 0 —sen(7) T
Ya | = 0 1 0 Yo (2.5)
2Zq sen(y) 0 cos(y) 20

A matriz Cy 2.5 € ortogonal e, portanto, tem sua inversa igual a sua transposta,
facilitando a mudanga de referencial no sentido inverso, simplesmente utilizando-se da
transposta.

2.3 MODELAGEM DA DINAMICA DE TRANSLAGAO

Para a simulagcao da aeronave, é necessario relacionar a forga resultante atuante na
aeronave com o0 movimento do centro de massa pelo espacgo e tempo. Assim, € necessario
determinar as equacdes que regem a dinamica e a cinematica de translacao da aeronave,
de modo a permitir determinar os parametros desejados em cada instante de tempo.

Como a dinamica de translagdo se baseia no movimento do centro de massa da
aeronave, as equacdes de movimento sdo deduzidas para o referencial aerodindmico. Sa-
draey (2016) define que as 4 principais for¢cas atuantes na aeronave sao o Peso (P), a
sustentacao (L), o arrasto (D) e a forca propulsiva (F), como observavel na Fig. 2.4.
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Figura 2.4 — Principais forgcas atuantes numa aeronave.

Fonte: Imagem adaptada de Airbus/A. Doumenjou (AZUL.. ., 2019)

A forga peso pode ser facilmente observada no referencial terrestre, pois aponta
sempre para o centro da Terra, assim como define-se o eixo z,. Logo:

Py = 0 (2.6)
mg
J& o arrasto e a sustentacao podem ser mais facilmente apresentadas em relagéo
ao referencial aerodinamico, pois sdo forcas que dependem do estado da aeronave. O

arrasto € sempre contrario ao movimento, ou seja, contrario ao vetor velocidade, que define
0 eixo z,. Logo:

-D
D,=1| 0 (2.7)
0
Sendo que a equacao do arrasto (D) é
1 2
D = Epv SCp (2.8)

onde p € a densidade do ar, V a velocidade, S a area de referéncia da asa e Cp o coefici-
ente de arrasto global.
A sustentagao, por sua vez, é perpendicular a velocidade, no plano de simetria
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longitudinal, como define-se o eixo z,; porém apontando para cima. Logo:

sendo que a equacéao da sustentacao (L) é dada por

1
L= 5pVZSCL (2.10)

onde p é a densidade do ar, V a velocidade, S a &rea da asa e C, o coeficiente de susten-
tacao global.

A forca de tracao deve entdo ser definida. Os motores nem sempre estarao alinha-
dos com o vetor velocidade da aeronave, pois a aeronave pode apresentar um angulo de
ataque («), mantendo assim seus motores inclinados em relacdo ao escoamento. Além
disso, os motores também podem estar fixados a asa com um angulo em relagéo a corda
da asa, o angulo de incidéncia propulsivo, que também pode ser considerado. Para a
analise deste trabalho, como o angulo de incidéncia propulsivo ndo é um dado publico e,
quando existente, é muito baixo, considera-se 0 mesmo como nulo.

Desta forma, decompondo a for¢a no sistema aerodinamico, conforme o adngulo de
ataque da aeronave, obtém-se:

Fcos(a)
F, = 0 (2.11)
—F'sen(«)

Assim, agregando as forgas no sistema aerodinamico,

Fcos(a) — D
D,+L,+F, = 0 (2.12)
—Fsen(a) — L

Pela segunda lei de Newton, a taxa de variagdo do momento translacional linear da
aeronave € a soma de forcas externas na mesma. Deste modo:
= dp

Fo.=%_ v 2.1
g m (2.13)

—

A determinagéo da aceleracéo (V') deve ser realizada em relagéo a um referencial
inercial que, neste caso, € o referencial terrestre.
Pela matriz de transformacéo 2.5 é possivel determinar a for¢ca peso no referencial
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aerodinamico,

—mgsen(7)
P = 0 (2.14)

mgeos(7)

O vetor de forgas no sistema aerodinamico, a partir das Egs. 2.12 e 2.14, é entao:

Fcos(a) — D — mgsen(7)
Fw=D,+L,+F,+ P, = 0 (2.15)
—Fsen(a) — L 4+ mgcos(7)

Tem-se assim o primeiro termo da segunda lei de Newton (Eq. 2.13), sendo ainda
necessario determinar a aceleragao no referencial aerodindmico. No entanto, como o refe-
rencial aerodinamico nao € inercial, a derivada € dada por

dv, oV, .
= + wy XV, 2.16
i o X Va (2.16)

onde % € a derivada no sistema girante (aerodinamico).

Como o vetor velocidade define o eixo x do sistema aerodinamico, entao

1% - 1%
Vo=|0 | — == 0 (2.17)
0 0

Ja w, € a velocidade angular do sistema aerodinamico, que € a soma vetorial da
rotacdo de cada eixo, isto &, de @, 4 e ¥, no referencial aerodinamico.

0
Go= 10 | +CUP) | % | +CL(P)C(7) | 0 (2.18)
0 ¥
Logo,
d — Usen(y)
g, = A (2.19)
Weos(y)

Fazendo o produto vetorial com o vetor velocidade no sistema aerodindmico tem-se:

0
W, X ‘7& = Vcos(v)\if (2.20)
—V5
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Tendo-se assim todos os termos da Eq.( 2.16), obtém-se:

. v
5‘/; — ¥4 T
5 +wo X Vo = | Veos(v)¥ (2.21)
—V5

Este resultado permite também substituir o primeiro e o segundo termo da Eq. (2.13),
de modo que

Fcos(a) — D — mgsen(7) 1%
0 =m | Vcos(y)¥ (2.22)
—Fsen(a) — L 4+ mgcos(y) —Vy

Ao isolar-se V, 4 e 0,

. —D + Fcos(a) — gmsen(vy) (2.23)
m

. L — gmcos(y) + Fsen(a)
’7 =
mV

(2.24)

¥ =0 (2.25)

Nota-se que, conforme esperado para as condi¢coes de contorno estabelecidas para
0 voo de cruzeiro, ndo ha variagao do angulo de guinada.

Tem-se assim as duas equagoes diferenciais que definem a dinamica de translagéo
de uma aeronave em voo de cruzeiro no plano vertical. No entanto, também € necessario
definir as equagdes de cinematica de translagcéo, que relacionam a trajetéria da aeronave
e seu vetor velocidade.

2.4 MODELAGEM DA CINEMATICA DE TRANSLAGAO

Para avaliar a cinematica, & necessario relacionar novamente sistema inercial e
aerodinamico; porém, neste caso, observa-se 0 movimento da aeronave, através de seu
vetor velocidade no sistema aerodinamico, em relacdo ao ponto de origem do sistema
inercial, em algum local da superficie da Terra. A posi¢ao da aeronave, como ponto de
massa, em relacao a origem é dada por um vetor R, como visto na Fig 2.5.
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Figura 2.5 — Vetor posicdo de uma aeronave no referencial inercial.

Fonte: Imagem adaptada de da Silva e Paglione (2020)

Considerando que a distancia vertical entre o ponto de massa e a origem é justa-
mente a altitude da aeronave, tem-se que:

Zo
R = Yo (2.26)
—-H

A variagcédo do vetor R, por sua vez, corresponde a velocidade da aeronave, no
sistema inercial. O vetor velocidade no sistema aerodindmico ja foi estabelecido €, no
sistema inercial, pode ser determinado pelo uso da matriz de transformacéao (2.5), de modo
que obtém-se

Zo Veos()
jo | = 0 (2.27)
—H Vsen(y)

A determinacao dos parametros de estado da aeronave, em ultimo grau, depende
da cinematica de translagao da aeronave, isto €, como seus parametros de altitude e des-
locamento variam com o tempo. Nota-se que ambos, altitude e deslocamento, dependem
da velocidade (V) e do angulo de trajetéria (). Pelas equagdes da dindmica de transla-
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¢ao nota-se que ambos parametros (V' e ), por sua vez, dependem das forgcas que agem
sobre a aeronave. O arrasto é dependente da velocidade e da sustentacao, que, por sua
vez, € dependente do coeficiente de sustentacao e da prdpria velocidade; deste modo, dois
parametros regem toda dinamica da aeronave, o coeficiente de sustentagao (C'r) e a forca
propulsiva (F') que, no caso da aeronave turbofan, é dada pelo empuxo, sendo assim cha-
mados de variaveis de controle. As variaveis que dependem das variaveis de controle sdo
chamadas de variaveis controladas. No entanto, uma forga ainda deve ter sua dinamica
analisada, a forgca peso.

2.5 MODELAGEM DA DINAMICA DE MASSA

No estudo da dinamica de translacdo da aeronave nota-se que, a partir da 2¢ lei
de Newton, um dos termos que definem a dindmica da aeronave é a massa. A massa,
no entanto, nao é constante ao longo do voo, pois 0 empuxo € gerado através da queima
de combustivel. Desta forma, parte da massa inicial da aeronave é consumida durante o
voo. A titulo de exemplificagcdo, no voo a ser analisado posteriormente neste trabalho, das
228 toneladas da aeronave no momento da decolagem, 53 toneladas s&o de combustivel.
Assim, a variacdo da massa deve ser levada em consideragdo na analise da trajetéria da
aeronave.

O funcionamento de um motor turbofan foge ao escopo deste trabalho, mas sua
base de funcionamento se baseia na 2* e 3* Lei de Newton, gerando uma combustdo em
alta pressao num volume de ar, que é entao acelerado pela exaustao. Desta forma, hd uma
relacao direta entre empuxo e consumo de combustivel. Como visto, o empuxo € uma das
variaveis de controle da aeronave; desta forma, para determinar a dinamica da massa da
aeronave, € necessario estabelecer uma relacao entre a variagdo de massa e empuxo.

Segundo Roskam e Chuan-Tau (1997), a forma mais comum de comparacao entre
motores do tipo furbofan é através da normalizagao do consumo de combustivel em relagao
ao empuxo, chamada de consumo especifico de combustivel (SFC). O consumo especifico
para motores turbofan € dado por:

Massa de combustvel consumida iy

SFC = = 2.28
Tempo X Empuxo F ( )

Desta forma, a taxa de variacdo da massa da aeronave é dada pelo produto do
consumo especifico pelo empuxo, de modo que:

i = —SFC.F (2.29)
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2.5.1 Relacao do Empuxo e Altitude

Como observavel na Fig. 2.29, a dinamica de massa € fungéo da forgca propulsiva. A
forga propulsiva, por sua vez, é fungéo da densidade do ar. Conforme a aeronave sobe, a
menor densidade do ar reduz a massa de ar acelerada, para um mesmo volume, reduzindo
o empuxo. Segundo Anderson (1999), o empuxo decresce com a altitude conforme a
seguinte relagéo,

T =1, (2.30)
Po

onde Tj, € o empuxo ao nivel do mar, p € a densidade na altitude de voo e p, é a densidade
ao nivel do mar.

2.5.2 Modelagem da Emissao de C'O, pelo Consumo de Combustivel

Além da questao financeira, trazida pela redugéo do consumo de combustivel, outro
fator importante € a redugcédo na emissao de poluentes. A crescente preocupacao ambiental
€ perceptivel na aviagdo, em tempos recentes observou-se até mesmo companhias aéreas
fazendo campanhas de desincentivo ao voo, incentivando passageiros de curtas distancias
a procurar solucées mais ambientalmente amigaveis, como pelo uso de trens (WILSON,
A., 2015).

Segundo Zhao (2008 apud YU et al., 2014), a emissao provinda de motores ae-
ronauticos ndo se restringe ao conhecido gas carbbénico (CO,), mas também a éxidos
nitrosos (NO,), vapor de agua (H-0), hidrocarbonetos (HC) e outros gases. Cada um
destes gases tem uma interacao diferente com a atmosfera, assim como comportamentos
diferentes com o0 aumento da altitude.

Uma forma de medir o impacto de cada substancia é através da contabilizacao
de seu forgcamento radiativo, isto €, a provocacao de um novo estado de equilibrio na
atmosfera que apresente um aumento da temperatura, quando comparado ao estado de
equilibrio anterior. Lee et al. (2009) reavaliaram o forcamento radiativo de cada um dos
produtos de emisséo provocados pela aviagdo em 2005, apresentado na Fig. 2.6.
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Figura 2.6 — Forcamento radiativo dos principais elementos produzidos pela aviagao.
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Fonte: Lee et al. (2009)

Nota-se que a substancia que causa o maior impacto é o CO, e, desta maneira, a
andlise de poluentes neste trabalho tem foco no impacto do consumo de combustivel na
emissao de COs.

No banco de dados de emissdo de motores aeronauticos da Organizacéo Interna-
cional da Aviagao Civil é informado o Emissions index (E1), isto €, a massa de poluente
emitida, em gramas, dividida pela massa de combustivel consumida, em kg, para uma
vasta lista de motores. A listagem, porém, inclui poluentes como Hidrocarbonetos, Mono-
xido de Carbono e NOx, mas nao fornece os dados de C'O, (ICAO, 2020). Por sua vez,
Jardine (2009) calcula a relagdo de massa de C'O, com a massa de combustivel para uma
reagcdo de combustao estequiométrica, encontrando um EIl de 3157g/kg.

Desta maneira, a massa de C'O, emitida pela aeronave (m¢o,), €m gramas, pode
ser dada por

mcoy, = El-mcomb. (231)

onde m..,mp. € @ massa de combustivel consumida.
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2.5.3 Meétodos de Compensacao da Perda de Massa

A variacao da massa prevista pela Eq. (2.29) traz como consequéncia um mudanca
no equilibrio de forgas, visto na Fig. 2.4, pois a forca peso sera reduzida. Se todos os
termos de controle se mantiverem inalterados, a consequéncia sera a presenga de uma
forca de sustentagdo cada vez maior que a forga peso, fazendo com que a aeronave suba.
Durante o processo de subida este efeito € necessario; porém, em cruzeiro € desejavel o
equilibrio de forgas, de modo a cumprir os requisitos de trafego aéreo, que serao explicita-
dos posteriormente.

Segundo Sadraey (2016), de forma a retomar o equilibrio, € necessario reduzir
alguma das variaveis da Eq. (2.10), que determina a for¢a de sustentacdo. Como a asa
tem area fixa, sobram trés variaveis que podem ser alteradas. p € a densidade do ar, que
se reduz com a altitude; logo, a primeira alternativa é realizar uma lenta subida, reduzindo
p Na mesma proporgao em que se reduz a massa.

No voo de cruzeiro, tradicionalmente com altitude constante, a redugao da massa
terd de ser compensada pela variacao de alguma das outras duas variaveis, as variaveis
de controle. Desta forma, a segunda alternativa € a variagao do coeficiente de sustentacao
(CL), através de uma variacao do angulo de ataque. A terceira alternativa da-se pela
variacao da velocidade, através da variagdo do empuxo.

Desta forma, os trés métodos de compensacao da perda da massa séo:

1. Variagao da altitude, com velocidade e C';, constantes;
2. Variagao do C,, com velocidade e altitude constantes;

3. Variagao da velocidade, com altitude e C', constantes.

Figura 2.7 — Métodos de compensacao da perda de massa.

Método 1 Q —
‘_
E\S:——-:_
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Método 2
o — D —————
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Método 3
RN > I ay <
— <

Fonte: Imagem adaptada de Sadraey (2016)
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2.6 C; IDEAL

Tendo-se como objetivo otimizar o consumo de combustivel, assim como posterior-
mente possibilitar a determinagcado do modelo aerodindmico da aeronave, se faz necessa-
ria a dedugado do parametro de controle C;, que trara a maior economia no consumo de
combustivel para a analise desejada. Para a determinacdo do modelo aerodinamico as
condi¢gbes de contorno sao Altitude e Mach constantes, com (', variavel. Para o método
Cruise-Climb a ser analisado, as condicdes de contorno sao altitude variavel com C'f e
Mach constantes. A escolha destas condi¢des de contorno sdo detalhadas no capitulo. 3.
O terceiro caso, de velocidade varidvel com altitude e (', constantes, ndo sera analisado
neste trabalho.

Existem diferentes métodos de deducao do C, ideal para os diferentes métodos de
compensacao de massa. As deducdes demonstradas a seguir combinam as apresentadas
por Filippone (2006) e por da Silva e Paglione (2020), e se baseiam na equagao de Breguet.

2.6.1 (' Variavel para Altitude e Mach Constantes

Pela definicdo de deslocamento:

t
R— / Vvt (2.32)
0

onde R é o deslocamento, V' a velocidade e ¢t o tempo.

O deslocamento de uma aeronave para uma determinada variagdo de massa €
chamada de alcance. Por sua vez, o tempo de voo que uma aeronave realiza, para uma
determinada variacao de massa, é chamado de autonomia.

Como a altitude é constante, ao considerar Mach constante, tem-se que a veloci-
dade aerodindmica V' também € constante.

Multiplicando V' por j—z, onde dm € a variagdo da massa decorrente da queima de
combustivel

t
d
R= / v (2.33)
0

dm

A variagdo da massa de combustivel dm pelo periodo de tempo dt € a definicao de
fluxo de massa (m), logo

t f
Re [t [y 234
0 i

m m

onde ¢ denota o inicio do periodo de andlise e f o final. Como visto pela Eq. (2.29), a
variacao da massa dm pode ser relacionada com a tragao e o consumo especifico, de
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modo que

Iy %
S L - d 2.
f / —sror™" /f srcT ™" (2.39)

Aplicando as condigdes de equilibrioemque L =P =mgeT = D

LV 1 [V (LYdm
== — =) — 2.
/f srcp™™ g/f SFC (D) m (2.36)
Considerando que a Velocidade e o Consumo especifico sdo constantes,
V L LY\ dm
R— ) == 2.37
gSFC’/f <D) m (2:37)

L e D, por sua vez, séo fungdes de C, e Cp

L C cm

D C_Z " Ch, %}kC%mQ (2.38)
onde a constante (', € o arrasto de sustentacdo nula, referindo-se assim ao arrasto que é
gerado pela interagdo do escoamento com a fuselagem, chamado de arrasto parasita. Ja
a constante k relaciona o arrasto com o coeficiente de sustentacdo, chamado de arrasto

induzido. E a constante ¢, é definida por

29
O parametro ¢; € uma constante que expressa a légica de variagao do C, em fungéo
da massa: o
~L - cc — Cp=cm (2.40)
m
Logo,
%4 ‘ cm dm \%4 ¢ c1
R= — = d 2.41
gSFC /f Cpy + km2 ' m  gSFC /f Cpy + k2m2" (2.41)
Integrando
: C1 1 1 k
————dm = t cm 2.42
/f CD0+kC%m2 ‘/kCDo g < ! CD0>f ( )
Assim,

A N EY k
= c1my; — cm
9gSFC \/kCp, g ! Cp, g e Cp,
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; C SCyp, V2 ~
Considerando que C; = \/ -2 e que m; = “—“— entdo

29

|4 _ CL- mf) _1 (CL>:|
R=——|tg! d —t —t 2.44
gSFC/RCh, [9 (Cz m:) 0\ (2.44)

O (', ideal serd o ponto em que R € maximo, isto é, tem-se o0 maior alcance possi-

vel. A partir do critério da primeira derivada é possivel obter o valor de C',, que maximiza
a funcao, derivando-se a Eq. (2.44) e a igualando a zero. Logo,

d 1 C’L.mf 1 OL-
e o (em) o (@) 249

Ao derivar-se a funcao, iguala-la a 0 e manipulé-la de forma a isolar C',,, obtém-se
o (', inicial que maximiza o alcance, sendo

Cp. = C2, /mﬁf (2.46)

onde m € a massa em kg no momento de analise, e m; € a massa no final do tempo de
analise.

2.6.2 Altitude Variavel para C;, e Mach Constantes

No caso da altitude variavel, a redugdo da massa é compensada por uma redugao
na densidade do ar, o que s6 € possivel ao subir. Assim, é possivel manter a melhor razao
de g—g possivel o tempo todo. Desta maneira, partindo-se da Eq. (2.36) e considerando a
razdo £ como constante, tem-se:

10y [* adm
gCp Jy SFC m

a = /YR, (2.48)

Onde ~, € a constante adiabatica do ar (razdo dos calores especificos a pressao

R=M

(2.47)

e volume constante), R, é a constante universal dos gases e T, é a temperatura; “a” é a
velocidade do som, sendo dada pela Eq. (2.48), a qual € fungao da temperatura que, por
sua vez, para uma atmosfera padrao, é funcao da altitude; “M” é o Numero de Mach, que
é definido como a raz&o entre a velocidade aerodindmica da aeronave e a velocidade do

som, conforme a Eq. (2.49).
M = v (2.49)

a

Assim como a velocidade do som, o consumo especifico também varia com a alti-
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tude. No entanto, ambas variacdes sdo pequenas e lentas, de modo que, para simplificar
0 equacionamento, nesta etapa, serdo consideradas constantes. Assim,

~ M — [ — = —
R~ M oeree, - m  gSFCCp

Novamente, através do critério da primeira derivada,

d |4 CL m;
L N - 2.51
dCi{gSPK?Cb n(nw)} 0 (2.51)

Ao supor-se uma polar de arrasto parabdlica simétrica, isto €

mpg

Cp = Cp, + kC} (2.52)

entdo, ao realizar-se a derivada, igualando-a a 0 e manipulando o resultado de forma a
isolar C',, obtém-se que o (', ideal para a estratégia de Cruise-Climb, que &

Ch,

Cr=Cp ==

(2.53)

2.7 VIABILIDADE DO USO DE ALTITUDE VARIAVEL EM CRUZEIRO

A garantia da manutencao da seguranca do voo com o uso Cruise-Climb, em termos
de separacao entre aeronaves, é critica para sua viabilidade. Conforme Sadraey (2016),
dos 3 métodos de compensacgao de redugdo de massa, apresentados na seg¢ao 2.5.3, o
unico método aprovado pela FAA é o de (', variavel, com altitude e Mach constantes.
Segundo Saarlas (2007), a FAA regulamenta o uso de altitudes e velocidades constantes
através das FAR’s 21, 23 e 25.

Em espacos aéreos do tipo RVSM (Minima Redugao de Separagao Vertical), ae-
ronaves sao separadas por corredores de 1000 pés de distancia vertical, em direcbes
opostas e subsequentes, como visto na Fig. 2.8. Isto permite garantir a separacao verti-
cal entre aeronaves, mesmo quando ndo ha contato radar do controle de trafego com a
aeronave, como geralmente ocorre ao cruzar-se o oceano. De forma a garantir que todas
aeronaves utilizem o mesmo referencial para seu calculo de altitude, ao cruzar-se a alti-
tude de transicao (aproximadamente 1500m, dependendo da localidade), todas aeronaves
devem passar a utilizar a pressao ISA ao nivel do mar como referéncia barométrica. Ae-
ronaves voando sobre referéncia barométrica ISA, por sua vez, passam a utilizar o termo
"Nivel de Voo” para determinar sua altitude, geralmente em termos de centenas de pés
(por exemplo, 36 mil pés se torna "Nivel 360” ou FL360).
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Figura 2.8 — Separacao vertical para aerovias em espaco aéreo RVSM.
FL410 m—

FL400

FL390 umu

FL380

Fonte: MARTIN, SWAYNE (2019)

As aeronaves, separadas por niveis, seguem caminhos denominados aerovias, que
sao referenciadas por pontos imaginarios com coordenadas geograficas definidas, estes
pontos sdo chamados de fixos.

Atualmente, dois sistemas sdo os principais responsaveis pela separagao de tra-
fego. O contato radar, primario e secundario, trazendo informagdes de posicao, velocidade
e altitude das aeronaves ao solo, e o TCAS, que possibilita a comunicacao automatica en-
tre aeronaves e detecta possiveis colisées, informando aos pilotos a atitude a ser tomada.
Ambos sistemas, porém, tem uma precisao limitada e tecnologia obsoleta.

Segundo Mozdzanowska et al. (2007), dois sistemas estdo em fase de desenvol-
vimento, permitindo a substituicdo dos radares convencionais e do TCAS. Estes sao o
ADS-B e o ACAS-X.

O ADS-B faz uso combinado de dados de satélites, transmissores e receptores
para prover informacdes mais precisas de localizacao e velocidade, tanto aos pilotos como
ao controle de trafego aéreo (ATC). O sistema possui comunicacao bilateral, o que nao
acontece no sistema de radar convencional. Conforme Mozdzanowska et al. (2007), esta
tecnologia pode permitir a reducao da distancia de separagao entre aeronaves e implemen-
tacdo de novas tecnologias de controle, viabilizando a implementagdo de monitoramento
automatico, que auxiliem os controladores no controle de voos com altitude variavel, onde
estes fossem permitidos.

Enquanto o atual sistema de TCAS depende exclusivamente do sinal de transpon-
der presente nas aeronaves, o ACAS-X utiliza-se de outras fontes de dados para a re-
solugado do conflito (duas aeronaves seguindo trajetéria de colisdo, por exemplo), como
satélites, radar ou mesmo as informacdes provindas do sistema de ADS-B. Além da maior
precisao, o sistema apresenta um novo processo légico, utilizando-se de modelos probabi-
listicos e consideragbes de seguranga operacional, reduzindo o numero de alertas desne-
cessarios na cabine e aumentando a produtividade do servigo de controle de trafego aéreo
(EUROCONTROL, 2013).



3 MODELAGEM DE ROTINAS DE SIMULACAO DE DESEMPENHO

Para permitir a validagdo do modelo propulsivo e aerodinamico, fez-se necessaria
a modelagem de uma rotina de simulacao, em MATLAB, determinando o comportamento
da aeronave durante seu voo real e, assim, permitir a comparagao entre os resultados da
simulagéo e do plano de voo.

Também fez-se necessaria a modelagem de rotina em MATLAB para simular o com-
portamento da aeronave em um voo do tipo "Cruise-Climb", permitindo analisar seus efei-
tos no consumo e avaliar sua eficacia na redu¢do do consumo e da emissao de poluentes.

A partir dos resultados apresentados nas segbes 2.3, 2.4 e 2.5, as equacgdes que
definem o estado da aeronave sdo apresentadas no sistema 3.1.

(

Zo = Vecos(y)

H = Vsen(y)

m=—-SFCF

v —D + Fcos(a) — mgsen(y) (3.1)

m
L —mgcos(7y) + F'sin(a)
B mV

g

\
A solucéo deste sistema de equacdes diferenciais, portanto, permite a obtencao de
cada uma das variaveis de estado para um instante de tempo.

3.1 ROTINA DE SIMULAGAO DA DINAMICA DE VOO

A solucao do sistema de equacdes diferenciais (3.1) pode ser feita numericamente
a partir de um estado inicial, integrando as taxas de variagéo determinadas pelas equagodes
de equilibrio pelo tempo discretizado e, sequencialmente, aplicando o resultado ao estado
inicial, determinando assim um novo vetor de estado. O novo vetor de estado é realimen-
tado no sistema, onde as variaveis de controle e variaveis controladas sao recalculadas e,
assim, obtém-se novos resultados para as derivadas. Este ciclo se repete continuamente
até o fim do tempo estipulado para andlise e é realizado automaticamente pela fungao
ode45.

A rotina implementada para o recalculo das varidveis de controle e variaveis contro-
ladas segue a seguinte sequéncia:

1. O vetor de estado inicial, determinado pelo equilibrio para o método de compensacao
de massa utilizado, atribui os valores a cada variavel a ser utilizada;
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2. (';, é definido como o (', ideal para o método utilizado, conforme Egs. (2.53) e (2.46);

3. O angulo de trajetéria momentaneo € comparado com o angulo de trajetoria deter-
minado como ideal para o0 método. O coeficiente de sustentagdo é entdo alterado
de modo a trazer a aeronave de volta ao v de equilibrio, através da funcao de con-
trole 3.2, onde k. é uma variavel determinada manualmente, testando valores na
simulagao até que obtenha-se resultados estaveis.

CL=C] —ke.(i —7e) (3.2)

4. O angulo de ataque da aeronave («) é determinado pelo coeficiente de sustentacao
(C'r) determinado no passo 3 e o coeficiente angular do intervalo linear da curva de
sustentacao (C',.), conforme Eq. (3.3), onde (' é o coeficiente de sustentacdo para
angulo de ataque nulo.

_ C(L - CLO
CLa

(0%

(3.3)

5. O coeficiente de arrasto é determinado pela Eq. (2.52);
6. A forca de arrasto (D) é determinada pela Eq. (2.8);

7. A forca pode entédo ser determinada, para velocidade constante, ao isolar-se a forga
F na Eq. (2.23), obtendo-se a Eq. (3.4).

o D + mgsen(vy) (3.4)

cos(a)

8. A forca de sustentacao (L) é determinada pela Eq. (2.10)

9. A forca de sustentagdo, de arrasto e propulsiva sdo substituidas nas equagdes do
sistema (3.1).

Falta, no entanto, o vetor de estado inicial, que ira iniciar o processo numérico de
resolucdo das equacdes diferenciais. Nota-se que as equacdes diferenciais do sistema
(3.1) sdo gerais, definindo qualquer tipo de voo. E o vetor de estados inicial que determina o
método de compensacao de massa utilizado, sendo assim o objeto de avaliacao particular
para cada método.
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3.2 ROTINA PARA ALTITUDE CONSTANTE

O caso de altitude constante é divido em dois. O primeiro aborda o caso de C,
qualquer, de forma que altitude e velocidade sao definidos pelo usuario. O segundo caso
aborda o caso de ('}, ideal, sendo a velocidade definida e a altitude inicial uma variavel.

3.2.1 Com uso de C}, qualquer

Para a analise do voo real, todos parametros do vetor de estado inicial sdo conheci-
dos. A velocidade é obtida ao multiplicar-se o numero de Mach, definido no plano de voo,
pela velocidade do som para a altitude. A velocidade do som é calculada pela Eq. (2.48),
tendo-se que a temperatura é definida pelo modelo de atmosfera padrdao de 1976 (US...,
1976). O angulo de trajetoria (y) é 0 para altitude constante, a posicao inicial pode ser
considerada 0, a altitude inicial € informada e a massa inicial é obtida pelo plano de voo.
O tempo de simulagao € informado a partir do tempo de voo em cada trecho com nivel
constante, presente no plano de voo. O consumo especifico € obtido pela integracdo desta
rotina com outra, também em MATLAB, desenvolvida especialmente para a determinacao
do SFC a partir dos dados de plano de voo, tendo sua l6gica explicitada posteriormente na
secao 5.2.

Apés a determinacao do vetor de estados para cada instante de tempo, é possivel
utilizar-se da Eq. (3.5) para determinar o C';, de equilibrio em cada instante, onde m;, repre-
senta a massa em cada instante, permitindo assim verificar a sua variagdo. A determinagao
do vetor de estados é realizada pela rotina detalhada na secao (3.1).

2gmy

CL = pats (3.5)

3.2.2 Com uso de (' ideal

Na rotina anterior, o C';, foi determinado de forma a equilibrar o sistema de equa-
¢oes, ndo sendo necessariamente o ideal, definido pela Eq. (2.46). O uso do (', inicial
ideal exige a alteracdo de alguma das outras variaveis de sustentacdo. Como sera visto
na secao 5.1.3, a velocidade inicial deve ser uma entrada, permitindo o uso do modelo
aerodinamico elaborado. Desta forma, as variaveis a serem determinadas para o vetor de
estado inicial sao a altitude e a forca de empuxo. Estas variaveis sdo obtidas pela solugao
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do sistema de equagbes (3.6), através da funcao fsolve.

.

V—o0— —D + Fcos(a) — mgsen(7y)

m
50— L — m;gcos(y) + Fsen(«) (3.6)
H =0 = Vsen(y)

\

Determina-se entdo o SFC para a altitude definida e, assim, tem-se todos os termos
do vetor de estados inicial, sendo possivel a integracdo numérica, de forma anéloga a
utiliza na rotina para C';, qualquer.

3.3 ROTINA PARA ALTITUDE VARIAVEL EM C}, IDEAL

Novamente o método se passa pela solugao do sistema (3.1), determinando o vetor
de estado para cada instante de tempo, de forma analoga a apresentada na se¢ao 3.2. No
entanto, no caso da altitude variavel em (', ideal, o vetor de estado inicial ndo pode ser
determinado pelo plano de voo, pois 0 mesmo nao foi elaborado para este método. Além
disso, de forma a manter o modelo aerodinamico valido e simular de forma mais realista
0 voo de cruzeiro de aeronaves reais, o Mach deve ser constante. Como a aeronave
tem altitude variavel, e a velocidade do som é funcéo da altitude, algumas mudancas sao
necessarias nos equacionamentos de equilibrio e de controle.

3.3.1 Equilibrio para Mach constante

Pelo sistema de equagdes diferenciais (3.1), a solugao de equilibrio trivial para alti-
tude variavel com (', ideal, para velocidade constante, é dado pelo sistema (3.7).

(V - —D + Fcos(a) — mgsen(y)

m

P L — m;gcos(y) + Fsen(a)

L —mygcos(y) + Fsen(a)

/ pu 0 =
Vf mV

\
No entanto, como explicitado, a velocidade ndo sera constante, apenas o numero
de Mach. O numero de Mach, por sua vez, pode ser relacionado com a velocidade pela
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Eqg. (2.49). Derivando a mesma, obtém-se

) ) .V = Ma
V=Ma - V=MatMa — M=-—"2 (3.8)
a
A velocidade do som a, por sua vez, conforme Eq. (2.48), depende de trés fatores
atmosféricos. v, e R, sdo constantes para as altitudes de voo, pelo modelo de atmosfera
padrdo. Ja a temperatura varia de forma aproximadamente linear na troposfera, de modo

que a temperatura 7}, em certa altitude h pode ser determinada pela Eq. (3.9):

Ty, =T, + Bi(h — h;) (3.9)

onde T; é a temperatura no inicio da camada atmosférica, h; € a altitude no inicio da ca-
mada e [3; € a taxa de variagao termal na camada. A camada onde aeronaves geralmente
voam é a troposfera, que vai aproximadamente até os 11.000 metros de altitude. Pelo
modelo de atmosfera padrao, a taxa de variagao ; para a troposfera é igual -0.0065.

Desta forma, é possivel analisar a taxa de variacao da velocidade do som como
funcao da altitude, de modo que

a=f(h) — a= (%) h = = d% (\/%RQT> h (3.10)

onde a taxa de variagao da altitude h foi definida no estudo da cinematica de translagao,
observavel no sistema de equagdes (2.27). Deste modo, derivando,

1 dT
=—~,R,—V .
st o Ry Veen()

onde /v, R, é a definicdo de velocidade do som e a taxa de variagdo da temperatura
pela altitude 4T é a definicao de f;. Assim,

a (3.11)

1

a= %%Raﬁﬂ/sen(y). (3.12)
Substituindo na Eq. (3.8),
. V—-Ma V M/[1
M = w = — — — (—fyaRaﬁiVsen(’y)> (3.13)
a a a \2a

onde V' pode ser obtido do sistema original de equacdes diferenciais (3.1). Deste modo, o
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novo sistema de equilibrio de equacgdes diferenciais de equilibrio é

(. —D+ F — M1
0 + Feos(a) — mgsen(y) M1 R BVsen(y)
am a 2a

0= L — m;gcos(y) + Fsen(«)
7 =0= p— (3.14)

L —mygcos(y) + Fsen(a)

=0
s maM

\

Deste modo, também ha uma alteracéo na obtencéo da forgca propulsiva a partir do
sistema de equagdes diferenciais, como executado no passo 7 da rotina de simulagéo da
dindmica de voo, apresentada na se¢ao 3.1. Para Mach constante,

. 7 — Ma )
=Y EME oy v (3.15)
a

Substituindo V' novamente e isolando a forca F,

D +mgsen(y) + mMa

E cos(a)

(3.16)

3.3.2 Rotina Implementada

A rotina implementada em MATLAB para a simulagao do método seguiu o seguinte
procedimento:

1. Entrada do tempo de analise, da massa inicial, do modelo aerodinamico, modelo
propulsivo, constantes atmosféricas e velocidade de cruzeiro;

2. Determinagéo do (', ideal pela Eq. (2.53);

3. Solucéo, através da fungao fsolve, do sistema de equacdes 3.14, que determina a al-
titude inicial e final e a forca de empuxo que promove o equilibrio para a massa inicial
e final, mantendo um angulo de trajetéria constante. A massa final € estimada pela
equacao de Breguet (2.50), ao isolar-se a massa final e utilizando como alcance a
distancia percorrida pela aeronave no tempo de analise estipulado, para a velocidade
média do voo;

4. Determinar, por interpolacdo ou equacionamento (conforme sec¢ao 5.2), o SFC para
a altitude inicial e final, assim como o SFC médio;

5. A partir da equacao de Breguet (Eq 2.50), estimar o alcance maximo;
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Tendo-se altitude inicial e final, e a distancia entre os pontos, obtém-se o angulo de
trajetéria (), conforme Fig. 3.1 e Eq. (3.17);

Figura 3.1 — Angulo de trajetéria na variagdo de altitude.

Fonte: Autor

10.

11.

12.

13.

H; — H;

=t ( - _) (3.17)

Recalcular a velocidade inicial para a temperatura ISA da altitude inicial;

Definir o vetor de estado inicial, onde a velocidade inicial é a definida em (7.), o
angulo de trajetoria € o definido em (6.), altitude inicial definida em (3.) e a massa
inicial informada pelo plano de voo, além de considerar-se como posi¢ao inicial 0;

Determinar o tempo de simula¢do através da velocidade média e do alcance ma-
ximo, acrescido de uma margem de 10%, de modo a contrabalangar uma possivel
subestimacgao do tempo de voo do calculo analitico;

Obter o vetor de estado para cada instante pela integracao do sistema de equacodes
diferenciais conforme rotina apresentada na sec¢ao 3.1;

Os resultados obtidos ap6s a obtengéao do tempo final, definido de modo a permitir
a comparacgao entre métodos, sao eliminados, tendo-se assim o resultado apenas
para o tempo estipulado;

Determinar o alcance a autonomia encontrados pela integracdo numérica;

Plotar os parametros desejados.
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3.4 ROTINA PARA SUBIDA COM MACH CONSTANTE

De forma a simular o método Step-Climb, é necessaria a elaboracao de uma rotina
para simular a subida entre os diferentes niveis de voo. De forma andloga aos casos anteri-
ores, a obtencao do vetor de estados da aeronave para cada instante se da pela integragao
das equacodes diferenciais do sistema (3.1). A condicao de subida com Mach constante é
determinada pelo vetor de estado da aeronave no momento de inicio da subida.

Durante a subida, apenas dois parametros se manterao constantes; o nimero de
Mach (M) e o angulo de trajetéria (v), que deve permanecer igual ao angulo de subida
definido pelo usuario. Desta forma,

N =0 —D + Fcos(a) — mgsen(y) %L’YQRG&VSGH(’}/)

am a 2a

_L- mgcos(y) + Fsen(a) (3.18)

myaM

7=0

Os parametros de controle, a forca propulsiva (F') e o coeficiente de sustentacao
(C1), que geram o equilibrio do sistema (3.18) podem ser encontrados pela fungéo fsolve.
A velocidade inicial é determinada pela Eq. (2.49) para o Mach determinado, a massa inicial
€ a massa no momento de inicio da subida, a posicao inicial é a posicdo em que a aeronave
se encontra ao fim da analise de altitude constante com C';, varidvel para o nivel. Estes
parametros iniciais dao inicio ao processo de analise da dinamica de voo implementado
pela rotina da secao 3.1. Os resultados sao tratados de forma que se guardem apenas 0s
dados de subida até o momento de obtengéo da altitude final, determinada pelo usuario.



4 ANALISE DOS DADOS DE PLANO DE VOO

Foram realizadas analises dos dados obtidos pelos planos de voo para ambos os
voos disponibilizados, de forma a viabilizar seu uso na validagao do modelo aerodinamico
e nas simulagdes de Cruise-Climb. Os voos foram nomeados como Voo 1 e Voo 2.

41 VOO 1

O primeiro voo foi planejado para o dia 02 de outubro de 2019, com partida as
23:30, horéario de Brasilia. O tempo de voo estimado é de 9 horas e 1 minuto, sendo 7
horas e 45 minutos (27.932 segundos) em fase de cruzeiro.

A massa estimada de decolagem (ETOW) é de 228.176,00 kg. O voo de cruzeiro
se inicia no nivel 350 e tem como primeiro fixo ANBEK, com 7.604,00 kg de combustivel
gastos até o ponto. O ultimo fixo de cruzeiro € o ponto ideal de inicio de descida (TED),
com 50.100,00 kg de combustivel consumidos. Durante o0 voo de cruzeiro mantém-se Mach
constante de 0,82. A temperatura média em cruzeiro é a temperatura ISA da altitude mais
5 graus Celsius.

O perfil de niveis de voo no cruzeiro, ao longo do voo, é apresentado na Fig 4.1.
Fica notéria a utilizagdo do método Step-Climb, com voos horizontais ao longo de longos
periodos, seguida de uma subida ao nivel superior, quando o desempenho a permite.

Figura 4.1 — Nivel de voo por tempo para o voo 1.
Plano de Voo - Voo 1

410

FL400

FL350 !
390

Mivel de Voo (x100 pés)

o3 06 10 11 15 19 22 27 29 32 36 39 43 46 50 55 57 61 65 69 T6 TB

Tempo de Voo (Hrs.)

Fonte: Autor.
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Os planos de voo foram analisados em Excel. Como visto, dados de consumo
apenas sao observaveis entre fixos. Foram realizadas analises de consumo horario para
periodos em torno de 15 a 25 minutos, quando possivel, de modo a ter uma melhor dis-
tribuicdo de pontos ao longo do voo. Por conta da ndo presenca de casas decimais na
apresentacao do tempo de voo entre fixos, ndo foi utilizado o tempo indicado no plano de
V00, mas sim o tempo calculado, utilizando-se a distancia entre os fixos, presente no plano
de voo, e a velocidade de solo, também apresentada neste. O consumo horéario ao longo
do tempo, para o periodo de cruzeiro, é apresentado pelo grafico da Fig. 4.2.

Figura 4.2 — Consumo horario por fixo para o voo 1.

Consumo Inst.-Voo 1

FL350 EL370 FL390 FLA00

m
%]

Consumo (Kg/h)
n

5200

1 2 3 4 5 & 7

m

Tempo de Voo (h)

Fonte: Autor.

Nota-se que, conforme a aeronave se torna mais leve, o consumo horario é gradu-
almente reduzido, tendo redug¢do ainda mais expressiva ao subir-se a um nivel superior.
Os periodos de troca de nivel sdo apresentados entre barras verticais na cor cinza. O
plano de voo, no entanto, ndo especifica 0 ponto exato de subida, apresentando apenas o
nivel em que a aeronave estara ao cruzar cada fixo de navegacao. Logo, a subida pode
ocorrer em qualquer momento entre dois fixos com altitudes diferentes. Quando a subida
ocorre entre fixos distantes, o consumo de subida acaba tendo seu valor encoberto pelo
consumo de cruzeiro, que ocorre no restante do tempo e é bem menor que o de subida.
Este efeito é notavel, por exemplo, na diferengca de consumo no trecho de subida entre o
FL350 e FL370, com um pico de consumo bem visivel por apresentar fixos préximos, em
comparagao com 0s picos mais amenos nos trechos de subida entre o FL370 e FL390 e
entre FL390 e FL400, que apresentam fixos mais distantes. Desta forma, para os calculos
de consumo, os trechos que continham subida foram desconsiderados, assim como o tre-
cho em nivel FL400, pelo curto tempo de voo. As médias de consumo para cada nivel de
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voo encontram-se presentes no apéndice B.1.

42 VOO2

O segundo voo foi planejado para o dia 06 de Janeiro de 2020, com partida as
23:00, horério de Brasilia. O tempo de voo estimado é de 9 horas e 25 minutos, sendo
destes 8 horas e 28 minutos (30.480 segundos) em fase de cruzeiro.

A massa estimada de decolagem (ETOW) é de 228.122,00 kg. O voo de cruzeiro se
inicia no nivel 350 e tem como primeiro fixo BHZ, com 6.388,00 kg de combustivel gastos
até o ponto. O ultimo fixo de cruzeiro € o ponto ideal de inicio de descida (TED), com
52.158,00 kg de combustivel consumidos até o ponto. Durante o voo de cruzeiro mantém-
se Mach constante de 0,82. A temperatura média em cruzeiro é a temperatura ISA da
altitude mais 5 graus Celsius.

O perfil de niveis de voo no cruzeiro, ao longo do voo, é apresentado na Fig. 4.3.

Figura 4.3 — Nivel de voo por tempo para o0 voo 2.

Plano de Voo - Voo 2
410

FL330 /
390

380
FL370
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9 0.16 0.34 0.45 0.600.99 1.37 1.70 1.96 2.21 2.54 2.87 3.13 3.39 3.63 3.88 4.09 4.33 498 5.36 5.85 6.08 6.50 6.79 6.98 741 7.49 7.77 8.09 £.34

Tempo de Voo (Hrs.)

Fonte: Autor

As mesmas analises de consumo realizadas para o voo 1 foram feitas para o voo
2. O consumo horario ao longo do tempo, para o periodo de cruzeiro, é apresentado pelo
grafico da Fig. 4.4.
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Figura 4.4 — Consumo horario por fixo para o voo 2.

Consumo Inst. - Voo 2
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Fonte: Autor.

Novamente observam-se os mesmos comportamentos de aumento de consumo
em trechos de subida. De modo andlogo a primeira analise, para efeito de calculo, os
trechos de subida foram desconsiderados, assim como o trecho em nivel FL330, pelo curto
tempo de voo. As médias de consumo para cada nivel de voo encontram-se presentes no
apéndice B.2.

De forma a permitir a utilizacdo dos dados pela rotina de MATLAB para determina-
cao do consumo especifico, detalhada na se¢ao 5.2, foram criados dois arquivos de texto
para cada voo. No primeiro arquivo, duas colunas foram criadas. A primeira coluna se
refere a massa de combustivel consumida, em kg, entre cada um dos subsequentes fixos
de navegacédo durante o voo de cruzeiro. A segunda coluna apresenta o tempo de voo
entre os fixos, em horas. O segundo arquivo apresenta apenas uma coluna, com a massa
total da aeronave em cada fixo.



5 MODELOS AERODINAMICO E PROPULSIVO

Como visto, as equagdes que definem a dinamica e cinematica de translagao e de
massa possuem constantes de projeto que, no entanto, raramente sdo de dominio publico.
Na realidade, a maior parte das informagdes que constituem os modelos aerodinamicos e
propulsivos de aeronaves sio segredos industriais muito bem guardados. Desta forma, se
faz necessario estimar algumas destas constantes.

5.1 MODELO AERODINAMICO

5.1.1 Areade Asa

Para circundar o problema da falta de dados publicos precisos, utilizou-se da planta
em ”.dwg” fornecida pela prépria fabricante Airbus em seu website (AIRPORT..., 2016),
disponibilizada para uso no planejamento de aeroportos e areas de operacao de aerona-
ves. Apesar de ndo ser um método de absoluta preciséo, foi o escolhido por ter uma origem
mais confiavel e, provavelmente, estar mais proximo do valor real.

Figura 5.1 — Definicao de area de referéncia para aeronaves da Airbus.

.

- Eus
%
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Area do Trapézio Europeus
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|
Linha de Centro
da Aeronave

Lateral da
Fuselagem

Fonte: Imagem adaptada de Obert (2009)

O método de medicao baseou-se em Obert (2009), que informa que, no caso da
fabricante Airbus, contabiliza-se a area interna da fuselagem conectando-se os pontos de
ligagédo do bordo de ataque com a fuselagem, sem contar o pequeno pedago de transigao,
e 0s pontos de conexao do bordo de fuga com a fuselagem, formando um retangulo interno
que é somado a area superficial da asa, como observado na Fig 5.1.
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Figura 5.2 — Determinagao da area de asa por AutoCAD

Area = 377420519.153, Perimeter = 147663.015

Fonte: Autor.

A area foi determinada através de AutoCAD, conforme visto na Fig. 5.2, obtendo-se
assim uma area de asa de aproximadamente 377,4 m?. O A330-900 é uma vers&o reno-
vada do A330-300, com novas asas e novo motor. O A330-300 possui uma envergadura
de 60,3 m (Airbus, 2020) e uma area de asa de 361,6 m? (TAP, 2020). Como o A330-900
possui uma asa com envergadura um pouco maior, com 64 m (Airbus., 2020), o resultado
obtido se mostra dentro do esperado.

5.1.2 Constantes Aerodinamicas

Entre alguns dos parametros importantes na analise de desempenho, encontram-
se o coeficiente de sustentacdo para angulo de ataque nulo, chamado de (', e a relagéo
entre o coeficiente de sustentacdo e o angulo de ataque (C'.,) da aeronave para o regime
linear da curva de sustentacéo, isto €, até atitudes prdéximas ao angulo de estol. Estes
valores geralmente sdo constantes obtidas por ensaios aerodinamicos e por CFD, quando
todos parametros da asa séo conhecidos (enflechamento, diedro, perfil, etc.).

A pesquisa realizada para obter tais constantes ndo trouxe referéncias cientificas,
encontrando-se somente valores num website amador de informagdes aeronauticas (BINS,
W., 2012). Em contato com o autor da pagina, o mesmo informou que obteve os dados
fornecidos por testes em simulador de voo comercial. Na auséncia de referéncias mais
confiaveis, foram utilizados os dados apresentados na pagina:

Cr, =0,3;

Cr., = 6,3rad™*.
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5.1.3 Constantes para polar de arrasto parabdlica simétrica

Na determinacao da polar de arrasto, para o caso de uma polar quadratica como
visto na Eq. (2.52), as duas constantes essenciais na determinacao do C'p, a partir do C7,,
séo ke Cp,.

5.1.3.1 Referéncias Bibliograficas

Sun, Hoekstra e Ellerbroek (2018) utilizam-se de um modelo estocéastico para os
parametros da energia total da aeronave, multiplicando cada forga por uma velocidade na
mesma direcdo, de modo que

(T'— D)V =maV + mgVs (5.1)

onde T" é o empuxo da aeronave, D é o arrasto, m é a massa, a € a aceleracao, V é a
velocidade e Vs é a velocidade vertical da aeronave. As 3 ultimas variaveis podem ser obti-
das por dados de radar ADS-B, disponiveis para acesso publico. O empuxo e a massa nao
podem ser determinados por dados de radar, mas podem ter intervalos possiveis estabe-
lecidos pelos dados de desempenho dos respectivos fabricantes. As demais variaveis sao
correlacionadas pela equagao de sustentagéo (Eq. 2.10) e de arrasto parabdlico (Eq. 2.52)
diretamente a k e Cp,.

Os autores, entao, utilizam uma rede bayesiana através do método de Monte Carlo,
baseado em cadeias de Markov, para estimar os valores, obtendo uma distribuicdo de
probabilidades para Cp, e k para cada voo analisado. As médias para cada aeronave séo
entdo calculadas, estimando-se Cp, e k. Os autores apresentam resultados para o A330-
300, que compartilha da mesma fuselagem do A330-900, sendo assim razoavel supor que
os valores de Cp, e k das duas aeronaves sdo similares. Cp, foi estimado em 0.026 e k em
0.0344. Num estudo posterior dos mesmos autores (SUN; HOEKSTRA; ELLERBROEK,
2020), utilizando-se de método similar; porém com novos dados de referéncia, Cp, foi
estimado em 0.03 e £ em 0.044.

Gloudemans (2016), por sua vez, parte do principio do equilibrio em voo de cruzeiro
para determinar C'p, novamente utilizando-se de dados publicos de ADS-B, estimativas
de consumo especifico e presumindo uma estratégia de maximo alcance onde Cp, =
3Cp,. Com a presuncao da estratégia de maximo alcance, Cp, e k séo definidos de forma
analitica. Novamente, analises para a aeronave A330-900 nao foram realizadas, utilizando-
se entdo dados da aeronave mais similar, o A330-200. Assim, estimou-se C'p, em 0.008 e
k em 0.013.
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5.1.3.2 Modelo de Anélise

Nota-se uma grande discrepancia entre os valores encontrados na revisao biblio-
grafica, de modo que a escolha de qualquer um dos mesmos, sem a devida validagéao,
poderia trazer grandes prejuizos a analise. Deste modo, optou-se pela utilizagao da rotina
detalhada na subsecéao 3.2.1. A conexao da rotina de simulacdo com a rotina de célculo de
consumo especifico (detalhada na Sec. 5.2), permitiu que mudancgas no Cp, e k na simu-
lacdo gerassem um recélculo automatico do SFC e, assim, permitir a obtengao da massa
em qualquer instante desejado.

Como o intuito € validar o modelo aerodinamico e propulsivo, dividiu-se o voo em
trechos, um para cada nivel de voo. Estabelece-se como condicao inicial o peso, veloci-
dade e altitude no primeiro fixo de cada altitude. Por fim, avalia-se a diferenga no peso ao
final da passagem do tempo que a aeronave permaneceu na altitude avaliada, baseado
no plano de voo. E importante que a comparagdo seja realizada em termos de tempo,
e ndo de distancia, visto que o plano de voo ndo apresenta a velocidade do vento, que
tem grande influéncia sobre a velocidade de solo da aeronave. E também este o motivo
pelo qual utiliza-se o numero de Mach como base de calculo e ndo a velocidade de solo,
também apresentada no plano de voo.

Através da rotina detalhada no capitulo 3.2, foi possivel comparar o voo simulado
com os dados do voo real, variando Cp, e k. A andlise do modelo teve dois parametros
de avaliacao; a diferenca de peso final entre a simulagéo e o plano de voo e a proximidade
do (7, inicial calculado na simulagao do 'y, inicial ideal para a estratégia de C';, variavel. A
diferenca de peso nao pode ser considerada isoladamente, pois a mesma tem influéncia
no calculo do SFC e, portanto, ha uma grande faixa de valores de C'p, € k que manterdo o
consumo horario proximo do observado no plano de voo. Desta forma, é necessario tam-
bém presumir que a aeronave tera o C, inicial o mais proximo possivel do (', ideal. Como
o (;, inicial € aquele que mantém o equilibrio e independe dos parametros de arrasto, Cp,
e k devem ser tais que o (', ideal, determinado pela Eq. (2.46), € proximo do C', inicial
determinado pelo equilibrio.

5.1.3.3 Resultados

A utilizacao dos parametros propostos por Sun, Hoekstra e Ellerbroek (2018) de-
monstrou bons resultados de consumo, apresentando massas na simulagao similares as
apresentadas no plano de voo, conforme esperado. Pelo equilibrio, o C}, inicial para a
aeronave, em todos os niveis, mantém-se préximo de 0,5. Os (', ideais para cada nivel
(obtidos pelo uso das Equagbes 2.53 e 2.46), para os parametros k e Cp, propostos, no
entanto, aproximam-se de 0,8.

A utilizacao dos parametros propostos por Gloudemans (2016), por sua vez, trouxe
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resultados parecidos, com bons resultados de consumo, mas novamente apresentando C',
ideais proximos de 0,8.

Foi entao realizada uma analise manual dos parametros, alterando-os e observando
os resultados até que os valores de (', ideal estivessem proximos do (', inicial da aero-
nave, a0 mesmo tempo que o consumo apresentasse baixo erro. Os resultados obtidos
sao dispostos nos quadros 5.1 e 5.2. Os graficos gerados pelas simulagdes do voo 1 e 2,
com 0s principais parametros da aeronave ao longo do voo, sao dispostos no apéndice A.

Quadro 5.1 — Dados de validagao - Voo 1

Fonte: Autor.

Validagéo - Voo 1
Fixos ANBEK TOMAS
Nivel de Voo [100 pés] 350
Tempo de Voo 1h01min
Massa no Plano de Voo [kg] | 220.572,00 | 214.350,00
Massa na simulagéo [kg] 220.572,00 | 214.387,00
Diferenga de peso [kg] — -38,00
(' inicial ideal 0.5137
(', inicial da sim. 0.4990
Fixos BUTED TASIL
Nivel de Voo 370
Tempo de Voo 2h04min
Massa no Plano de Voo [kg] | 213.686,00 | 201.861,00
Massa na simulacéao [kg] 213.686,00 | 201.908,00
Diferenca de peso [kg] — -47,00
C, inicial ideal 0.5273
(', inicial da simulagéao 0.5319
Fixos ETP1 SAMAR
Nivel de Voo [100 pés] 390
Tempo de Voo 3h17min
Massa no Plano de Voo [kg] | 199.205,00 | 182.125,00
Massa na simulacédo [kg] 199.205,00 | 182.087,00
Diferenca de peso [kg] — +38,00
C'p inicial ideal 0.5486
C, inicial da sim. 0.5459




Quadro 5.2 — Dados de validagao - Voo 2

Fonte: Autor.

Validacao - Voo 2

Fixos BHZ ERISA
Nivel de Voo [100 pés] 350

Tempo de Voo 0Oh17min

Massa no Plano de Voo [kg] | 221.734,00 | 219.939,00
Massa na simulagéo [kg] 221.734,00 | 219.937,00
Diferenca de peso [kg] — +2,00
C', inicial ideal 0.5034

(', inicial da sim. 0.5016

Fixos VUTNO POMAT
Nivel de Voo 370

Tempo de Voo 4h23min

Massa no Plano de Voo [kg] | 218.890,00 | 193.942,00
Massa na simulacéo [kg] 218.890,00 | 193.970,00
Diferenga de peso [kg] — -28,00
C, inicial ideal 0.5631

(', inicial da simulagéao 0.5449

Fixos CVS SAMAR
Nivel de Voo [100 pés] 390

Tempo de Voo 2h03min

Massa no Plano de Voo [kg] | 191.846,00 | 181.400,00
Massa na simulacéao [kg] 191.846,00 | 181.376,00
Diferenca de peso [kg] — +24,00
C}, inicial ideal 0.5218

C, inicial da sim. 0.5257

Fixos ABTIR BAROK
Nivel de Voo [100 pés] 400

Tempo de Voo 0h51min

Massa no Plano de Voo [kg] | 180.993,00 | 176.819,00
Massa na simulacgéao [kg] 180.993,00 | 176.803,00
Diferenca de peso [kg] — +16,00
C'p, inicial ideal 0.5079

C, inicial da sim. 0.5204

56

O sinal negativo na diferenga de consumo indica uma subestimacédo do consumo

na simulacao e o positivo uma superestimacao.
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Em consulta com o Eng. Rodrigo de Barros Freire, responsavel pelo controle de
combustivel na Azul Linhas Aéreas, foi determinado que a diferengca de consumo entre o
apresentado pelo plano de voo e o obtido no voo real, geralmente, ndo excede os 200
kg. Isto, dentro do total de consumo estimado, configura um erro de 0,4%. Este foi entéo
considerado como um valor aceitavel de erro no consumo horario médio.

No quadro 5.3 apresentam-se 0s consumos horarios para cada nivel, obtidos pelos
dados dos planos de voo e obtidos pela simulagéo, assim como o erro da simulagdo em

relacao aos dados de plano de voo.

Quadro 5.3 — Resultados de Consumo

Voo 1 2
Consumo Consumo Erro Consumo Consumo Erro
Horario Real | Horario Horario Real | Horario
Simulado Simulado

FL350 | 6073,71 kg/h | 6036,61 kg/h | 0,61% | 6256,74 kg/h | 6263,70 kg/h | 0,11%
FL370 | 5730,35 kg/h | 5707,58 kg/h | 0,40% | 5702,14 kg/h | 5695,74 kg/h | 0,11%
FL390 | 5201,65 kg/h | 5213,22 kg/h | 0,22% | 5090,11 kg/h | 5101,80 kg/h | 0,23%
FL400 | — — — 4883,62 kg/h | 4902,33 kg/h | 0,38%

Fonte: Autor.

Nota-se que o maior erro ocorreu no voo 1 para o FL350, sendo de 0,6%. No voo
2, o0 maior erro foi de 0,38% para o FL400. No entanto a média geral de erro foi de 0,27%,
bem abaixo dos 0,4% estipulados como maximo, sendo assim considerados resultados
satisfatérios.

Ja para o caso do (', ndo foram encontradas referéncias que determinem um valor
de erro aceitavel, ficando assim a critério do autor. No Quadro 5.4 apresentam-se os C';’s
iniciais ideais para cada nivel analisado, assim como os (' ’s iniciais determinados pela
simulacdo e o erro entre o C';, simulado e o determinado como inicial ideal.

Quadro 5.4 — Resultados de C},

Voo 1 2
Cr, Inicial | C}, Inicial Si- | Erro Cy, Inicial | C;, Inicial Si- | Erro
Ideal mulado Ideal mulado
FL350 | 0.5137 0.4990 2,86% | 0.5034 0.5016 0,36%
FL370 | 0.5273 0.5319 0,87% | 0.5631 0.5449 3,23%
FL390 | 0.5486 0.5459 0,49% | 0.5218 0.5257 0,75%
FL400 | — — — 0.5079 0.5204 2,46%

Fonte: Autor.
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A andlise do (', € muito mais sensivel, dependendo de variaveis com grau de incer-
teza maior; assim, a presenca de erros mais notaveis é esperada e percebida nos resulta-
dos apresentados no Quadro 5.4. A média de erro de 1,57% foi, deste modo, considerada
satisfatoria pelo autor. Nota-se que um grande numero de iteragdes, cerca de 70, com di-
ferentes parametros aerodinamicos, foram realizadas manualmente antes de obter-se este
baixo grau de erro.

Desta forma, determinou-se Cp, = 0,0045 e £ = 0,018, valores préximos aos
obtidos por Gloudemans (2016).

5.2 MODELO PROPULSIVO

Os valores de consumo horério, determinados posteriormente no Capitulo 4, por si
ndo sado dados relevantes para os calculos de desempenho, sendo necessario parametriza-
los posteriormente em relagéo a poténcia do motor, fornecendo assim o0 consumo especi-
fico, como explicitado na se¢é@o 2.5. O plano de voo, no entanto, ndo fornece esse dado,
sendo necessario estima-lo.

Como a eficiéncia de motores turbofan varia com a altitude, o SFC também nao sera
constante. Apesar da variagdo ser muito pequena, para um voo de longo alcance, com
grandes variacdes de altitude do inicio ao fim do voo, esta relacdo de SFC com altitude
deve ser considerada.

Para isso, parte-se do principio basico de que, para que a aeronave se mantenha
nivelada, a sustentacdo deve ser igual a forca peso (L = P). Parte-se também do principio
que, de forma a cumprir os requisitos de trafego aéreo, a aeronave mantém altitude e
velocidade constantes.

Como o plano de voo fornece o peso de decolagem, assim como a quantidade de
combustivel consumida até cada fixo, € possivel determinar o peso da aeronave em cada
um destes pontos pela Eq. (5.2).

mrrxo = Meprow — MCONSUMIDO (5-2)

onde mrrxo € a massa no fixo, mgrow € a massa na decolagem e mconsumIpo € @
massa consumida até o sobrevoo do fixo.

Sabendo-se velocidade e altitude, a determinacédo do C';, necessario para o equili-
brio da forga de sustentacdo com a for¢a peso da-se pela manipulagédo da Eq. (2.10), de
modo que

29mrrxo
Cp=—————-
L pV2S

Para determinag&o do coeficiente de arrasto, por sua vez, utiliza-se a Eq. (2.52).

(5.3)
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Apresenta-se ai uma limitagdo desta andlise, assim como das seguintes, pois conforme
Saarlas (2007), uma polar de arrasto parabdlica ndo é adequada para altos numeros de
Mach, onde os efeitos de compressibilidade e de onda de choque ja tém significativa in-
fluéncia. No entanto, para o caso estudado, desde que se mantenha o numero de Mach
constante em todas as andlises, os parametros Cp, € k trardo resultados coerentes para
arrasto, pois estarao englobando os efeitos de compressibilidade em seus valores.

Para velocidade constante, pressupde-se arrasto igual a tragédo (D = T). A de-
terminacédo do arrasto € possivel pela aplicacao da Eq. (2.8), definindo assim o empuxo
dos motores. Tendo-se a massa de combustivel consumida entre dois fixos, o arrasto e o
tempo de voo entre estes, determina-se o SFC de cada trecho entre dois fixos, analisado
através da Eq. (2.28). O SFC para cada nivel, entao, é obtido pela média do SFC de todos
os trechos realizados em nivel constante.

O procedimento descrito acima foi implementado em uma rotina de MATLAB. O
resultado obtido é apresentado pelo gréafico da Fig. 5.3.

Figura 5.3 — Relagao entre Nivel de Voo e Consumo Especifico.
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Fonte: Autor.

Nota-se que o consumo especifico diminui conforme aumenta-se a altitude, com
um pequeno aumento na subida para o nivel 400. O aumento do consumo especifico
na subida para o nivel 400 pode indicar uma subida requisitada pelo controle de trafego
aéreo, deixando a aeronave mais longe do nivel ideal. Contudo, para obter qualquer tipo
de concluséo seriam necessarios mais dados, com mais planos de voos.

O SFC de cada trecho, assim como a média para cada nivel de voo, apresentam-se
no Quadro 5.5



Quadro 5.5 — Resultados de SFC

Voo 1 2 Média
SFC [kg/(N.s)] SFC [kg/(N.s)] SFC [kg/(N.s)]
FL350 | 4.3686389275.10° | 4.4637153629.107° | 4.4161771452.107°
FL370 | 4.3206487911.107° | 4.3431508415.107° | 4.3318998163.10°°
FL390 | 4.3004145260.10° | 4.3017369945.10° | 4.3010757602.107°
FL400 — 4.3102878515.10° | 4.31028785150.10~°

Fonte: Autor.

A determinacao do SFC para altitudes entre o nivel 350 e 400 pode ser realizada por
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interpolag@o dos dados. De forma a permitir a determinagdo do SFC em altitudes abaixo

ou acima das encontradas no voo, foi determinada a fungao que melhor se adequasse a

curva média de consumo. Desta forma, obteve-se a relacdo da Eq. (5.4)

onde o SF'C é dado em kg/(N.s) e H é a altitude em metros.

SFC = 7.6627.10" 13 H? — 1.8218.10"%H + 0.00015131



6 SIMULACAO E DISCUSSAO DE RESULTADOS

De forma a permitir uma comparagéo entre os diferentes métodos com os mesmos
modelos aerodinamicos e propulsivos, inicialmente foi realizada uma simulagéo dos voos
1 e 2 utilizando-se do método Step-Climb e, em seguida, foram realizadas as simulag¢des
de Cruise-Climb para as mesmas condi¢cdes iniciais € mesmo periodo de analise, sendo
entdo comparados os resultados.

6.1 SIMULAGCAO DE STEP-CLIMB

Os voos 1 e 2 foram simulados num processo de Step-Climb, mantendo niveis cons-
tantes durantes os periodos estipulados pelos planos de voo e uma subida de 0.5 graus
durante nos periodos de transi¢ao de nivel. Foram avaliados apenas os 3 niveis de voo em
que a aeronave permanece mais tempo, FL350, FL370 e FL390. O angulo de 0.5 graus
foi determinado pela analise de dados publicos de ADS-B para voos similares. O SFC
utilizado foi o SFC médio dos Voos 1 e 2, para ambas simulagdes.

Os trechos de nivel constantes foram simulados através da rotina apresentada na
secdo 3.2.1. As subidas foram simuladas através da rotina apresentada na secéo 3.4.

6.1.1 Primeira Simulacao

Além dos parametros aerodinamicos e propulsivos apresentados no capitulo 5, a
massa inicial da primeira simulagao corresponde a massa da aeronave no primeiro fixo em
cruzeiro, ANBEK. Desta maneira, a massa inicial € de 220.572,00 kg. O nivel inicial é o
350. A aeronave deve atingir o nivel 370, pelo plano de voo, aos 4.036 segundos de voo e
o nivel 390 aos 13.144 segundos de voo, que € mantido até os 24.965 segundos de voo,
quando atinge o fixo SAMAR.

Os principais parametros da aeronave na simulagcao sdo apresentadas nas figuras
6.1 e6.2.
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Figura 6.1 — Variagcao da velocidade, angulo de trajetéria, altitude e massa ao longo do
tempo e trajetéria para 1¢ simulagcao de Step-Climb
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Fonte: Autor.

Figura 6.2 — Variacado da Mach, coeficiente de sustentagéo e forca de empuxo ao longo do
tempo e trajetéria para 1¢ simulagéo.
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Fonte: Autor.

Ao fim do periodo de andlise a massa da aeronave é de 181.806,00 kg, configu-
rando um consumo de 46.370 kg de combustivel. Através da Eq. (2.31), a emissao de
C'O, é estimada em 146.390,09 kg.



6.1.2 Segunda Simulacao
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Além dos parametros aerodinamicos e propulsivos apresentados no capitulo 5, a

massa inicial da primeira simulagdo corresponde a massa da aeronave no primeiro fixo em

cruzeiro, BHZ. Desta maneira, a massa inicial € de 221.734,00 kg. O nivel inicial € 0 350. A

aeronave deve atingir o nivel 370, pelo plano de voo, aos 1.592 segundos de voo e o nivel

390 aos 18.712 segundos de voo, que é mantido até os 26.100 segundos de voo, quando

atinge o fixo SAMAR.

Os principais parametros da aeronave na simulagcao sdo apresentadas nas figuras

6.3 e 6.4.

Figura 6.3 — Variagcao da velocidade, angulo de trajetéria, altitude e massa ao longo do
tempo e trajetéria para 2 simulagao de Step-Climb.
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Figura 6.4 — Variacado da Mach, coeficiente de sustentagéo e forca de empuxo ao longo do
tempo e trajetéria para 2¢ simulagéao de Step-Climb.
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Fonte: Autor.

Ao fim do periodo de analise a massa da aeronave € de 181.216,68 kg, configu-
rando um consumo de 46.905,32 kg de combustivel. Através da Eq. (2.31), a emisséo de
C'O, é estimada em 148.079,09 kg.

6.2 SIMULACAO DE CRUISE-CLIMB

De forma a permitir a comparacao da fase de cruzeiro de ambos 0s voos apresen-
tados, a simulacao de Cruise-Climb foi realizada em duas condi¢des iniciais de massa. Em
ambos os casos, o SFC utilizado foi o SFC médio.

O (', ideal para altitude variavel, conforme os parametros de arrasto determinados
na secao 5.1.3, através da Eq. (2.53), é determinado em 0,5.

6.2.1 Primeira Simulacao

Além dos parametros aerodinamicos e propulsivos apresentados no capitulo 5, a
massa inicial da primeira simulagao corresponde a massa da aeronave no primeiro fixo em
cruzeiro, ANBEK. O tempo de andlise € o mesmo utilizado para a simulagdo do voo de
Step-Climb, 24.965 segundos.

Com o uso da rotina apresentada na secao 3.3, a determinacao do vetor de estado
de equilibrio inicial traz uma altitude inicial de 10.572 m e final de 11.792 m. O alcance
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estimado pela equagao de Breguet (2.50) € de 6.126,84 Km e o consequente angulo de
trajetoria, determinado conforme Eq. (3.17), € de 0,01140 graus.

Os principais parametros da aeronave na simulagdo sdo apresentadas nas figuras
6.7 2 6.8.

Figura 6.5 — Variacdo da velocidade, angulo de trajetoria, altitude e massa ao longo do
tempo e trajetéria para 1¢ simulacao de Cruise-Climb.
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Fonte: Autor.

Figura 6.6 — Variacdo da Mach, coeficiente de sustentagéo e forca de empuxo ao longo do
tempo e trajetéria para 1¢ simulagéao de Cruise-Climb.
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Ao fim do periodo de analise a massa da aeronave € de 181.687,35 kg, configu-
rando um consumo de 46.488,65 kg. Através da Eq. (2.31), a emissao de C'O, € estimada
em 146.764,67 kg. A massa final da simulagéo do Voo 1 pelo método Step-Climb, 181.806
kg, é atingida na simulagéo de Cruise-Climb aos 24.880 segundos.

6.2.2 Segunda Simulacao

Além dos parametros aerodinamicos e propulsivos apresentados no capitulo 5, a
massa inicial da primeira simulagao corresponde a massa da aeronave no primeiro fixo em
cruzeiro, ANBEK. O tempo de andlise é o mesmo utilizado para a simulagdo do voo de
Step-Climb, 26.100 segundos.

Com o uso da rotina apresentada na secao 3.3, a determinacao do vetor de estado
de equilibrio inicial traz uma altitude inicial de 10.538,67 m e final de 11.813,86 m. O
alcance estimado pela equacao de Breguet (2.50) é de 6.406,13 Km e o consequente
angulo de trajetéria, determinado conforme Eq. (3.17), € de 0,01140 graus.

Os principais parametros da aeronave na simulacdo sao apresentadas nas figuras
6.7 2 6.8.

Figura 6.7 — Variacdo da velocidade, angulo de trajetoria, altitude e massa ao longo do
tempo e trajetéria para 2¢ simulagao de Cruise-Climb.
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Figura 6.8 — Variacado da Mach, coeficiente de sustentagéo e forca de empuxo ao longo do
tempo e trajetéria para 2¢ simulagéao de Cruise-Climb.

06— —

=04— —

0 I \ \ \ \
0 0.5 1 15 2 25 3

tempo (s) x10*

0 I \ \ \ \
0 0.5 1 15 2 25 3

tempo (s) x10*

.
4 T

32 I \ \ \
0 0.5 1 15 2 25 3

tempo (s) %10

Fonte: Autor.

Ao fim do periodo de analise a massa da aeronave € de 181.030,61 kg, configu-
rando um consumo de 47.091,39 kg. Através da Eq. (2.31), a emissao de C'O, é esti-
mada em 148.667,52 kg. A massa final da simulacdo do Voo 2 pelo método Step-Climb,
181.216,68 kg, é atingida na simulagao de Cruise-Climb aos 25.966 segundos.

6.3 DISCUSSAO DOS RESULTADOS

De modo a verificar o bom funcionamento da rotina, é interessante a realizagao de
uma analise de cada um dos parametros apresentados.

No caso da velocidade e numero de Mach, em todas simulagcbes observa-se Mach
constante em 0,82, permitindo o uso coerente do modelo aerodindmico proposto. Observa-
se que, no caso das analises de Cruise-Climb, a velocidade é reduzida gradualmente até o
inicio da tropopausa, onde a temperatura é constante e, consequentemente, a velocidade
do som para de se alterar com a altitude. Nas anadlises de Step-Climb, a velocidade decai
bruscamente na primeira subida de nivel, em decorréncia da subida rapida. Nota-se que o
mesmo decaimento ndo ocorre na segunda subida, pois ambos 0s niveis ja encontram-se
dentro da tropopausa.

O angulo de trajetéria se mantém constante e nulo ao longo de todos os trechos
com nivel constante nas simulacées de Step-Climb, subindo para 0.5 graus nos momentos
de troca de nivel, conforme estipulado como angulo de subida. No caso das simulag¢des
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de Cruise-Climb, o angulo de trajetéria se mantém aproximadamente constante ao longo
de toda a trajetéria, com pequenas variacoes.

Na altitude, nota-se uma subida gradual e linear conforme a aeronave avanga em
ambas simulagdes de Cruise-Climb. Este resultado comprova a eficacia da rotina, com
a aeronave subindo conforme sua massa é reduzida, como o método Cruise-Climb esta-
belece. Nas simulagcdées de Step-Climb, o comportamento é idéntico ao observado nas
andlises de dados de voo do capitulo 4, com altitude constante ao longo da maior parte do
VOO € subidas rapidas entre niveis.

A massa, em todas simulacdes, decresce de maneira aproximadamente linear com
o tempo, assim como o esperado. Apesar da redugdo do empuxo com o tempo, assim
como do SFC com a altitude, trazerem uma redug¢édo no consumo horério conforme o tempo
avanca, o efeito € muito pequeno para ser notado visualmente na escala grafica.

Na analise do coeficiente de sustentacéo (C) observa-se que, para as simulagdes
de Step-Climb, o C';, decresce com o tempo, conforme o esperado, compensando a redu-
cao da massa e comprovando a eficacia da rotina de (', variavel. Quando a aeronave sobe
para um nivel superior o C';, também aumenta, de forma a compensar a reducao na densi-
dade, mantendo o equilibrio. Nas simulagbes de Cruise-Climb, o C'p, conforme esperado,
permanece no (', ideal de 0.5 de forma constante.

Conforme a aeronave sobe, mantendo altitudes com uma menor densidade, pela
Eqg. (2.8), faciimente nota-se que o arrasto € menor. Desta maneira, para manter Mach
constante, o empuxo tem de ser reduzido. De fato, em ambos os métodos nota-se a redu-
cao na forca de empuxo ao longo do tempo. Nas simulagdes de Step-Climb, no entanto,
nota-se um aumento temporario do empuxo nos momentos de subida, conforme o espe-
rado.

E interessante também garantir que 0 empuxo se mantém abaixo do empuxo ma-
ximo fornecido pelo motor. Conforme o site da fabricante, o empuxo maximo do motor €
de 300 kN (MAKING. .., ), sendo que a aeronave possui dois motores. Na primeira subida,
sdo requeridos 55.875kN de empuxo até o nivel 370, onde, pela Eq. (2.30), 170kN de em-
puxo estao disponiveis. Na segunda subida, sdo requeridos 50.431kN de empuxo até o
nivel 390, onde 154kN de empuxo estédo disponiveis.

Em termos de consumo, nota-se que, para o mesmo periodo de andlise, nas simula-
cOes referentes ao Voo 1, o0 uso do método de Step-Climb apresenta uma massa final 119
kg maior que a encontrada no fim da simulagdo do método de Cruise-Climb. Isto significa
que o método Cruise-Climb consumiu 119 kg a mais de combustivel, em comparado com
o método Step-Climb, provocando uma emissao adicional de 375 kg de C'Os, corresponde
a um aumento de 0,25% no consumo e na emissao de poluente. Para o Voo 2, o método
Cruise-Climb consome 186 kg a mais de combustivel, provocando uma emissao adicional
de 588 kg de C'O,, um aumento de 0,39%. Os resultados discutidos para o Voo 1 sao
condensados no quadro 6.1 e do Voo 2 no quadro 6.2.



69

Quadro 6.1 — Comparacgao de Resultados para o Voo 1

Comparacao de Resultados - Voo 1

Sim. Step-Climb | Sim. Cruise-Climb | Diferenca | Diferengca em %
Autonomia’ 24.965 s 24.880 s -85s 0,34%
Consumo? 46.370 kg 46.489 kg +119 kg 0,25%
Emisséo de CO, 2 146.390 kg 146.765" kg +375 kg 0,25%

Fonte: Autor.

Quadro 6.2 — Comparacao de Resultados para o Voo 2

Comparacao de Resultados - Voo 2

Sim. Step-Climb | Sim. Cruise-Climb | Diferenga | Diferenga em %
Autonomia! 26.100 s 25.966 s -134 s 0,51%
Consumo? 46.905 kg 47.091 kg +186 kg 0,39%
Emisséo de CO, ? 148.079 kg 148.667 kg +588 kg 0,39%

Fonte: Autor.

Nota-se que a aplicagdo do método Cruise-Climb, para as condi¢gdes de contorno
apresentadas e os modelos determinados, traz um pequeno aumento no consumo em am-
bas andlises realizadas. O resultado, no entanto, traz diferencas muito pequenas, abaixo
de 0,5% em ambos 0s casos.

Figura 6.9 — Relacao do arrasto de sustentagao nula com numero de Mach.
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"Para mesma variacdo de massa.
2Para mesma variagéo de tempo.
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Como o modelo aerodinamico utilizado é limitado ao uso do Mach 0,82, a obtencao
de resultados mais confiaveis necessitaria da implementacdo de um modelo de arrasto cuja
influéncia da onda de choque é considerada, permitindo também a avaliacdo do impacto do
nuamero de Mach nos diferentes métodos. Nota-se pela Fig. 6.9, que o arrasto sobe quase
exponencialmente ao passar o Mach critico (onde o escoamento se torna hipersonico em
algum ponto da asa) e aproximar-se de Mach 1.0. A aproximacdo do Mach 1.0 tem seu
efeito visivel no alcance na Fig. 1.4, da revisao bibliografica, avaliada para uma aeronave
de porte semelhante.

Como cada método de compensacgédo de massa tera seu préprio estado de parame-
tros 6timos, a real obtencdao do melhor desempenho, com o maior alcance possivel, exige
uma avaliagdo continua de, dada a altitude, a velocidade e o empuxo disponivel no ins-
tante da analise, qual dos 3 métodos de compensacgao de massa trara o melhor resultado,
através de uma comparagao entre 0s mesmos.

6.4 METODOS COMBINADOS

De forma a avaliar o impacto de uma combinag¢ao de dois métodos de compensacao
da perda de massa, foram realizadas duas simulagbées, uma para cada condic¢ao inicial
referente aos voos 1 e 2. As simulacées mantiveram, inicialmente, a aeronave em altitude
constante com (', variavel, utilizando-se do (', inicial ideal encontrado pela Eq. (2.46),
tendo como Unica restricdo Mach igual a 0,82. A aeronave foi mantida na mesma altitude
até que a massa da aeronave seja a mesma na qual, pelo método de Cruise-Climb, a
aeronave esteja cruzando esta altitude de equilibrio, determinada para o método de C,
variavel.

6.4.1 Resultados

Para os parametros de massa do primeiro voo, o (', inicial ideal € de 0.5565 e
a altitude de equilibrio é de 11.301 m. Ao analisar a simulagdo da secao 6.2.1, nota-se
que o voo cruza esta altitude quando sua massa € de 196.723,00 kg. No voo em altitude
constante, a aeronave apresenta esta massa aos 14.948 segundos de voo. Considerando-
se este como o ponto de inicio do Cruise-Climb e o mantendo por mais 10.017 segundos,
de maneira a totalizar 24.965 segundos de voo, a massa final obtida é de 182.108 kg.
Desta maneira, o consumo é de 46.068 kg. O resultado traz uma economia de 302 kg de
combustivel em relacao a simulagao de Step-Climb e de 421 kg em relagao a simulagao
de Cruise-Climb.

Para os parametros de massa do segundo voo, o (', inicial ideal é de 0.5599 e
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a altitude de equilibrio é de 11.295 m. Ao analisar a simulagdo da secao 6.2.2, nota-se
que o voo cruza esta altitude quando sua massa € de 196.920,5 kg. No voo em altitude
constante, a aeronave apresenta esta massa aos 15.501 segundos de voo. Considerando-
se este como o ponto de inicio do Cruise-Climb e o mantendo por mais 10.599 segundos,
de maneira a totalizar 26.100 segundos de voo, a massa final obtida é de 181.476 kg.
Desta maneira, o0 consumo é de 46.646 kg. O resultado traz uma economia de 259 kg de
combustivel em relacao a simulagédo de Step-Climb e de 445 kg em relagao a simulagao
de Cruise-Climb.

Na Fig. 6.10 apresenta-se o grafico da altitude pelo tempo para ambos 0s voos,
utilizando-se de métodos combinados.

Figura 6.10 — Trajetéria de voo com métodos combinados para parametros do voo 2.
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Fonte: Autor.

Os resultados discutidos sdo condensados no quadro 6.3 para o Voo 1 e 6.4 para o
Voo 2.

Quadro 6.3 — Comparagao de Resultados para o Voo 1

Comparacao de Resultados - Voo 1

Sim. Step-Climb | Sim. Met. Combinados | Diferenca | Diferenca em %

Consumo 46.370 kg 46.068 kg -302 kg 0,65%

Emisséao de C'O, 146.390 kg 145.437" kg -953 kg 0,65%

Fonte: Autor.

Quadro 6.4 — Comparacao de Resultados para o Voo 2

Comparacao de Resultados - Voo 2

Sim. Step-Climb | Sim. Met. Combinados | Diferenca | Diferenca em %

Consumo 46.905 kg 46.646 kg -259 kg 0,55%

Emissdo de CO, 148.079 kg 147.261 kg -818 kg 0,55%

Fonte: Autor.



7 CONCLUSAO

A elaboracao do modelo aerodinamico e propulsivo de aeronaves modernas se
mostra um desafio, com poucas informacgdes publicas disponiveis. Os resultados da va-
lidagdo dos modelos, no entanto, apresentaram bons resultados, com baixos indices de
erro, sendo assim considerados satisfatérios. A rotina de validagdo também se mostrou
coerente, variando o coeficiente de sustentacdo e mantendo o equilibrio ao longo de todo
0 VOO.

Os dados de voo possibilitaram a avaliagdo de uma dindmica de voo real, mostrando
tendéncias de consumo horario coerentes com a base légica estabelecida na fundamen-
tacdo tedrica. Nota-se claramente a tendéncia de reducdo no consumo horario conforme
a aeronave tem sua massa reduzida e passa a altitudes maiores. O tratamento dos dados
permitiu a determinacao precisa da massa da aeronave ao longo de um grande nimero de
pontos ao longo de voo, aumentando a precisdo da analise.

O uso da uma estratégia Cruise-Climb ao longo de todo o voo de cruzeiro trouxe
resultados inconclusivos, com consumo e emissao de poluentes levemente superiores aos
apresentados pelas simulagdes de Step-Climb. A diferenga, no entanto, € muito baixa
e nao pode ser diretamente atribuida ao método, ja que mesmo a validagao dos mode-
los aerodindmicos e propulsivos apresentaram erros maiores que a diferenca encontrada.
Nota-se também que algumas das presuncdes utilizadas na determinacao dos equaciona-
mentos implementados nas simulacdées, como a consideracdo da Terra como plana, nao
séo ideais para simulagdes de voos longos, como do caso, afetando os resultados.

A analise combinando os métodos de altitude constante e Cruise-Climb apresenta
resultados de consumo um pouco melhores do que os encontrados nas simulacdes de
Cruise-Climb e Step-Climb, indicando que é necessaria uma analise continua em voo de
qual método é o mais eficiente para os parametros instantaneos da aeronave, nao havendo
um método ideal para todos os instantes. Mostra-se também, assim, a alta otimizagéo na
elaboracao do plano de voo real.

Nota-se que a utilizacdo de outros métodos de compensagao da perda de massa
exigiria uma reestruturagdo do modelo de controle de trafego aéreo em uso atualmente.
No entanto, a implementacao dos novos métodos de controle e observacao apresentados,
atrelados a métodos computacionais de andlise e inteligencia artificial, pode vir a permitir
a implementacgao destes outros métodos com seguranga.
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7.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

As conclusdes deste trabalho abrem a possibilidade de trabalhos futuros que conti-
nuem a analise do voo de cruzeiro. Entre as possibilidades, sugere-se:

* Modelagem de simulagbes mais precisas, que considerem os efeitos da curvatura e
rotacao da terra;

» Modelagem do modelo aerodinamico com o uso de uma polar de arrasto nao-parabdlica,
que considere os efeitos do nimero de Mach;

« Elaboragéo de uma rotina de célculo automatico e instantaneo do melhor método de
compensacao da perda de massa;

» Reavaliagdo dos casos para um voo com aeronave turbo-hélice, analisando as dife-
rengas nos modelos e nos resultados;

» Reavaliagdo dos casos para um voo com aeronave supersonica, analisando as dife-
rencas nos modelos e nos resultados;

* Implementagcdo de modelos de vento para avaliar seu impacto no alcance, restrin-
gindo ou amparando o uso de altitudes maiores ou menores.
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APENDICE A — RESULTADOS DA SIMULAGCAO DE VALIDACAO

A.1-VOO 1

Figura A.1 — Principais parametros da simulagéo de validagao para o voo 1 - FL350
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Figura A.2 — Principais parametros da simula¢do de validagéo para o voo 1
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Figura A.3 — Principais parametros da simulagao de validagao para o voo 1 - FL390
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A2-VOO 2

Figura A.4 — Principais parametros da simulagao de validagao para o voo 2 - FL350
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Figura A.5 — Principais parametros da simulagao de validagao para o voo 2 - FL370
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Figura A.6 — Principais parametros da simulagéo de validagao para o voo 2 - FL390
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Figura A.7 — Principais parametros da simulagao de validagao para o voo 2 - FL400
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Fonte: Autor.



APENDICE B — MEDIAS DE CONSUMO POR NIVEL

B.1-VOO 1

Figura B.1 — Consumo horario para o FL350 no voo 1 (sem trechos de subida).
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Fonte: Autor.

Figura B.2 — Consumo horario para o FL370 no voo 1 (sem trechos de subida).
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Fonte: Autor.



Figura B.3 — Consumo horario para o FL390 no voo 1 (sem trechos de subida).
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Fonte: Autor.

Figura B.4 — Consumo médio de cada nivel (incluindo trechos de subida) no voo 1.
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B.2-VOO 2

Figura B.5 — Consumo horario para o FL350 no voo 2 (sem trechos de subida).
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Fonte: Autor.

Figura B.6 — Consumo horario para o FL370 no voo 2 (sem trechos de subida).
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Figura B.7 — Consumo horario para o FL390 no voo 2 (sem trechos de subida).
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Figura B.8 — Consumo horario para o FL400 no voo 2 (sem trechos de subida).
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Figura B.9 — Consumo médio de cada nivel (incluindo trechos de subida) no voo 2.
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