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Resumo

O impacto que as diversas crises petroliferas tiveram em toda a economia mundial, e a
tomada de consciencializacdo de toda a Humanidade para as questBes ambientais, sobretudo
desde a década de 60, fizeram com que se alterasse a mentalidade de toda a industria
mundial. A indUstria aeronautica ndo foi excepcdo. Como sabemos as crises petroliferas
tiveram uma consequéncia que pesa bastante nas contas das companhias aéreas: o preco dos
combustiveis disparou. Estas recentes preocupacfes econdémicas e ambientais obrigaram as
companhias aéreas a tomar medidas relevantes no que respeita a minimizacdo dos custos,
com especial relevancia nos custos directos de operacdo associados ao consumo de

combustivel.

Com o presente trabalho pretende-se estudar alternativas para a reducdo do consumo de
combustivel em aeronaves comerciais. A metodologia adoptada visou quantificar a reducéo do
consumo tendo como base duas linhas de analise distintas, uma com um ambito mais
operacional assente na alteracdo dos parametros operacionais; e, outra baseada numa
alteracdo do conceito de projecto, alterando os materiais usados e aumentando a eficiéncia
dos motores, por exemplo.

Da analise efectuada pode-se concluir que os parametros TSFC, L/D, através da alteracéo dos
valores da razdo de aspecto, e, 0 peso da estrutura da aeronave sdo 0s principais factores a
produzir efeitos positivos na reducdo do combustivel consumido. Torna-se necessario eleger
novos conceitos e solu¢des que passem pela modificacdo dos materiais, por novos conceitos
de asa e uma utilizacdo de motores mais eficientes. Ser4 necessario adoptar medidas um
pouco radicais de forma a atingir o objectivo definido pelo ACARE a médio prazo. Outro
aspecto imprescindivel sera a adopcdo de novas solugcdes e um novo conceito de uma

aeronave comercial.
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Abstract

The impact that the various oil crises had on the entire world economy, and making all
humanity aware of environmental issues, particularly since the 60's, altered the mentality
of all industries worldwide. The aircraft industry was no exception. As we know, the oil
crises had a consequence that weighs enough on airlines’ accounts: fuel prices soared. These
recent economic and environmental concerns have forced airlines to take relevant measures
regarding the minimization of costs, with special relevance in direct operating costs

associated with fuel consumption.

The present work aims to study alternatives for reducing fuel consumption in commercial
aircraft. The methodology used aimed to quantify the reduction in consumption based on two
distinct lines of analysis, one with a more operational framework based on change of
operating parameters, and another based on a change in the design concept, for example

changing the materials used and increasing engine efficiency..

From the analysis it can be concluded that the TSFC and L / D parameters, by changing the
values of aspect ratio and the weight of the aircraft structure, are the main factors in
producing positive effects in the reduction of fuel consumption. It is necessary to choose new
concepts and solutions which pass by modification of materials, new wing concepts and a
more efficient use of engines. It will be necessary to take somewhat radical measures to
achieve the goal set by ACARE in the medium term. Another essential aspect is the adoption

of new solutions and a new concept of a commercial aircraft.
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Capitulo 1

Introducéo

A indUstria aeronautica € a que mais tem sofrido com a oscilacéo constante dos precos do
combustivel. Para além da sua flutuacédo, os precos do combustivel tém vindo a aumentar
significativamente desde, sensivelmente o ano de 2000 tendo mesmo atingido méaximos
histéricos recentemente. O combustivel sempre representou uma grande fatia na facturacéo
das companhias aéreas, mas agora, mais do que nunca, as empresas comecam a fazer
investimentos para tomar medidas num sentido preventivo e correctivo de forma a
racionalizarem o consumo de combustivel. O impacto ambiental inerente ao consumo de
combustivel faz também parte da lista de preocupacGes das principais indUstrias fontes de
gases de efeito de estufa. No sector da aviacdo, apesar de este ndo ser uma das principais
fontes de emissdo destes gases, tem-se assistido, por parte das companhias aéreas, a tomada
de medidas que visam o aumento da eficiéncia energética e consequentemente a reducéo de
consumo de combustivel, provocando assim uma reducdo na emissdo de gases de efeito de
estufa. Numa companhia aérea, para que a reducdo de combustivel tenha impacto a nivel
ambiental e econémico ha que manter a degradacdo da frota monitorizada e controlada de
forma a optimizar os consumos de combustivel em cada voo. Da parte das companhias aéreas,
diversos procedimentos operacionais foram adoptados de forma a superar este problema,
como por exemplo, a reducdo do uso de flaps em elevado grau de deflexdo, quer na
aterragem quer na descolagem, o uso de apenas um motor nos procedimentos de taxi,
dispensa de utilizagdo dos reversores de fluxo de escoamento dos motores na aterragem, uso
reduzido do APU e utilizacdo de um software de optimizacdo do plano de voo. Além dos
procedimentos operacionais, também foram adoptados diferentes procedimentos de
manutencdo, como programas da reducdo de arrasto (drag) e a lavagem dos motores. Ja nas
operacdes de terra, foram implementadas regras de conservacdo do combustivel, através de,
por exemplo, reducdo de agua potavel nos tanques tendo em vista a minimizacdo do peso a
descolagem da aeronave, reducédo do nivel de humidade nos avifes e carregamento do avido
de modo a obter um centro de gravidade numa posicao ideal de modo a optimizar a eficiéncia
de desempenho da aeronave. Em suma, devido aos elevados custos com combustivel e as
crescentes preocupacfes ambientais, as companhias aéreas procuram uma melhoria constante

da eficiéncia energética.

Com o presente trabalho pretendeu-se estudar alternativas possiveis para minimizar o
consumo de combustivel em aeronaves comerciais.

A fim de cumprir o objectivo proposto, a metodologia adoptada neste trabalho pretende
guantificar a reducdo de consumo com base em abordagens com visGes distintas: uma

abordagem conservativa e outra com um conceito mais revolucionario. A visdo conservativa



pretende optimizar as aeronaves actualmente existentes através de trés vectores
fundamentais: reducdo do peso total da aeronave; utilizagdo de motores mais eficientes; e,
alteracédo do perfil operacional da aeronave. Por sua vez, a abordagem revolucionéria analisa
as alteragBes significativas realizadas no projecto da aeronave no ambito de conceitos

actualmente em estudo como é o caso de Blended Wing Body (BWB), e o conceito Morphing.

A tese encontra-se estruturada em quatro capitulos. No capitulo | sera feita uma introducao
ao trabalho apresentando o objectivo; a motivacdo baseada nas crescentes preocupacdes
econdmicas e ambientais, abordando os designios da Vision 2050 da ACARE, na
competitividade das companhias aéreas, assim como a metodologia adoptada. No Capitulo Il &
realizada uma revisdo bibliografica sobre o tema em questdo analisando duas abordagens
divergentes. No capitulo Il serd seleccionado de entre os aspectos conservativos, discutidos
no capitulo anterior, aqueles que apresentam um potencial maior, realizando calculos de
forma a constatar-se a poupanca do combustivel que é possivel atingir. Posteriormente serao
debatidos os resultados atingidos, com base na andlise elaborada no capitulo anterior,
comparando o efeito de poupanca de combustivel das diferentes solucdes e as respectivas

conclusoes.



Capitulo 2

Enquadramento Teorico

2.1 Motivagao

Crises Petroliferas dos anos 70

Historicamente os precos do combustivel para a aviacdo comercial (querosene, Jet Al) tém
subido sobremaneira, sendo actualmente a principal rubrica dos custos operacionais das
companhias aéreas. A subida dos precos do Brent afecta directa, ou indirectamente, todos os
sectores da economia, mas poucos sao tdo afectados quanto a aviacdo comercial. De 1950 até
1973 a economia mundial viveu uma fase de expansdo sem precedentes. No entanto, a partir
de 1973 da-se a primeira crise petrolifera forte, provocando uma desaceleracéo da actividade
econdmica, e uma aceleracdo da inflacdo, levando a que a maior parte dos paises europeus
adoptassem politicas monetarias e fiscais expansionistas, o que piorou o ja elevado nivel de
inflacdo [1], sendo a estagnacdo e a diminuicdo do PIB as principais consequéncias desta

crise.

A primeira grande crise petrolifera foi desencadeada pelo conflito israelo-arabe, em que a
Organizacdo dos Paises Exportadores de Petrdleo (OPEP) impds um embargo ao petréleo aos
paises ocidentais, dando-se assim um violento aumento dos precos do mesmo, 0 que teve
efeitos imediatos em diversas economias mundiais. Além do conflito israelo-arabe, também a
instabilidade monetéaria precedida de uma desvalorizagdo do dolar e da convertibilidade do
doélar em ouro, foram outras causas para esta crise petrolifera [1]. A verdadeira crise
comecou em 1973-74, quando muitas nag¢es do Médio Oriente mutuamente acordaram em
cortar a sua producdo, com o intuito de aumentar o preco do petrdleo e, assim, aumentar as
suas receitas. Os efeitos resultantes desta politica levaram a uma série de esforcos
governamentais para evitar uma crise petrolifera. Comecaram a surgir ideias e iniciativas
sobre as energias renovaveis e limpas, com o intuito de diminuir a dependéncia energética e
melhorar o ambiente. No entanto s6 nos ultimos anos é que realmente se comecou a dar

grande importancia a este tipo de energias.

A segunda grande crise petrolifera, em 1979, originou-se na sequéncia da guerra entre o Irdo
e o Iraque, afectando varios paises dependentes do petréleo [1]. Os paises da comunidade

europeia foram especialmente atingidos por esta crise originando um agravamento da



estagflacdo’, e uma maior debilidade das crises cambiais decorrentes [1]. Novamente, o
aumento dos precos do petroleo reduziu a producdo em diversas economias mundiais, apesar
desta queda ser muito menor do que a vivenciada no inicio da década, durante a primeira

crise petrolifera.

O relancamento da economia conseguiu-se devido a um forte surto tecnoldgico,
especialmente da area da microelectronica, informatica e biotecnologias, fazendo com que os
mercados se reanimassem com esta introducdo de novos produtos. Os paises pioneiros deste
passo foram o E.U.A. o Japdo, a Coreia do Sul, Singapura e Taiwan. A crise petrolifera
provocou uma crise aos paises capitalistas, mas aumentou, ainda mais, as dificuldades dos
paises do terceiro mundo.

Adelman [2] verificou que no periodo 1970-1980, os precos reais aumentaram em cerca de
1300 por cento, caindo entre 1980 a 1986 cerca de dois tergos, até atingir alguma
estabilidade entre 1986-1997, afastando consideravelmente um certo receio global de uma
nova crise petrolifera. As transformac6es do preco do petroleo ndo sé prejudicaram o ciclo
empresarial de diversos paises, como também geraram profundos efeitos sobre o bem-estar

das suas populacdes [1].

Preocupactes Ambientais

Existe um grande énfase, em todo o mundo, sobre questdes ambientais. Isto tem
um impacto no desenho, fabrico e operacdo de aeronaves civis. Dessa forma surgem
guestdes sobre os parametros de eficiéncia das viagens aéreas utilizadas pelos fabricantes,
consumidores e legisladores. As exigéncias sobre a expansdo da aviacdo civil, a concepcéo da
aeronave e 0 cenario de operacdo sdo aspectos continuamente e cada vez mais
“implacavelmente” submetidos a questées ambientais e de eficiéncia. Desde o aparecimento
do motor a jacto e de aeronaves de asa enflechada, as tendéncias tém-se naturalmente

vocacionado para uma maior produtividade através de aumento da velocidade e carga util.

A questdo da consciéncia ambiental tem-se tornado cada vez mais importante, em especial
desde os anos 1960, levando a criacdo de numerosos regulamentos e leis, e levando a um
aumento do conhecimento académico e cientifico sobre esta preocupacdo em todo o mundo.
E amplamente reconhecido que os impactos ambientais séo inerentes aos sectores da aviagdo
e transportes. Além disso, o impacto da aviacdo sobre o meio ambiente contribui para as
alteracdes climaticas, o que tem sido um assunto de grande pesquisa, e um nivel bom de
conhecimento sobre esta categoria de impacto ambiental tem sido adquirido. Assim, mesmo
gue a mudanca climatica ndo sejaa Unica categoria em quea aviagdo contribui,
€ considerado como o mais discutido. Torna-se entdo imperativo ter uma forma sistematica

e metddica para holisticamente avaliar e melhorar o desempenho ambiental das aeronaves.

1 . ~ . ~ , . . . .. .~ .. L, .

Situacdo tipica de recessdo econémica, ou seja, verifica-se uma diminuigdo das actividades econémicas, que
provoca um aumento das taxas de desemprego, uma elevada taxa de inflagdo e uma auséncia de instrumentos
institucionais que regulem a economia



Sendo assim, uma crescente consciéncia ambiental tem sido abracada pelos fabricantes de

aeronaves em todo o mundo.

As emissfes da aviacdo alteram a composicdo da atmosfera o que, por sua vez, contribui para
as alteracdes climaticas, destruicdo do ozono e outros impactos ambientais indesejaveis. De
acordo com inventarios mundiais e da UE em 2004, a aviagdo internacional foi responsavel
por cerca de 3% do dioxido de carbono (CO,), sendo que a partir de 1990 a 2004, as emissdes
de CO, da aviacdo aumentaram 85% (maior crescimento do que as emiss6es maritimas e do
sector de transporte doméstico).

Em 1999, em resposta a um pedido da Organizacdo da Aviacdo Civil Internacional (ICAO), o
Painel Intergovernamental sobre Mudancas Climaticas (IPCC) [3] publicou um relatério de
referéncia, “Aviacdo e a Atmosfera Global”, que consistiu na avaliacdo dos impactos da
aviacdo nas alteracGes climaticas e destruicdo do ozono (Oz). Este documento contribuiu de
forma substancial para uma melhor compreensdo dos impactos da aviacdo na atmosfera,
estimando-se que este modo de transporte tenha sido responsavel por 63% do efeito total
de radiacdo em 1992 (excluindo as nuvens cirrus),através da emissdo de Oxidos de azoto
(NO4: NO e NO,), 6xidos de enxofre (SOy), vapor de agua e fuligem. Também outros gases de
efeito estufa das emissdes da aviagdo provaram ser relevantes, apesar de ser menos bem
compreendidas, como a formacdo de trilhas de condensacéo (contrails) e nuvens cirrus. Além
disso, a aviacdo tem caracteristicas Unicas, ja que a maioria das suas emissées ndo tomam
lugar na superficie da Terra, mas em altitudes de cruzeiro de aproximadamente 8-12 km.
Nessas altitudes, as emissdes tém um efeito maior sobre as mudancas da composicao

atmosférica, causando efeitos quimicos e aerossdis relevantes para a forca climética.

A aviagdo civil tem sido um sector em forte expansdo que tem vindo a crescer de forma
constante desde o final de 1960, quando as viagens aéreas tornaram-se mais generalizadas e
economicamente acessiveis. A Unido Europeia (UE) definiu a meta de estabilizar as emissées
de CO, abaixo de 450 partes por milhdo por volume (ppmv), em 2050, gracas a "Contraccao
e Convergéncia" do quadro global, concebido pelo Global Commons Institute (GCI). Tem sido
argumentado que para esse ano, a contribuicdo da aviacdo para as emissées de CO, sera de
79%, o que colocaria as emissdes da aviacdo no topo das emissbes de CO, abrangidos pelo ETS
- Emissions Trading System da UE. Como consequéncia, o crescimento da aviagdo e as suas
emissdes inerentes ficariam como uma grande ameaga no esforgo global da UE em
reductes de gases com efeito de estufa. Em seguida, é claro que o sector da aviagao ira
tornar-se um grande problema num futuro proximo em relacédo a problemas ambientais. Além
disso, as limitagbes e regulamentacbes impostas pelas instituicbes governamentais irdo
afectar fortemente o futuro deste sector, bem como politicas de sucesso dos fabricantes de

aeronave.



2.2 Solucdes para o problema

2.2.1 Abordagem Conservativa

O actual desafio que a Humanidade enfrenta exigiu a inddstria aeronautica um menor impacto
ambiental, uma maior inovacdo tecnoldgica e produtos economicamente eficientes. Este
fendmeno tem-se traduzido na necessidade de reduzir as emissdes e 0s custos operacionais, e
ao mesmo tempo aumentar a fiabilidade através do desenvolvimento de novas solugdes

tecnoldgicas.

O uso de estruturas mais leves e eficientes faz parte destas novas solu¢cbes que o sector
aeronautico tem adoptado, através do uso de novos materiais e conceitos visando reduzir, em
particular, o peso da estrutura. Esta reducdo tera impacto na vida completa da aeronave uma
vez que reduz os custos operacionais e as emissdes de gases estufa. No entanto, a adopc¢éo de
novas solucdes neste sector é complexa requerendo uma abordagem multidisciplinar para
uma correcta avaliacdo do impacto nas fases de concepcdo, desenvolvimento, fabrico,

operacdo, manutencdo e fim de vida destas estruturas.

Esta abordagem mais conservativa contempla uma visdo que visa optimizar as aeronaves que
existem actualmente. Esta optimizacdo é possivel através da reducdo do peso; com a
utilizacdo de motores mais eficientes; e, com a alteracdo do perfil operacional da aeronave.

Vejamos cada uma destas possibilidades.

(i) Reducéo de Peso
Vérias iniciativas tém sido propostas para reduzir o peso estrutural e melhorar a eficiéncia,
principalmente focada em trés grupos: (i.1) novos materiais; e, (i.2) novos processos de

fabrico; e, (i.3) Lean Cabin Environment.

(i.1) Novos materiais

Um dos componentes mais pesados de uma aeronave € o motor, pelo que se justifica um
esforco de optimizagdo de eficiéncia estrutural e mecénica especialmente incidente sobre
este componente.

O motor de um avido é constituido por uma grande diversidade de materiais. Em geral, o
motor deve ser tdo leve quanto possivel, mas ao mesmo tempo alguns dos seus
componentes tém de suportar temperaturas e tensées extremas. Um motor é constituido pelo
compressor de baixa pressdo; compressor de alta pressdo; camara de combustéo; turbina; e o
invélucro que contém estes componentes. As laminas do compressor de baixa e alta presséo
sdo feitas de titanio; e, em alguns casos, a partir de superligas de niquel. Devido as altas
temperaturas, as ligas de niquel, resistentes ao calor, sdo as mais usadas na construcdo da

camara de combustéo e turbinas. A cobertura é feita a partir de folhas de aluminio moldado.



Em novos projectos de motores de aeronaves esta a ser usada uma maior quantidade de
materiais compdsitos, em especial de Kevlar [4].

Ao longo das Ultimas décadas o progressivo desenvolvimento dos motores aeronauticos deveu-
se, em grande parte, ao progresso dos materiais que apresentam uma grande resisténcia
mecéanica e sdo capazes de suportar temperaturas elevadas. O desempenho destes motores,
nomeadamente os turbojactos, turbofan e turbopropulsores, depende em grande escala da
temperatura que se desenvolve a entrada do primeiro andar da turbina. A continua aposta na
investigacdo e desenvolvimento em torno da descoberta de novos materiais, bem como o
aperfeicoamento de alguns que possam ja existir, devera permitir a utilizacdo de novas ligas
caracterizadas por uma elevada resisténcia mecéanica e a temperatura. A par deste
desenvolvimento de novas ligas, também o desenvolvimento de novos materiais para
aplicacdo superficial, designados por revestimentos, permitira atingir temperaturas mais

elevadas, protegendo os materiais-base dos efeitos da temperatura e da corrosao.

Um novo material de ceramica tem demostrado uma notavel resisténcia a altas temperaturas.
Este novo material pode resistir a temperaturas na casa dos 2000°C numa atmosfera inerte,
sendo que ainda suporta temperaturas de pelo menos 1300°C em contacto com oxigénio puro.
Os motores aeronauticos exigem materiais que sejam duraveis sob condicdes extremas. Esta
nova classe de material ceramico amorfo & superior aos materiais metalicos comumente
utilizados em aplicacdes com temperaturas elevadas. No futuro, os materiais de cerémica

podem substituir determinados materiais de alta temperatura. [4]

A adopcdo de novos materiais em estruturas aeronduticas primarias tem sido a grande
mudanca dos Ultimos anos em estruturas de aeronaves, 0 que pode levar a uma maior
eficiéncia estrutural, em termos de peso e reducdo de custos. A aplicacdo em massa
de materiais compdsitos na nova geragao de aeronaves de longo alcance € um exemplo desta
tendéncia. No entanto as estimativas iniciais de reducdo de peso nesses projectos pode ser
sub ou sobrestimada uma vez que o comportamento de novos materiais nas condi¢cbes de
servico de aeronaves carece de uma investigacdo mais aprofundada, ou seja, considerando
efeitos de escala, condigdes ambientais e comportamento a longo prazo. Além de novos
materiais na fuselagem, novos processos de fabrico foram surgindo de forma a melhorar,
igualmente, a eficiéncia da aeronave.

Devido a sua especial relevancia no ambito desta dissertacdo, abordaremos, ainda que de
forma superficial, apenas dois tipos de materiais, como € o caso dos materiais compdsitos e

ligas Leves.

Materiais Compositos
Os materiais compositos tém sido concebidos com o intuito principal de melhorar a eficiéncia

estrutural dos materiais tradicionais, ou seja optimizar mecanicas tensdes admissiveis e



rigidez. O factor primordial que motivou o desenvolvimento deste tipo de materiais foi a
necessidade de aumentar a eficiéncia estrutural através da reducdo da relacdo propriedade
mecanica/peso. Os constantes avancos tecnoldgicos permitem diminuir os custos de
processamento das matérias-primas, garantindo desta forma um melhor aproveitamento das
vantagens dos materiais ndo tradicionais.

Usualmente, um material compdsito € feito de diferentes materiais, que juntos actuam de um
modo diferenciado e sinérgico quando considerados de forma separada. Existe um vasto
ndmero de exemplos de materiais compésitos, tanto naturais como sintéticos. [5]

A definicdo mais abrangente de materiais comp0ésitos, que caracteriza a sua natureza é dada
por Mallick. De acordo com este autor, um composto € uma combinacdo de dois ou mais
materiais quimicamente diferentes, mas que apresentam uma interface entre eles. Os
materiais constituintes mantém a sua identidade no material compoésito, pelo menos a um
nivel macroscopico, mas a sua combinacéo fornece as propriedades do sistema e as diferentes
caracteristicas de cada componente, a matriz e o(s) reforco(s) [6].

Dito de outra forma, os materiais compésitos podem ser definidos como sendo misturas néo
soltveis de dois ou mais constituintes com distintas composices, estruturas e propriedades
gue se combinam e, em que um dos materiais garante a ligacdo, ou seja a matriz, e um outro
a resisténcia, denominado também por reforgo. O reforco é, em regra, mais resistente que a
matriz, e no caso de assumir a forma de fibra, permite que o material tenha capacidade de

resisténcia no sentido do carregamento. [7]

A componente do reforco apresenta-se sob a forma de fibras longas, curtas ou em particulas e
whiskers. A combinacdo dos materiais depende da aplicacdo especifica que se pretende do
material compésito e a relativa importancia de varios factores tais como a resisténcia a
corrosdo, rigidez, peso, propriedades electromagnéticas, resisténcia a fadiga, expansado
térmica, condutibilidade térmica, comportamento acistico e o acabamento final.

No geral, os constituintes do refor¢co dos materiais compoésitos proporcionam forca e rigidez,
mas também aumentam a resisténcia ao calor, corrosdo e condutividade. O reforco pode ser
feito para facultar todas ou apenas uma destas caracteristicas dependendo dos requisitos
exigidos pelo novo material. Para o reforco representar uma vantagem para o composito este
deve ser mais forte e rigido que a matriz. Por outro lado, uma boa interaccdo entre matriz e
reforco poderd ser garantida através da criagcdo de uma interface entre ambos que possa

adequar a rigidez do reforco com a ductilidade da matriz.

A matriz de um material composito deve, para além de manter a coesdo das fibras, garantir
as funcbes de protecc¢édo das fibras do meio envolvente; protecgéo das fibras do dano durante
0 manuseamento; distribuicdo do carregamento pelas fibras; e, redistribuicdo do

carregamento pelas fibras resistentes em caso de ruptura.



A componente da matriz apresenta algumas propriedades desejaveis, como o caso de
propriedades mecanicas, térmicas, quimicas, entre outras. Entre as propriedades mecanicas
destaca-se a resisténcia a traccdo elevada, ductilidade, resisténcia ao corte, tenacidade e
resisténcia ao impacto; das propriedades térmicas destaca-se a resisténcia a temperaturas
extremas, coeficiente de dilatacdo térmica préxima do da fibra e uma baixa condutividade
térmica; das propriedades quimicas destaca-se uma boa adesdo as fibras, resisténcia a
degradacdo em ambientes quimicamente agressivos e uma baixa absor¢do de humidade; por
fim, a componente matriz apresenta outras propriedades como o baixo custo e a solidificacao
ou curas rapidas. A componente matriz pode assumir-se como um metal, um polimero ou
ceramico, que confere estrutura ao material compésito preenchendo os espacos vazios que

ficam do reforco e mantendo-0 na sua posic¢éo.

O grupo dos compésitos que mais se tem destacado, tanto em termos de desempenho como
em campo de aplicacbes € o de matriz polimérica (PMC - Polymer Matrix Composites),
geralmente constituidos por uma resina polimérica como fase matriz, e fibras como reforco.
Este grupo de materiais encontra-se dividido em dois, dependendo, a sua classificacdo do tipo
de matriz: estes podem ser termoplasticos ou termoendureciveis. A principal diferenca entre
estes dois plasticos é que os primeiros quando voltam a ser aquecidos podem adquirir outra
forma, enquanto os segundos uma vez arrefecidos a sua forma ndo se altera. Os
termoplasticos apresentam a vantagem de amolecerem, em vez de se fundirem durante o seu
aquecimento, voltando a endurecer ap0s o seu arrefecimento. Estes processos sdo totalmente
reversiveis e podem ser repetidos um determinado namero de vezes. Esta propriedade dos
termoplasticos facilita aplicacGes em técnicas convencionais de compressdo para moldar
compositos. Além disso, os termoplasticos sdo relativamente moles e ducteis, e podem ficar
num determinado estado durante longos periodos de tempo, o que torna estes materiais
muito flexiveis. Resinas reforcadas com termoplasticos tém vindo a distinguir-se como um
grupo importante de compositos. Muitas investigacdes nesta area tém sido feitas,
nomeadamente no que respeita ao melhoramento das suas propriedades de modo a obter
maiores vantagens funcionais, largamente usadas em aplicacbes aeronauticas, sobretudo
quando aplicadas em revestimentos de motores. Os polimeros sdo usados na mais ampla
diversidade de aplicac6es dos compésitos uma vez que apresentam propriedades mecanicas
vantajosas a temperatura ambiente, baixo peso, bem como processos de fabrico faceis e com

um custo reduzido.

As propriedades dos compoésitos de matriz polimérica podem variar largamente dependendo
dos tipos de matrizes e reforcos utilizados e das varias combinacfes dos mesmos. As suas
principais desvantagens residem na impossibilidade de trabalho a altas temperaturas, a
instabilidade dimensional devido aos elevados coeficientes de expansdo térmica, a

sensibilidade a radiacdo e, em alguns casos, a absorcdo da humidade ambiente. Os trés

principais tipos de fibras sintéticas que se usam para reforcar materiais poliméricos sédo:



vidro, aramida e carbono. As fibras de vidro sdo de longe o reforco mais usado e o mais
barato.

Uma outra propriedade muito conveniente para aplicacdes aeronduticas e aeroespaciais dos
compositos € a sua capacidade de atenuar vibragdes. Por exemplo, a capacidade de atenuar
vibragdes dos compdsitos de matriz polimérica é semelhante a do ferro fundido, o que é

relativamente bom.

O inicio do desenvolvimento dos compésitos de matriz metalica deu-se em meados da década
de 60 com a producéo de fibras de boro e de carboneto de silicio para reforcar metais leves,
particularmente ligas de aluminio. Actualmente, muitos compdsitos de matriz metélica estéo
ainda em fase de desenvolvimento, mas néo tédo intensamente como os de matriz polimérica.

Os compositos de matriz metalica, juntamente com ao aluminetos de titanio apresentam-se

como adequados para pecas de turbina.

Um terceiro tipo de materiais compositos recorre a matrizes ceramicas. O crescimento de
compositos de matriz ceramica tem ficado aquém de outros, principalmente devido as altas
temperaturas envolvidas nas etapas de fabrico, sendo necessaria a utilizacédo de reforcos que
as suportem. Os principais tipos de compdsitos de matriz ceramica, de acordo com o tipo de
reforgo usado sdo: os de fibras longas ou continuas, os de fibras curtas ou descontinuas e as
particulas. As duas principais variedades de fibras longas que tém sido usadas nos compdsitos
de matriz cerdmica sdo as de carboneto de silicio (SiC) e as de 6xido de aluminio (Al203).
Para as fibras curtas e particulas é utilizado o carboneto de silicio (SiC). Os materiais
compositos de matriz ceramica sdo inerentemente resistentes a oxidacao e a deterioracao sob
temperaturas elevadas. Este género de compdsitos apresenta-se, cada vez mais, como 0

futuro dos materiais na construcdo de motores na aviagdo [8].

Ligas Leves

Como ja se disse, a reducdo do peso estrutural € uma das principais formas de melhorar
a performance de uma aeronave. A utilizacdo de materiais mais leves e/ou mais
fortes permitem um maior alcance e velocidade, contribuindo para reduzir os custos

operacionais. [9]

As ligas metalicas apresentam duas vantagens, por um lado, nestas ligas pode-se controlar as
percentagens dos seus constituintes, o que resulta numa panoplia de possibilidades para a
composicdo qualitativa e quantitativa destas ligas, por outro lado, pode-se realizar a adicao
de diferentes componentes, o que conduz a propriedades bastante diferentes das originais.
No seio deste grupo surgem as ligas leves, enquanto ligas metalicas ndo ferrosas. Dentro deste
grupo pode-se considerar as ligas de aluminio, magnésio, titanio e berilio. As ligas leves

comportam em si algumas caracteristicas importantes, como resisténcia a corrosao e ao

desgaste em grande parte das aplicac6es; alta condutividade eléctrica; apresentam um peso
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reduzido, como as ligas de aluminio e magnésio; resisténcia a médias ou altas temperaturas;

boa resisténcia e rigidez; contudo, sdo mais caras que as ligas ferrosas, no geral.

O aluminio é o metal mais abundante na crosta terrestre, o seu processamento é caro, mas €
um dos materiais mais usados hoje em dia. Algumas ligas possuem uma resisténcia mecéanica
superior a certo tipo de acos. As Ligas de aluminio apresentam algumas propriedades, como
uma baixa densidade; boa condutividade térmica e eléctrica; elevada resisténcia especifica;
grande ductilidade; facil maquinagdo, fundicdo, soldadura e processamento em geral; boa
resisténcia a corrosdo; e, apresenta um custo moderado. Por estes motivos, as ligas de

aluminio sdo bastante utilizadas na indUstria aeronautica.

O magnésio é o mais leve dos metais estruturais, sendo o 3° metal mais abundante na crosta
terrestre, e 0 seu processamento é caro. Este metal é fraco quando esta em estado puro, mas
torna-se bom quando forma ligas com outros metais. As ligas de magnésio sdo caracterizadas
pela baixa densidade que leva a uma resisténcia especifica alta, a densidade do magnésio € a
mais baixa em relacdo a todos os metais estruturais; elevada condutividade térmica por
unidade de volume; capacidade de amortecimento elevada que conduz a uma elevada
resisténcia ao impacto; boa maquinabilidade; soldavel, e, uma grande estabilidade
dimensional. O magnésio disputa com o aluminio a sua utilizacdo em aplicacbes que
requeiram metais com uma baixa densidade. Contudo, as ligas de magnésio apresentam
alguns inconvenientes, como o facto de serem caras; dificeis de vazar, ou seja necessitam de
atmosferas protectoras; resisténcia mecanica limitada; susceptiveis a corrosao galvanica; e,
baixa ductilidade a temperatura ambiente. Estas ligas sdo usadas onde a necessidade de um
peso leve é considerado importante, como por exemplo, em componentes de motores,

fuselagem e em trens de aterragem de uma aeronave.

O titanio é um metal relativamente recente, tendo surgido nos anos 50, apesar de ser um
metal abundante este acarreta um custo de processamento elevado. As ligas de titanio sdo
caracterizadas por uma excelente resisténcia a corrosdo abaixo de 550°C, acima de 550°C
estas ligas apresentam uma baixa resisténcia a corrosdo e a fluéncia; alto ponto de fuséo; boa
resisténcia a fadiga; boa resiliéncia; apresentam uma baixa densidade (4.5ton/m®) (entre o
aluminio e o ago); e, elevada resisténcia mecénica. Devido a grande resisténcia especifica,
este tipo de ligas é utilizado, frequentemente, na indUstria aerondutica, em motores a jacto

(estrutura e componentes) e em pas e discos de compressores.

O berilio € um material de grandes contrastes, extremamente reactivo e sensivel a impurezas
e com um custo elevado. As ligas de berilio séo caracterizadas por uma alta rigidez em estado
puro; apresentando uma rigidez especifica superior ao aluminio, magnésio e titanio; uma

temperatura de fusdo proxima do aco; uma auséncia de ductilidade a temperatura ambiente;
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grande ductilidade a 400°C; fraca soldabilidade; maquinagem dificil; e, excelente
estabilidade dimensional. Este tipo de material é usado na indUstria aeronautica. [10]

As ligas de berilio sdo usadas em componentes de aeronaves de forma a assegurar o
funcionamento fidvel do equipamento vital e visando também aumentar a eficiéncia de
combustivel. Na aviacdo comercial, as buchas do trem de aterragem e os rolamentos sdo
feitos de cobre-berilio. Quando essas pecas apresentam uma maior quantidade de cobre-
berilio, quando comparado com materiais alternativos feitos de bronze, os rolamentos
tornam-se menores e mais leves. O berilio € um componente crucial na tecnologia de
navegacdo, como por exemplo em Sistemas de Posicionamento Global (GPS). Estes sistemas

sdo utilizados para controlo de trafego e vigilancia aéreo. [11]

Visdo comparativa - Materiais compositos vs Ligas leves

Os compdsitos, materiais sintéticos feitos a partir de uma engenharia avancada, estdo a
retirar rapidamente o lugar dos metais nas aeronaves, uma vez que sdo mais leves, mais
duraveis e sofrem uma menor corrosdo. A Boeing estd a usar massivamente materiais
compdsitos no seu novo 787 Dreamliner. Dos compositos destaca-se a reducdo de peso e a
auséncia de perda de resisténcia e rigidez, o que resulta numa diminuicdo de consumo de
combustivel e um aumento da carga Util. Os compésitos podem ser caros e dificeis de
produzir. Além disso, a maneira como eles se comportam em condi¢cbes de solicitacdo

extrema impostas pelos voos é menos conhecida que a dos metais.

Por seu turno, as solucdes metalicas, como as ligas leves, podem oferecer uma economia de
peso, até aos 30% (quando comparado as ligas metalicas atuais), gracas a sua baixa densidade
e resisténcia. Estas ligas leves sdo totalmente reciclaveis, o que por um lado, reduz custos, e,
por outro favorecem o meio ambiente. A introducdo das ligas leves na concepcdo de uma
aeronave veio trazer uma economia de peso semelhante a dos compdsitos, mas com menos
desvantagens. O aluminio € um dos metais ndo ferrosos mais usados sendo totalmente
reciclada. Os compdsitos sdo normalmente mais dificeis de reciclar que os metais, uma vez
gue se torna complicado separar a fibra de carbono e o plastico. Actualmente é possivel fazer
uma escolha dos materiais componentes das ligas adequada ndo s6 as necessidades, como
também a rentabilizacdo e reutilizacdo das mesmas. Desta forma, ao compreender-se a
importancia das ligas metalicas, é fundamental existir uma gestdo racional e sustentavel dos

recursos naturais que o homem tem a sua disposicéo.
(i.2) Novos Processos de fabrico
Enquanto novos processos de fabrico iremos abordar, pela sua relevancia actual, dois métodos

distintos: Friction Stir Welding e os métodos de fabrico através de Compositos 3D.

O processo de Friction Stir Welding tem verificado um crescimento colossal durante as

ultimas duas décadas com aplicacBes em diversos dominios da industria, tais como naval,
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automoével, aeronautica e aeroespacial. O FSW é um processo de juncao relativamente novo
qgue foi originalmente desenvolvido e patenteado pelo Welding Institute of Cambridge, em
Inglaterra. Desde 1993 este novo processo de fabrico tem sido estudado e demonstrado por
investigadores, apresentando-se como o processo de soldagem mais atraente em estruturas no
ramo da aeronautica, para produzir juntas com excelente propriedades quando aplicados as
ligas de aluminio e compositos de matrizde metal. O FSW pode ser melhor descrito em
termos convencionais como uma combinacdo de extrusdo e forjagem de metaisa

temperaturas elevadas. [12]

Este processo é considerado um processo de estado sélido (ou semi-sélido) que une de forma
integral placas ou folhas, misturando-os ao longo de uma linha de solda sem fusdo, néo
requerendo necessidade de gas de blindagem ou de metais de enchimento. Contudo a
introducdo dos processos de soldagem na industria aeronautica apresentava diversos
obstaculos relacionados com a perda de propriedades mecanicas, devido a grande entrada de
calor; o controlo de defeito (confiabilidade do processo); e, por Gltimo relacionado com a
impossibilidade de soldar ligas endurecidas, como AA2024. Algumas destas questfes sdo
atenuados com a aplicacdo de novos processos de unido que exigem entrada de menos calor e

sdo mais confiaveis. [13]

O conceito principal deste processo consiste numa ferramenta ndo consumivel rotativa que é
inserido nas extremidades adjacentes de folhas ou placas a serem unidas sendo atravessadas
ao longo da linha de junta. Neste processo, a ferramenta de soldagem é composto apenas por
um pino e um ressalto que podem ser integrados numa Unica peca. Comparando este processo
de soldagem com outros processos de soldagem tradicionais este apresenta varios beneficios,
nomeadamente mecanicos, econémicos e ambientais. No ambito dos beneficios mecanicos,
este processo apresenta uma baixa distorcdo de soldagem e boa estabilidade dimensional,
baixa tensdo residual; diminui o risco de fissura a frio; permite soldar todas as ligas de
aluminio, bem como diferentes ligas e materiais; melhora a forca conjunta (estatica e de
fadiga); e, ndo apresenta nenhuma extremidade fruto do material de enchimento. E um
processo mecanizado que apresenta boa aparéncia superficial. O FSW permite, em termos de
beneficios econémicos, uma utilizacdo de materiais melhorados, sem desperdicio e com
possibilidade de placas de soldagem com diversas espessuras; um baixo consumo de energia;
uma reducdo do peso da aeronave, o que permite a redugdo do consumo de combustivel nas
estruturas de transporte; diminui o tempo de processamento, sendo um processo de
confianca, uma vez que a taxa de defeito é relativamente baixa; e, este processo ndo tem
consumiveis, como os materiais de enchimento ou o gas de protecgdo. A reducéo do peso da
estrutura consegue-se através da aplicacdo de novos materiais, como é o caso das ligas leves
de aluminio e magnésio, e que apresentem uma elevada resisténcia especifica. Contudo novos
usos ficam muitas vezes limitados pela dificuldade que esses materiais apresentam de unido.

As ligas de aluminio e de magnésio apresentam-se como sendo as opg¢des naturais em fungéo
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dos baixos valores de densidade que apresentam, além de apresentarem excelentes
possibilidades de reciclagem e uma capacidade em ser moldado por uma ferramenta
mecéanica ou manual. Esta reducdo de peso significa uma reducé@o dos custos operacionais nas
aeronaves comerciais, que podera justificar o investimento inicial de producéo.

Por fim, este novo processo de fabrico apresenta beneficios ambientais, uma vez que néo séo
necessarios gases de proteccao, logo ndo sao libertos gases; diminui o consumo de energia no

processo; e, na maioria dos casos, ndo necessita de solventes.

No entanto, o FSW também apresenta alguns inconvenientes que podem originar o embargo
da sua implementacdo em certas aplicacdes, como por exemplo: apesar de produzir pecas
para diversos fins e com alguma diversidade de geometrias torna-se necessario que uma das
pecas seja de forma cilindrica; um dos materiais devera ser plasticamente deformavel para se
soldar; outra desvantagem € o elevado custo das maquinas necessarias.

Na maioria das situagfes estas desvantagens podem ser superadas com a criagdo de novos
conceitos ou mesmo com modificacdes no principio basico subjacente a este processo. Sendo
o Friction Stir Welding uma técnica ainda emergente o desenvolvimento de novos conceitos
de desenho, beneficiando deste processo, vai ajudar a sua adopcdo em diversas aplicacdes.
[14]

Em relacdo aos compésitos 3D, recentemente, duas das maiores empresas do ramo da
aeronautica, Airbus e Boeing, adoptaram este tipo de material compdsito na concepcao das
suas aeronaves, visando reduzir de forma significativa o peso estrutural da aeronave. Esta
tendéncia regista-se ndo s6 em estruturas secundarias, como cuUpulas de radar e superficies
de controlo, mas é igualmente utilizado em estruturas de suporte de carga primaria.

Os materiais compdsitos reforcados com fibras, ou também denominados por compésitos 3D,
apareceram devido a necessidade de responder a um aumento simultdneo de resisténcia e
tenacidade nos materiais homogéneos. Este tipo de material €, pois, um material em que
fibras de comprimentos, de orientacdo e de teor volumétrico variaveis sdo aglomeradas por
um segundo elemento, o qual é designado por matriz que assegura a distribuicdo das cargas
por todas as fibras permitindo que estas trabalhem em funcdo umas das outras.

Estes materiais podem ser distinguidos em duas grandes familias, tendo em conta a sua
aplicacdo: plasticos reforcados com fibra de vidro e compésitos avancados. Os primeiros sao
utilizados na generalidade das industrias, os segundos usam fibras de elevado teor de
elasticidade e grande resisténcia, como é o caso do carbono e aramidas. Este tipo de
compodsito tem a sua utilizagdo na industria aerondutica limitada devido ao seu elevado custo.
[15].

Para se tirar o maximo partido destes materiais compoésitos torna-se necessario reconhecer,

desde o inicio que estes se comportam de uma forma inteiramente diferente quando

comparados com os materiais compésitos monoliticos e 2D. [16] Os materiais da estrutura dos
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compositos 3D podem ser criados de modo a que as fibras sejam colocadas em direccbes
preferenciais, de acordo com a tensdo maxima; a utilizacdo destes reforcos téxteis permite a
obtencdo de uma melhor relagdo de peso/resisténcia, quando comparados com 0s materiais
classicos, como o aco; estas matérias téxteis mantém a sua total integridade e o seu
comportamento sob condigbes extremas, por exemplo, num ambiente exterior ndo corrdi e
ndo altera as suas dimensdes quando esta em contacto com diversas temperaturas, ainda que
sejam significativas, e, nem se apresentam sensiveis aos campos electromagnéticos. Estas sao
algumas das vantagens que este tipo de material compésito apresenta. Os compésitos 3D nado
sdo apenas bonitos, também tém potencial para mudar aformacomo as aeronaves e
outras estruturas complexas sdo construidas. A inddstria aeronautica foi pioneira no uso
destes compositos nas suas aeronaves.

Contudo este aumento de utilizagcdo de material compdsito 3D também apresenta algumas

desvantagens, como é o caso dos custos de producdo, uma fraca resisténcia ao calor e

problemas com a sua reciclagem. [17]

(i.3) Lean cabin environment
Modernas iniciativas da inddstria aeronautica tém sido implementadas um pouco por todo o
mundo existindo hoje em dia diversas maneiras de se minimizar o consumo de combustivel.
O método mais simples de reduzir o consumo de combustivel de uma aeronave € reduzir o seu
peso. A fisica cuidara do resto: ao longo de uma mesma distancia uma aeronave mais leve ira

gueimar uma menor quantidade de combustivel.

Uma medida de reducédo de peso tem sido a de reduzir as quantidades de agua potavel e de
determinados produtos para o consumo realizado nos avifes, dependendo do destino, ao invés
de carregar a aeronave de forma desnecessaria, aplicando os mesmos parametros em todas as
rotas.

Por parte das companhias aéreas, diversos procedimentos tém sido adoptados de forma a
superar este problema, como por exemplo, diminui¢cdo do arrasto da aeronave; lavagem do
motor; utilizacdo de pneus mais leves; quantidade de agua potavel transportada; utilizacéo
do Sistema APU (Auxiliary Power Unit); peso do recipiente da carga; quantidade de
combustivel extra transportado; indice de custo variavel?; e, peso reduzido dos itens de

catering.

A rugosidade na superficie exterior da aeronave aumenta o arrasto logo aumenta o consumo

de combustivel. Manter a superficie externa da aeronave limpa e sem defeitos, tais como

2 Somatorio dos custos de manutencdo da aeronave/hora; custo de voo e da tripulagdo/hora, mesmo
para tripulagdes com salarios fixos, uma vez que o tempo de voo influencia o custo total da tripulacéo;
e, custo da propriedade das aeronaves ou arredamento das mesmas para voos extras/hora, ndo é
necessariamente um custo fixo, mas é possivelmente uma fracéo variavel do mesmo
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pintura lascada, arranhfes e selos danificados permite uma diminuicdo do arrasto e,
consequentemente, uma reducdo do consumo de combustivel.

A lavagem do motor de forma regular com agua remove a sujeira acumulada. A lavagem
efectuada dentro dos motores da aeronave permite uma utilizagdo mais racional e eficiente

do combustivel a utilizar.

Outra medida implementada diz respeito a utilizacdo de pneus mais leves, sendo que estes
ndo deverdo diminuir o seu tempo de vida, seguran¢a, desempenho ou servi¢co, e que nao

contenham um custo adicional.

Utilizar os recipientes de agua potavel para operar nas aeronaves com as quantidades
necessarias, consoante seja necessario para um voo curto ou voo longo, permite reduzir o
peso da aeronave. A primeira etapa é analisar o uso da agua e determinar a quantidade
realmente necessaria. Um pouco de agua extra é adicionada para se certificar de que néo se
registara escassez de agua durante o voo. Esta medida previu reduzir o peso em 100 kg por

aeronave, o que provoca uma reducao no consumo de combustivel.

Uma outra via passa pela reducdo na utilizagdo de Auxiliary Power Unit - APU (unidades de
poténcia auxiliar) nas aeronaves. Um APU é um pequeno motor de turbina a gas que fornece
energia eléctrica e ar comprimido. E utilizado para iniciar os motores de propulsio principal,
fornecer ar pressurizado para os sistemas de controlo ambiental da aeronave, fornecer
energia eléctrica para a iluminagdo da aeronave e fornecer, em caso de emergéncia,
alimentacdo energética durante o voo. Este sistema fornece as aeronaves electricidade,
aquecimento e ar condicionado, quando esta em pista e ndo esta ligado a energia em terra.
Esta medida tem sido dificil de implementar, ainda que se continue a monitorizar e a tentar
reduzir o seu uso. [18]

O peso do recipiente da carga é, habitualmente, pesado. Estas unidades de carga servem para
armazenar itens da tripulacdo, bagagem dos passageiros e carga de itens variados.
Existem dois tipos destes recipientes de carga, um é usado para bagagem e outro para carga.
Reduzir o peso do recipiente da carga permite reduzir o consumo de combustivel, uma vez

gue o peso final da aeronave tem grande influéncia na quantidade de combustivel utilizado.

A determinagdo da quantidade de combustivel extra utilizado como reserva em cada voo
mostra-se crucial, uma vez que nao estando estabelecido a quantidade extra de combustivel
necessario cada piloto utiliza uma quantidade estimada por si, uma vez que ndo existia um
sistema que estimasse, de forma precisa, as necessidades de combustivel para cada voo. A
ndo utilizacdo de combustivel extra permite efectuar uma poupanca no peso final da

aeronave, e consequentemente, uma poupanga no consumo de combustivel.
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A introducdo de indices de variaveis de custo para o planeamento do voo, com o sistema de
estimativa de combustivel necessario - FWZ, que leva em conta o tipo da aeronave bem
como o seu destino passando a ser usado para todos os destinos de todas as aeronaves
permite que muitos avides sejam operados segundo velocidades mais baixas. Isso reduz o
consumo de combustivel e as emissdes de gases poluentes.

A medida de reduzir o peso dos itens de catering procura reduzir o peso dos itens da
restauracdo, mas sem comprometer o conforto do cliente. Estes itens dizem respeito a
materiais diversos, como bebidas, jornais, revistas, cobertores, ou seja, todo o material
essencial para ir ao encontro das necessidades do cliente, bem como do seu conforto. As
mudancas ao nivel dos itens a ter no interior da aeronave deverdo ser feitas de forma a
selecionar material leve e analisar de forma detalhada as quantidades de itens diversos, de
modo que apenas as quantidades necessarias sejam utilizadas. Reduzir o peso com estes itens
permite reduzir o custo do combustivel.

Todas estas alteracfes efectuadas de forma articulada afectam positivamente os custos com o
combustivel e 0 meio ambiente. As medidas apresentadas permitem reduzir o consumo de
combustivel de forma substancial, bem como os custos dai decorrentes. Os beneficios serdo
ainda maiores quando o preco do combustivel de aviacdo sobe. Reduzindo o consumo de
combustivel de forma consideravel o resultado ndo se verifica s6 em termos de reducgdo dos
custos com o combustivel, mas também € uma reducédo significativa das emissdes para o

ambiente.

Por seu turno, os passageiros podem facilmente contribuir para esta reducédo do peso final da
aeronave. Viajar mais leve significa uma economia de combustivel. Por exemplo, um pacote a
menos, um par de sapatos a menos, comprar um livro no seu destino em vez de o fazer antes
de sair, usar garrafas menores - e alguns milhdes de passageiros mais tarde, muitos quilos
serdo reduzidos, uma menor quantidade de combustivel sera consumido e as emissdes de CO,

terdo sido evitadas.

Em termos de manutencdo de aeronaves, existem diversas medidas, algumas relativamente
baratas, que podem produzir uma economia de combustivel. Por exemplo, uma pintura
lascada ou um simples arranhdo pode afectar a aerodindmica de um avido. Efectuar reparos

imediatos podem fazer uma grande diferenca.

(in)Utilizacdo de motores mais eficientes

O horizonte da ACARE tem como objectivo para as aeronaves que estas reduzam para metade
o ruido que produzem; as emissGes de diéxido de carbono (CO,); reduzir em 85% a poluicédo
por o6xidos de azoto (NO,), em relacdo aos niveis de 2000. Em 2050 as metas, no que respeita

ao ruido, CO, e NOy, a atingir serdo elevadas para os 65%, 75% e 90%, respectivamente.
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Em 50 anos, desde os primeiros jactos comerciais, o ruido dos motores ja se reduziu 75% e o
consumo de combustivel em cerca de 80%. O CO, tornou-se também um inimigo a abater, por
outra razdo: as alterac@es climaticas.

O aumento da frota aérea é outro problema. Segundo a ICAO, o nimero de avifes disparara
para 47.500 em 2036, mais do dobro do que os 18.700 de 2006.

Os Estados Unidos, Europa, Japdo, Canada e Russia tém vindo a desenvolver iniciativas que
anseiam pela conquista de solucBes para as crescentes preocupacfes ambientais e com o
preco dos combustiveis que cada vez mais assola 0 mundo, nascendo assim uma necessidade
de se criar e desenvolver um motor mais eficiente e “mais verde”, ou seja, que reduza o
impacto ambiental através da reducao das emissGes de gases, €, que minimize o consumo de
combustivel mantendo o mesmo rendimento da aeronave. Melhorar o desempenho tipico

traduz uma maior eficiéncia estrutural, o que resulta em peso reduzido.

As solucBes para a obtencdo de um motor que seja mais eficiente passam por revestimentos
de proteccédo; melhorias no motor a jacto actualmente existente, através de uma optimizacao
do sistema de propulsédo e adopcédo de uma tecnologia de combustdo avancada; e, a utilizacdo

de materiais que sejam mais leves e reciclaveis.

O aumento de eficiéncia e confiabilidade dos motores provavelmente sera alcangado como
resultado de uma aplicacdo de revestimentos de proteccdo no motor e através de uma
reducdo consideravel dos seus custos de producdo. A nova tendéncia no desenvolvimento do
sistema de revestimento ira incluir, provavelmente, um depdsito multicamadas, gradiente e
revestimentos modificados, cujas propriedades ird superar os revestimentos actuais. [19]

Este revestimento é o que envolve as pecas, nomeadamente as laminas de turbina, laminas
de compressores e em pecas de camaras de combustdo de motores, com ligas a base de

niquel. Este revestimento visa ser mais resistente ao calor e a eroséo e corrosao.

A introducdo de melhorias no motor a jacto passa pela optimizacdo do sistema de propulsdo e
a utilizacdo de uma tecnologia de combustdo avancada. A evolucdo na area da propulsdo tem
sido uma constante ao longo dos anos. Os primeiros jactos impulsionavam o avido s6 com 0s
gases expelidos pela cAmara de combustdo, através de um fluxo estreito e rapido. Depois,
deram lugar aos turbofan, em que parte da energia da combustdo fazia girar um rotor
secundario, mais largo - que é o primeiro conjunto de pas rotativas que se encontram a
entrada do motor. Uma vez que, quanto maior for o didmetro desta sec¢do, menos
combustivel é consumido e menor € o ruido, torna-se mais eficiente mover um fluxo maior de
ar, mais devagar. A utilizagdo de combustiveis alternativos, bem como melhorias tecnolégicas
adicionais irdo ser necessarias, em curto prazo. O uso de combustiveis alternativos apresenta
um grande potencial, mas estdo ainda longe no horizonte. Os biocombustiveis comecam a

despontar, também, como uma potencial solucéo.
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A tecnologia de combustdo avancada é outra solucdo encontrada no seio das melhorias do
motor a jacto actualmente existente. As maiores esperancgas de reducdo das emissdes de CO,
estdo depositadas num sistema de “rotor aberto”, em que a cobertura do rotor externo é
eliminada, expondo duas hélices em contra-rotacdo. A utilizacdo de um motor de “rotor-
aberto” esta a desenvolver-se no ambito de uma nova geracdo de motores turbofan, ainda
gue mais eficientes do que os motores actuais. Este sistema é um grande passo tecnolégico,
apesar da ideia ndo ser nova, outros fabricantes de motores - como a General Electric e a
Pratt & Whitney - ja tinham desenvolvido modelos semelhantes na década de 1980,
fortemente pressionados pelo aumento dos precgos do petréleo. Contudo, os pregos registaram
uma descida e os projectos foram colocados de lado, antes de vingarem no mercado. Visando
construir aparelhos mais leves, a tecnologia de “rotor aberto” é das mais promissoras, com
uma possivel reducdo em 15% das emissbes de CO,. Tratando-se de um motor a jacto, mas

com duas hélices exteriores em contra-rotagao.

Outra solugdo para a obtencdo de um motor mais eficiente reside na utilizacdo de materiais
mais leves e reciclaveis. Os materiais poderdo ter sensores para monitorizar a estrutura da
aeronave, reduzindo a necessidade de inspecc¢des periddicas. A utilizacdo de novos tipos de
aluminio que apresentem uma baixa densidade também se apresenta como uma solucéo
viavel. A optimizacdo da montagem e desmontagem das diversas pecas, bem como a sua
reciclagem é outro objectivo.

Como ja foi referido, a criagdo de novos compositos esta a ser desenvolvida, de modo a
tornar os avides mais leves. A criagdo de componentes de compdsitos de matriz ceramica sao
uma caracteristica essencial da proxima geracdo de motores a jacto para aeronaves regionais
e jactos executivos devido a sua baixa massa e maior durabilidade e resisténcia ao calor.
Estas caracteristicas significam que os motores precisam de menos ar para a refrigeracéo, o
gue melhora a eficiéncia geral do motor. As pecas de ceramica irdo preencher muitas areas
da seccdo quente do motor, incluindo pas de turbina de alta e baixa pressdo, bordas da

turbina e invélucros dos combustores.

(iii) Alteracéo do perfil operacional da aeronave

Tendo como ponto de partida uma necessidade de reduzir o consumo de combustivel das suas
aeronaves, diversas companhias aéreas adoptaram algumas medidas de forma a superar o seu
problema, como por exemplo a optimizagdo do plano de voo; o dilema entre voos curtos e
voos longos; a utilizacdo das tecnologias de informacdo e comunicacdo (TIC); a navegacéo

aérea; e, o0 uso de um sé motor durante a manobra de taxiing. [20]

As operacdes de optimizacdo, nomeadamente a optimizacdo do plano de voo, por parte das
companhias aéreas tém sido um factor na melhoria dos niveis de eficiéncia de combustivel. A
utilizacdo de rotas mais pequenas traduz-se numa diminuicdo do tempo de voo e,

naturalmente, num consumo menor de combustivel. A adopcédo de novas técnicas de gestéo
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poderda também aumentar o nimero de passageiros por cada voo, 0 que consequentemente
origina uma eficiéncia de combustivel de cada lugar a bordo. Flexibilizar a utilizacdo das
diferentes aeronaves de cada companhia aérea também permite uma melhor eficiéncia, por
exemplo, a capacidade destas em usar avides menores de dois motores em rotas maiores
significa que os passageiros podem agora voar diretamente entre cidades de médio porte, em

deterimento da necessidade de realizar escalas em hubs mais pequenos. [21]

Os desafios que se colocam a criacdo de um sistema de Gestdo do Trafego Aéreo (ATM - “air
traffic management™) global sdo bastantes complexos, mas ndo intransponiveis. Superar o
desafio politico de soberania de todo o espaco aéreo é o primeiro problema que se coloca,
uma vez que 0 espago aéreo europeu, por exemplo é incrivelmente complexo e fragmentado,
o que desenvolve rotas em torno das voltas das diversas fronteiras nacionais. Cada uma destas
rotas significa voar mais longe, consumir uma maior quantidade de combustivel quando

comparada com aquela que realmente precisa. [21]

Aparte de tudo isso, as TIC também tém dado uma importante ajuda na redugdo do consumo
de combustivel, uma vez que permitem efectuar um planeamento dos voos e rotas de forma
eficiente. Realizar um plano de voo na verdade é um procedimento complexo que deve ter

em consideragdo um ndmero significativo de variaveis. [22]

O trafego aéreo de passageiros e mercadorias tem registado uma tendéncia de crescimento ao
longo dos ultimos anos, gracas as prespectivas econémicas positivas se terem sobreposto aos
niveis de depressado provocados pela crise financeira mundial despoletada em 2009. [23]

No seu relatdrio anual o ICAO afirma “que o crescimento substancial do trafego é um reflexo
das melhores perspectivas econdémicas no mundo inteiro” tendo-se registado um aumento de
6,3% de passageiros em 2010 quando comparado com o ano anterior. Devido ao alargamento
geografico da UE a Europa continua a beneficiar da capacidade das transportadoras de baixo
custo visando expandir os seus mercados ponto-a-ponto.

Até recentemente, o trafego aéreo tem sido gerido pelo encaminhamento aeronaves em rotas
pré-determinadas. O espaco aéreo € dividido por diferentes sectores de controlo. O piloto
regista, antes de um voo, o seu plano onde delineia a rota planeada para a aeronave.
Aspectos como a altitude em que o avido ira voar e a hora em que 0 mesmo vai passar por

diversos sectores sdo acordados com o controlo de trafego aéreo. [20]

As companhias aéreas tém desde ha alguns anos vindo a experimentar o uso de um motor
para executar a manobra de taxiing. A iniciativade implementarum s6 motor de
taxiing entre o hangar e a pista &, sempre que possivel, posta em pratica, apesar de nao ser
permitida em todos os aeroportos, nem em algumas condicées meteoroldgicas. O uso de um
s6 motor taxiing € pensado para ser seguro e viavel. Esta pratica ajuda a poupar combustivel

e a proteger o ambiente. [21] Usando esta técnica, uma companhia aérea economiza, em
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média, pelo menos 1,5 milhdes de litros de combustivel por ano. Apesar dos beneficios desta
técnica existem ainda métodos que se apresentam como sendo mais eficientes para
movimentar uma aeronave em torno de um aeroporto. [20]

O aumento do numero de rebocadores de aeronaves € um método que esta disponivel. Estes
poderéo ser ligados a roda do nariz da aeronave e utilizados para rebocar esta entre a pista e
o terminal. Actualmente, este método esta a ser analisado recorrendo ao uso de um sistema
semi-automatizado. Desenvolver este método numa solugdo global é complexo uma vez que
as operac6es aeroportuarias diferem muito em tamanho. [20] A companhia aérea EsayJet ira
colaborar na concepcdo de um sistema eléctrico taxiing “verde”. Este sistema inovador
permite que aeronaves em taxiing ndo necessitem de usar os seus motores, hem tenham que
recorrer ao uso de um rebocador para manobrar a aeronave em torno do aeroporto. Os
primeiros testes operacionais estao previstos para o inicio de 2013, o que provoca que ainda
ndo estejam determinadas as estimativas de poupanca de combustivel e das emissdes que
podem ser atingidas, bem como quantificar outros beneficios. Este sistema eléctrico “verde”
ird usar Unidades de Poténcia Auxiliar (APU) da aeronave para alimentar os seus motores nas

rodas principais. Cada uma das rodas sera equipada com um sistema electromecanico. [19]

2.2.2 Abordagem Revolucionéria

Esta abordagem contempla alteracgdes significativas no projecto da aeronave. Iremos agora
explorar 0s conceitos que actualmente se encontram em fase de estudo, destacando-se o
conceito BWB - Blended Wing Body, um projecto da Massachusetts Institute of Technology

(MIT), e o conceito morphing.

(i) Blended Wing Body (BWB)

A configuracdo BWB apresenta um formato que ndo é convencional. Tendo sido estudado de
forma exaustiva nos Ultimos anos. O avido BWB é uma configuracdo de asa voadora com uma
capacidade para 450 a 800 passageiros, apresentando um alcance de 7000 Nm a Mach 0,85.
Este novo conceito ira dispensar entre 20 a 27% de combustivel se 0 compararmos com o
Airbus A380, devido a um peso menor na descolagem de 15% e uma melhoria de eficiéncia
aerodindmica (razéo sustentacéo - arrasto) de 20%. Esta configuracdo da aeronave ainda se
encontra em fase de estudo estando a ser analisada por diferentes instituicdes, entre elas,
universidades, institutos de pesquisa e indistrias, incluindo empresas como a Boeing, Airbus,
ONERA, NASA, entre outras. [24]

Os sistemas da configuracdo BWB apresentam vantagens significativas para o controlo do
veiculo, possuindo uma configuracéo ideal para a aplicacéo da tecnologia de fluxo laminar e,
tendo grande potencial para integrar a estrutura. As estruturas deste modelo apresentam
seccOes profundas eficientes com espacos favoraveis para transporte de carga. Por sua vez,
em termos de aerodinamica, este modelo apresenta uma area molhada baixa em relacéo ao

volume e uma menor interferéncia do arrasto. Esta configuracdo tem uma enorme capacidade
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volumétrica e a sua configuracdo da cabine é flexivel. Os beneficios sdo, entdo, uma
minimizagdo do consumo de combustivel e das emissGes dos gases de efeito de estufa,
capacidade elevada para transportar passageiros e cargas e reducdes significativas dos custos

operacionais directos.

Contudo certos problemas estdo inerentes a esta nova configuragdo - a aceitacdo por parte
dos passageiros a um avido sem janelas, com acesso dificultado as saidas de emergéncia,
estando sentados numa posicao distante do eixo da aeronave e com uma inclinacdo bastante
ingreme durante as fases de descolagem e pouso. A figura seguinte ilustra uma configuracéo
tipica, investigada pela NASA, do BWB. [24]

r— 2W0R
N
v
A
BWB
108
# Cruise Speed: 0.85 Mach(-560 mph)
*Maximum Gross W: 823,000 b
#Entry Into Service Date: 2020
«Technology Level: 2015

Figura 1: Configuragdo BWB

(ii) Massachusetts Institute of Technology (MIT)

O Massachusetts Institute of Technology (MIT) criou uma nova configuracdo para o desenho
de aeronaves para o século XXI que, a semelhanca dos projectos da Airbus e Boeing,
poderia reduzir o uso de combustivel em 70%. Caso o projecto seja aprovado este ira resultar
numa melhoria drastica no consumo de combustiveis em aeronaves comerciais. As novas
configuragdes do projecto do MIT visavam criar um avido de passageiros que, para além do
menor consumo de combustivel, registasse um corte nas emissdes de 6xidos de azoto em 75%,

tirando partido de pistas curtas e que diminuisse a poluicdo sonora.

O MIT é a equipa que mais se distancia do conceito mais familiar com a fusdo de dois corpos
juntos na aeronaves longitudinalmente e com a montagem de trés motores a jacto turbofan
na cauda. Os componentes mais importantes do conceito proposto por esta universidade
residem no uso de materiais compésitos de baixo peso e na utilizacdo de motores turbofan. A
solucédo apresentada pela instituicdo apresentava uma arquitectura “double bubble” baseada
num projecto de fuselagem dupla - ou seja, duas estruturas cilindricas colocadas lado a lado
para formar a fuselagem, ao contrario de uma Unica estrutura de tubo-asa, de tal forma que
uma seccdo transversal se assemelha a duas bolhas de sabdo fundidas. O projecto permite
uma fuselagem mais ampla e curta que devera auxiliar a entrada e saida dos passageiros, bem

como aumentar a capacidade de bancos na aeronave.
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Todavia a verdadeira inovacdo reside na colocacdo do motor, ao invés do motor estar
montado na asa, o que recolhe o movimento rapido do ar intocado longe da fuselagem, o
motor sera montado na cauda, que por sua vez, ira sugar o ar num movimento lento saindo
da esteira da fuselagem. Esta técnica de ingestdo da camada limite permite que seja
gueimado menos combustivel ao gerar a mesma quantidade de traccéo, possibilitando que o
desenho do modelo Série D (fig.2) possa atingir a meta dos 70%. A NASA prevé que projectos
como o Série D possam levantar voo em 2035, quando o trafego aéreo dobrar os niveis que
apresenta actualmente. O MIT também concebeu uma configuracdo da aeronave - o Série H -
com base nos mesmos principios de desenho, mas utilizando uma tecnologia a jacto
convencional e utilizando como material o aluminio, este projecto atinge uma reducéo de 50%
na queima de combustivel e, de certa forma, poderia servir como alternativa até que algo

como o Série D se torne uma aeronave padrao.

Figura 2: Modelo Serie D da MIT

Como ndo poderia deixar de ser, ambos os modelos apresentam desvantagens. A disposicao do
motor na traseira aumentaria poderia aumentar os esforcos de tensdo do motor e ambos 0s
avides viajariam a uma velocidade mais lenta, cerca de 10%, do que um Boeing 737. Mas dada
a economia de combustivel e a reducdo do tamanho da pista para a descolagem e aterragem

o0 modelo da Série D apresenta-se como uma configuracdo bastante razoavel. [23]

(iii) Airbus /Boeing

A Airbus decidiu mostrar os seus projectos futuros através da criacdo de um conceito que
prevé um novo conceito de avibes e da aviacdo como um todo. Enquanto o plano de
concepcdo da aeronave demonstra como materiais avancados poderdo criar uma aeronave de
alto desempenho com um visual bem tradicional, o conceito de cabine mostra algo
totalmente diferente dos avides atuais. Todos os futurismos embutidos no projecto parecem
mostrar uma tendéncia de retorno a um passado onde a propria viagem de avido era um

prazer.
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O Plano de Concepcao da Airbus incorpora o transporte aéreo que poderia ser assim em 2050 -
ou, até mesmo, 2030 se os avangos nas tecnologias existentes continuarem a crescer a um
ritmo acelerado. Uma concepcdo de aeronave com asas extremamente longas e finas,
motores semi-incorporados, uma cauda em forma de U e um corpo inteligente e com um peso
reduzido relne todos os recursos disponiveis e utilizados para melhorar o desempenho
ambiental ou “eco-eficiéncia”. Esta concepcdo permite reduzir o consumo de combustivel,
um corte significativo nas emissdes, diminuicdo da poluicdo sonora e um maior conforto,
contudo retne um conjunto de tecnologias que, embora possivel, é pouco provavel que irdo
coexistir desta forma. Este plano de concepcéo destaca alguns dos desafios e decisdes que se
aproxima para viagens aéreas, ilustrando as principais tecnologias a serem exploradas, na
antecipacdo das necessidades futuras de passageiros e do planeta.

Uma aeronave com asas mais longas e finas permitem deslizar melhor através dos céus uma
vez que o fluxo de ar sobre a superficie das asas reduz o arrasto e, por sua vez, melhora
a eficiéncia do combustivel. A cauda do avido em forma de “U” ird funcionar como um escudo
para reduzir a poluigdo sonora externa. Este conceito de avido ndo usa uma cauda vertical,
como pode ser isto nos avides de hoje em dia, porque estas sdo necessarias quando 0s
motores sdo instalados nas asas, o que proporciona estabilidade direccional em caso de falha
do motor. O corpo central da aeronave, fuselagem, ndo sera mais um simples tubo, sera um
tubo com hipdtese de ser moldado de forma a proporcionar mais espaco interno para as varias
configuracdes de cabine. Tanto a fuselagem como toda a estrutura da aeronave sera
fabricada, inteiramente, de materiais compdsitos, 0 que ira permitir aproveitar as
caracteristicas de moldagem deste tipo de material. A adopcdo de novos materiais
inteligentes ira contribuir para uma aeronave mais leve que ira consumir menos combustivel.
Os motores irdo ser mais fiaveis, silenciosos e eficientes em relagdo ao combustivel. Novos
métodos de fabrico ira permitir reduzir os custos e o impacto ambiental da construcéo da
aeronave, apesar dos novos avancos dos materiais e formas complexas.

A adopcgdo de estruturas morphing, ou seja, que mudam de forma e voltam a sua forma
inicial, serdo uma realidade. Os materiais com capacidades morphing podem ser metais ou
polimeros que tém uma “memdria” ou sdo cobertos com uma “pele” que ira instaurar uma
mudanca de forma. A memodria é criada usando sensores e activadores de sistemas que ddo
aos materiais um certo nivel de inteligéncia, permitindo-lhes adaptar-se as necessidades dos
passageiros. Alguns dos elementos na cabine poderdo ser criados usando o fabrico de
camadas adicionais, que & um pouco como a impressdo em 3D, este processo consiste na
impressdo de varias camadas muito finas de material, em cima uns dos outros, até que essas
camadas formem um objecto s6lido, embora essa técnica de producao ja esteja a ser testada
hoje em diapara pequenas pecas das aeronaves, no futuro, o seu uso podera ser
generalizada.
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Depois de analisarmos os conceitos futuros da Airbus que aparentam ser mais irrealistas,
vejamos a visdo da Boeing que é uma visdo mais proxima da realidade, é mais optimista, na
medida em que é passivel de ser transposta para a realidade.

A Boeing Research & Technology dedicou-se durante algum tempo a estudar novos desenhos
para os avides comerciais no ambito de um programa da NASA denominado N+3, o que indicia
trés geracGes além da frota de transporte actual. A Boeing analisou diversos conceitos que
assumem como sendo configuracbes possiveis de avifes, subsonico e supersénico, que
permitam oferecer uma melhoria na performance operacional e ambiental sobre as aeronaves
de hoje, propondo-se atingir a meta muito agressiva com que a NASA se comprometeu, de
forma a minimizar o consumo de combustivel em 70%.

A equipa da Boeing subsénico dividiu-se entre cinco conceitos como partes constituintes do
projecto SUGAR (Subsonic Ultra Green Aircraft Research). Os conceitos concebidos incluem:
duas configuracdes convencionais apelidadas de SUGAR Free e Refined SUGAR; duas versdes
de um novo projecto de alta envergadura e com montantes de asa denominados de SUGAR
High e SUGAR Volt; e, uma configuracdo de aeronave corpo hibrido - asa ao qual chamaram
SUGAR Ray. A Boeing apresentou os beneficios e as desvantagens, bem como recomendacgtes
para estudos futuros, contudo ndo elege nenhum como seu favorito, pelo facto de nenhuma
das configuracdes cumprir todos os objectivos.

A configuracdo SUGAR Volt € um avido bimotor com uma tecnologia de propulsdo hibrida, com
corpo em forma de tubo e uma asa truss-braced montada no topo. Este conceito SUGAR Volt
pode reduzir a percentagem de consumo de combustivel em mais de 70 por cento, bem como
o0 uso total de energia em 55 por cento quando a energia da bateria esta incluida. Para além
deste aspecto, a reducdo do consumo de combustivel e a "ecologizacdo" da rede de energia
eléctrica pode produzir grandes redugdes nas emissfes de CO, do ciclo de vida e Oxido
nitroso. Um sistema de propulsdo hibrido eléctrico também tem potencial para encurtar a
distancia de descolagem e reduzir o ruido. A tecnologia do motor eléctrico hibrido é uma
mais-valia em qualquer um dos conceitos, uma vez que pode melhorar o desempenho em
relacdo a todos os objectivos da NASA, contudo é uma tecnologia de alto risco. Para um
sistema de propulsdo convencional, uma combinacdo de melhorias para gestdo do trafego
aéreo de estruturas e de propulsdo pode reduzir o consumo de combustivel de 44 a 58 por

cento.

Para além deste aspecto outras melhorias incluem o uso de biocombustiveis sustentaveis, que
poderiam vir a reduzir ainda mais as emissées de CO,, e a utilizacdo de tecnologias avancadas
de combustdo que poderia reduzir as emissfes de 6xido nitroso em 75 por cento. Um conceito
alternativo que a Boeing estudou diz respeito a uma configuracdo de asa fixa com V-tails
como o plano de referéncia para o conceito de tecnologia N+3. O estudo realizado admite que
as aeronaves supersonicas tém menor eficiéncia de combustivel quando comparado com uma
aeronave subsonica, mas aponta como recompensa beneficios de produtividade devido

a velocidade. O estudo conclui que as tecnologias mais avancadas podem reduzir 0 consumo
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de combustivel suficientemente para que uma aeronave supersénica possa ser viavel,

econdémica e ambientalmente, em varios mercados. [24]

(i.v) Morphing

Assuntos como a eficiéncia energética e conservacdo de energia sdo cada vez mais
importantes e tidos em consideracdo no que se refere ao projecto de uma aeronave. Para o
transporte aéreo os avancos da pesquisa e do desenho incluem solugdes inovadoras para
reduzir o consumo de combustivel através da diminuicdo do arrasto do avido. Entre essas
solucdes foram estudados diversas técnicas de conservacao de energia da camada limite, bem

como modifica¢Bes na forma do perfil aerodindmico (conceito de asa morphing).

Ndo ha uma definicdo exacta nem um consenso entre os investigadores sobre o tipo ou a
extensdo das alteracbes geométricas que sdo necessarias para qualificar um avido com o
titulo de morphing. Nao existe uma definicdo clara da tecnologia morphing, no entanto,
existe um consenso geral de que as superficies de controlo convencionais , ou os dispositivos
de sustentacdo, tais como os flaps ou slats, que fornecem as alteracGes geométricas

discretas, ndo podem ser consideradas morphing.

Esta abordagem morphing parece ser promissora, ja que um perfil de asa convencional néo
pode ser perfeitamente projectado para uma missdo inteira de voo, dado que apresenta
diferentes condicdes de fluxo em termos de altitude, velocidade e angulo de ataque.
Considerando uma aeronave de transporte, no caso de melhorar o regime de fluxo laminar ao
utilizar asas morphing e assim reduzir o arrasto de atrito, sera mais provavel minimizar o

consumo de combustivel. [25]

Existem diversos projectos em analise, sendo que um dos projectos foi iniciado ha trés
anos pelo Consorcio para Investigacdo e Inovacdo da Industria Aeroespacial do Québec
(CRIAQ), com o objectivo a longo prazo de reduzir o consumo de combustivel em aeronaves e
as emissOes de gases de efeito estufa. O desenvolvimento de um prototipo Morphing Laminar
Wing (MLW) levantou diversos desafios na aerodindmica e nos sistemas operacionais e
mecanicos. O prot6tipo MLW foi concebido e testado no tunel de vento subsénico localizado
no Institute for Aerospace Research of the National Research Council Canada (IAR-NRC), para
uma condicdo tipica de voo de cruzeiro, com um angulo de ataque de 0,5°, desta forma, a
extensdo do fluxo laminar no extradorso da asa, devido ao morphing, resultou hum aumento
da razdo sustentacdo/arrasto em mais de 10%, uma vez que tera de ajustar o angulo de
ataque de forma continua para compensar a reducdo de peso causado pelo consumo de
combustivel. A maximizacdo continua da relacdo sustentacdo/arrasto da asa através do
morphing, sem dlvida, leva a economia de combustivel. O desempenho da aeronave global,

em termos de velocidade de cruzeiro, alcance e resisténcia, sera assim reforgada.
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Recentemente tem sido comprovada por condi¢fes aerodinamicas em velocidades subsénicas
a viabilidade de um conceito deste género que seja capaz de reduzir o arrasto através do
alargamento do fluxo laminar sobre o extradorso da asa activa. Este conceito exige a
existéncia de uma estrutura funcional flexivel, que permita morphing e mantenha uma rigidez
suficiente para resistir a forcas aerodinamicas. O conceito podera ser baseado num morphing
da superficie superior da asa, dada a relativa simplicidade desta abordagem em termos de
aplicacdo industrial. O MLW consiste num extradorso flexivel e 6rgados ligados entre si através
de um sistema de transmissao que é submetido a condicdes de fluxo variavel.

A modificacdo do perfil aerodindmico ocorre quando actuadores feitos com recurso a Ligas de
Meméria de Forma, localizados dentro da caixa da asa, aplicam de forma independente o
controlo de deslocamentos entre 0 e 8 mm (1,6%c) para o extradorso flexivel.

A rigidez geral e a integridade da asa experimental sdo fornecidas pelo intradorso rigido. Os
bordos de fuga e de ataque do extradorso flexivel estdo ligados ao intradorso rigido de tal
forma que asseguram a continuidade tangencial do perfil, acomodando modifica¢des na forma
e nas forcas de sustentacdo aerodindmicas. Seja qual for o conceito de asa morphing
adoptado, a metodologia do projecto exige a solucdo de problemas aerodindmicos e

estruturais que possam surgir.

Depois de analisados os conceitos em estudo, na sua vertente mais inovadora, podemos
concluir que muito esta a ocorrer no mundo da aviacdo devido as exigéncias que o mercado
apresenta, novas formas de tecnologia pretendem melhorar as capacidades da aviacdo
comercial reduzindo os custos operacionais, melhorando a seguranca bem como tornando-se
mais ecoldgica. Um novo conjunto de tecnologia nas areas da informatica, comunicacoes e
materiais tém influenciado essa evolucdo. As novas tecnologias ao desenvolverem-se,
principalmente, gragas ao aperfeicoamento das tecnologias de informagdo e comunicacéo,

facilitam o crescimento de projectos inovadores, o que até entédo ndo era passivel de ocorrer.
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Capitulo 3

Analise Operacional

3.1 Descricao do Modelo

Com o objectivo de neste capitulo se efectuar uma analise dos aspectos mais operacionais
incluindo uma definicdo e/ou descricdo do modelo utilizado, optou-se por criar um modelo de
raiz de uma aeronave comercial para posteriormente se efectuarem os céalculos com base
nesse modelo. Passamos, entdo, a apresentar o modelo criado segundo todos os seus
principais aspectos, bem como todos os calculos e equacdes utilizadas. Apds este ponto
faremos uma abordagem a metodologia utilizada para atingir o objectivo geral deste
trabalho, determinando os factores operacionais e de alteracdo do conceito de projecto que

permitem uma reducéo substancial no consumo de combustivel.

3.1.1 Apresentacéo preliminar do modelo de um avido comercial
1. Recolha de Dados

1.1 Projecto
O projecto conceptual constitui a fase inicial do processo de projecto. Apesar de existir um
vasto conjunto de aeronaves, cada uma com as suas proprias caracteristicas, podem-se

encontrar caracteristicas comuns subjacentes a maioria delas.

1.1.1 Tipo de Aeronave e Mercado

Visa-se projectar um avido comercial para efectuar voos essencialmente no mercado Europeu
numa Faixa de Alcance Gross Still Air (GSAR) de 4.000 quilémetros e com a capacidade Unica
para 150 passageiros. O objectivo € projectar uma aeronave que preencha os requisitos
seguintes:

» Faixa de Alcance Gross Still Air = 4,000 km

= N° de passageiros = 150

= Voo de cruzeiro Mach n = 0,80

 Altitude = 36.000 ft (10972,8 m)

1.1.2 Outras Limitacbes e Normas
Algumas das principais exigéncias no projecto surgem de regulamentos operacionais. Todos 0s
avides comerciais devem satisfazer os requisitos de aeronavegabilidade que cobrem os

seguintes aspectos.
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a) Voo: inclui itens de desempenho como Stall, descolagem, subida, cruzeiro, descida,
aterragem, entre outros. Também estdo incluidos os requisitos de controlabilidade,
estabilidade e manobrabilidade.

b) Estrutural: Cargas de voo, cargas no solo, condicbes de aterragem de emergéncia,
avaliacdo da fadiga, etc.

c) Powerplant: Proteccdo contra incéndio, unidade auxiliar de poténcia, entrada de
ar/escape, sistemas de combustivel, refrigeragao.

d) Outros: Normas de qualidade dos materiais, a colisdo com passaros.

Além dos requisitos operacionais e de seguranca, o projecto deve satisfazer igualmente as

restricdes ambientais.

1.2 Projecto Preliminar

Ao comparar-se 0s transportes comerciais a jacto actualmente em uso, pode-se encontrar
muitas semelhancas entre eles, que serdo usados neste projecto. O motor escolhido para este
sera do tipo Medium Bypass Turbofans. Esta opcao deve-se ao facto de no regime de voo com
ndmero de Mach entre 0,6 e 0,85, estes motores apresentarem uma melhor eficiéncia e, além
disso a reducdo da producdo de tracdo com a velocidade nao ser tao rapida. Os motores seréo
inseridos na asa da aeronave, que embora ndo seja uma regra, € o predominante em
projectos de diversas empresas de topo, nomeadamente na Boeing e Airbus. Cauda com asas
enflechadas e uma configuragéo convencional de rear-tail sdo as escolhidas. Novamente, esta
escolha é ditada pelo facto de termos uma grande quantidade de dados que nos permite

elaborar comparacgoes.

1.2.1 Estimativa Preliminar do Peso

Dado o nimero de passageiros, pode-se estimar a carga na seguinte forma: incluir um
membro da tripulagdo de cabine por cada trinta passageiros, neste caso temos cinco membros
da tripulagdo e, incluir na tripulacdo de voo o pilotoe o co-piloto. Assim, o total
de passageiros e de tripulacédo de voo é de 150+5+2=157. Permite-se 110 quilogramas por cada
passageiro assumindo que 82 quilogramas (kg) de peso seja do passageiro com bagagem de
mao e 28kg e bagagem de check-in.

Assim obtém-se uma carga Util (Wpay) de 157x110=17270kg.

Estima-se agora o peso bruto da aeronave (Wg) com base nos valores definidos no Anexo 1,
escolhendo-se uma estimativa inicial de peso de 60.000kg.

Tendo presente o objectivo do nosso projecto, o Anexo 1 contém a base de dados com alguns

pardmetros definidos em aeronaves semelhantes ao modelo concebido.
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1.2.2 Parametros da asa

Para estimar os parametros da asa, precisamos de escolher um valor para a carga alar (W/S),
definido como sendo a razdo entre o0 peso e a area da asa. Este € um dos aspectos mais
importantes que, ndo so decide os parametros da asa, como também executa um papel
importante no desempenho da aeronave. Observando avides semelhantes, escolhe-se uma
estimativa inicial para a carga alar (W/S) de 5500N/m?. Uma vez que a W/S foi decidido, os
outros parametros da asa sdo escolhidos também com base em aeronaves semelhantes.
Aerodinamicamente, € desejavel ter uma Razéo de Aspecto grande (A); como tal elegemos o
valor de 9,3 com base no Anexo 1. A relagcdo de afilamento (A) € um parametro geométrico
em que o seu valor é praticamente o mesmo usado em todas as aeronaves que se encontram
no Anexo 1. Escolhe-se um valor médio de 0,24 para A. O enflechamento do quarto da corda
(Ac/4) é escolhido com um valor de 25°. Consequentemente a area da asa (S) é:

5

§ =15 = 106.98 m’ (1)

A envergadura da asa (b) pode ser calculadia partirde Ae S:
b=+5A=31L0m 2

A corda da raiz (c,) e a corda da ponta (c;) sdo encontrados através das seguintes equacgoes:
5
£, =—— =547Tm (©))

T

e, =4dc. =1.31m 4)

1.2.3 Empenagem
Como mencionado anteriormente, foi escolhido a configuracdo convencional rear-tail. S&o
aqui obtidos os parametros geométricos da cauda horizontal. Os valores de S,/S e S,/S s&o

obtidos a partir do conjunto de dados de aeronaves semelhantes. Escolhendo-se:

Entdo obtém-se:

Ao eleger razbes de aspecto adequadas (An, A,) do conjunto dos dados (Anexo 1) tem-se que

An=5e A~ 1,7. Usando a equacdo 2, obtém-se a envergadura (b, e b,) como:

b, = A5, = 12877 m (5)

b, = ,[4,5.=618m 6)

Os valores escolhidos para os afilamentos (An, A,) a partir do conjunto de dados séo A, = 0,26

Av = 0,3. Pode-se assim calcular a corda da raiz (¢, Cn) € a corda da ponta (Cy,, C) COMO:

25,

€ = 75 = 4.09m @)
Gy = i = 550 m ®)
Cpp = Apt,, = 1.68m 9)

30



€ = Apcy = L06EmM (10)

Do conjunto de dados, escolhe-se para enflechamentos do quarto da corda A,= 30° e A,= 35°.

1.2.4 Superficies de Controlo

Ao se observar as aeronaves bem como os dados do projecto que tém sido estudados s@o

escolhidos os seguintes valores de paradmetros.

o e =017 === Area do T.E. flaps = 18.19m"~
Soiar f , i I

° e =010 === Area do L. E slats = 10.7m"
i:"":: - .

. =00t e== by, =2334m
S -

. e =022 === 5, =7.3m"
5,

e Tipo de Flap utilizado: Fowler flaps

Principal dispositivo de sustentacgéo: slat

1.2.5 Fuselagem
As consideracBes aerodindmicas exigem uma fuselagem delgada. Contudo, o conforto dos
passageiros e as restricdes estruturais limitam esse aspecto. Obtemos o comprimento da

fuselagem (If) e o didmetro da fuselagem (df) escolhendo I/b=1,05 e I/d=8,86 a partir do
Anexo 1.

Entéo:
[.=33.12m (11)

d- =3.74m 12)

1.2.6 Motores
Observando a relacdo tracdo-peso (T/W) de avides similares, obtém-se um T/W de 0,3. O que

implica uma exigéncia de tragéo T=0,3xW;=180 kN ou 90 kN por motor. O motor CFMI FM56-3-
B1 Turbofan é o que mais se aproxima desta exigéncia.

1.2.7 Trem de Aterragem
Escolhe-se um trem de aterragem do tipo triciclo, uma vez que é o modelo mais comummente
usado na indUstria aeronautica. Este tipo de trem de aterragem é favorecido por duas razées:

uma dela prende-se com o facto de durante as fases de descolagem e aterragem o peso do
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avido ser distribuido inteiramente pelas rodas traseiras; por outro lado, este tipo de trem

apresenta uma melhor estabilidade lateral no solo.

1.3 Altura Total
Com base nas dimens@es dos modelos comparados no Anexo 1, a altura total considerada foi
de 11,13 metros.

2. Revisdo da Estimativa do Peso

No ponto anterior efectuou-se uma estimativa inicial para os pardmetros da aeronave. A
estimativa do peso ird ser revista, utilizando estimativas redefinidas do peso do combustivel,
bem como do peso vazio. As fraccdes de combustivel para as varias fases sdo trabalhadas nas
etapas seguintes. As fraccGes de combustivel para o aquecimento, descolagem, subida e

aterragem foram todas elas retiradas do capitulo 3 da referéncia [28].

2.1 Estimativa da Fraccdo do combustivel
O peso do combustivel depende do perfil da missdo e do combustivel necessario para a
reserva. O perfil da missdo de uma aeronave civil a jacto de transporte envolve: descolagem,

subida, cruzeiro, espera antes de aterrar, descida e aterragem.

2.1.1 Aquecimento e Descolagem
W,
O valor para esta fase é assumido por: .:_' = 0,97

Onde W, é o peso da descolagem e W; apresenta-se como o peso final na fase de descolagem.

2.1.2 Subida

A relacéo de peso para esta fase é dada por: ::—: = 0.985

2.1.3 Voo Cruzeiro

A relacéo do peso na fase de voo cruzeiro é calculada utilizando a seguinte expressao:

::— = gxp [I_H ] (13)
Como o Alcance Gross still Air é de 4000 quilébmetros, temos:
GSAR 4000

Cruise Safe ARonge = = 2667 km

1.5 15
O L/Dnax € tido como 18 a partir da figura 3.6 do Cap.3 da referéncia [28].

Este valor corresponde ao valor médio para aeronaves civis a jacto. Como tal:

(L/D) . = 0.866(L/D), .. = 0.866 x 18 = 15,588 (14)

Para dar conta de possiveis desvios devido a ventos contrarios durante o voo de cruzeiro e a

um possivel desvio para outro aeroporto, proceda-se da seguinte forma. O vento contrario é
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tido como 15m/s. O tempo para cobrir o alcance de cruzeiro seguro de 2667km em V. de

849,8 km/h é:

2667

Tempo = o2 = 314 horas

Posto isto, com um vento de 15m/s ou 54km/h tera de se contabilizar uma distancia adicional
de:

Diztincia adicional = 34 ®x 3,14 =162.5 km

A previsdo do desvio para outro aeroporto é tida como 400km. A distancia total extra que tem
de ser contabilizada nos célculos é de 169+400=569km. A distancia total durante o cruzeiro &

3236,118km. Substituindo os valores apropriados na equacao 13, obtemos:

= D.BE3ESE

Wy -3236.118 x C!Jf!‘l
FX

849,8 X 15.588 |

2.1.4 Sobrevoo

A relacéo de peso para a fase de sobrevoo é calculado através de:

W, _ oz [_f':~..'5.:f] (15)

Wy (/e
Durante a fase de sobrevoo, a aeronave normalmente opera em L/Dna €, portanto, o valor
apropriado deve ser usado na equacdo 15. Além disso, podemos considerar um tempo de
permanéncia de trinta minutos. Portanto, temos E=0,5h:
W, —0.5% 0.6
— =gip |———
W, 18

] = 0.933471

2.1.5 Aterragem

Seguindo as normas especificadas em [28], tomamos essa relacdo como:
W
— = (.993
Wy
Entéo:
W W
— = — = [0.807436
w, W,

Permitindo uma reserva de combustivel de 6%,0btemos a fraccdo de combustivel ({) de:

W W
—={ =108 [1 - —J = 0.204065
Wy

2.2 Fracgéo do Peso Vazio

Para determinar a relacdo de peso vazio, usando o método de Raymer, obtemos uma relacao

entre We/Wy, e Wy como se segue:
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T = 02(2202w,)" (16)

Onde Wy estd em [kg]. Ent&o:

W =———— = (16A)

L= p il =We /g 1—-03041 — 1020 203 W, |

Resolvemos a equacao através de uma interaccéo:

W, (suposicéo) WE__.-"'Wg(da equacso 16) W ,(da equagéo 16)
60000 0,502738 58902,48
59175 0,503156 58986,54

59004,13 0,503244 59004,13

Tabela 1: Procedimento interactivo para obter Wy

Assim, o peso bruto Wy é obtida quando W;=59004,13 kg. As relacBes de pesos criticos sdo:
We/Wy=0,503244

W¢/Wy= 0,204065

Woay/Wq= 0,292691

3. Carga alar e tracgdo

A relacdo da tracdo peso (T/W) e a carga alar (W/S) sdo dois dos parametros mais
importantes que afectam o desempenho de uma aeronave. A optimizacdo destes constitui a
maior parte das actividades do projecto realizadas apés a estimativa do peso inicial. Por
exemplo, se a carga alar utilizada para a disposicédo inicial for baixa, entdo a area seria
grande e haveria espaco suficiente para o trem de aterragem e para os tanques de
combustivel, no entanto, resultaria numa asa mais pesada. A relacdo de peso da carga alar e
tracdo estdo interligados por varios itens criticos de desempenho, como a distancia de
descolagem, velocidade maxima, entre outros. Um requisito para uma descolagem curta pode
ser satisfeito usando uma asa grande (W/S baixo) e com um T/W relativamente baixo. Por
outro lado, a mesma distancia de descolagem poderia ser alcancada através de um W/S alto e
um T/W também ele maior.

Nesta seccdo iremos usar diferentes critérios e optimizar a carga alar e a tracdo especifica. A
carga alar afecta a velocidade de perda, a razdo de subida, as distancias de descolagem e de
aterragem, o combustivel minimo exigido e, por sua vez, o desempenho. Da mesma
forma, uma tracdo especifica maior origina mais custos, o que € indesejavel. No entanto,
também leva a um melhor desempenho durante a subida. A optimizacdo de W/S e T/W com

base em varias consideracdes é realizada nas subseccdes seguintes.
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3.1 Consideracao da distancia de Aterragem
De forma a decidir a carga alar em funcéo da distancia de aterragem precisa-se escolher o
comprimento da pista de aterragem. Com base na colecta de dados do Anexo 1 assume-se que

este comprimento é de 1425m.

Em seguida, escolhe-se o C . da aeronave. O coeficiente de sustentacdo maxima depende da
geometria das asas, da forma do perfil aerodindmico, da geometria dos flap, bem como da
sua extensdo, da geometria dos slat, ndmero de Reynolds, textura da superficie e da
interferéncia de outras partes da aeronave como a fuselagem, “naceles” ou cabides. No
Capitulo 5 da referéncia [28], o autor faculta um grafico para CL, como uma funcao de A,
para diferentes tipos de dispositivos de sustentacdo. Para este projecto usa-se o Fowler flap e

slat como os dispositivos de alta sustentacdo, o que nos da um CLpa, de 2,5 para um A./4= 25°.

=1, (17)

0 V; ou velocidade de perda é estimada da seguinte forma, a velocidade de aproximacgéo (V,)

esté relacionada com a distancia de aterragem (Sjang):

Vo= (2 gmar /s
. N 0.3

Da velocidade de aproximacéo, a velocidade de perda pode ser calculado através de:

V. = =133.02 m/ = (18)

Usando agora este valor para V, na equacéo 17:

I ; 7
[—J = 4303.81 N/m’

ES Lapsd

Pois, W)an¢=0,85 W¢, 0 W/S na descolagem é,

W 1w w
[_J _ [_J = 5063.31 N /m’

s/., 085\5

Permitindo uma variacdo de 10% em V, temos um intervalo de carga alar (W/S=p) de,
4101 .277 < p < 128,6 N/ m?

3.2 Consideracg6es acerca da Velocidade Maxima (Vmax)

Geralmente 0 M, € determinado da seguinte forma:

My, = M, +0.04 =084+ 0.04 = 0.84
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Desta forma, para a aeronave que esta a ser projectada,
Mmax= 0,8+0,04=0,84

A Polar de Arrasto é geralmente expressa como:

Cp = Cp, + KC (19)
Onde,
_ 1
k= TAE (20)
Cpo para a aeronave é dada por:
€ = Cpyx 2= 1)

Swet/S= 6,33 a partir da Figura 3.5 da referéncia [28].

3.2.1 Estimativa de K

Estimamos o factor de eficiéncia de Oswald”s (e) através do Capitulo 2 da referéncia [29]:

-=—_ + 0,05 (22)

NG CjusE

ewing=0,84 para uma asa enflechada com A=9,3 e A = 0,25. Assim temos:

€,y = 0.84 cos( /= 3) = 0.84cos(25 = 3) = 0.7893 (23)
1
—=101
r':l,".-_'
Entéo,
1 1
-= + 0.1 + 0.05 = 1.417
g 0.7303
e = 0.7086
Entéo,
F= ! = (0,483
ST Exo3x0706 Y
Para obter Cp, notamos na figura 3.6 de [26] que (L/D)max=18. Este valor ja foi usado no ponto
2 anterior.
(*3)* =3 _; (24)
Entéo,
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1 1
€, = —— = ,
“1 4K(L/D): . 4% 0485 x 18°

Além disso, pela equacdo 21 obtemos:

0.015910¢%
C:;, =— = 0.0023136
. 6.33

Desta forma, a Polar de Arrasto é:
Cp. = 0.0159109 + 0.485C7

= 0.015910%2

Para obter o melhor W/S com base na velocidade maxima, a férmula a seguir descrita escreve

a Polar de Arrasto como uma fungdo de p=(W/S).

Onde,

(25)

(26)

27)

(28)

Para calcular valores de Fi,F, e F3 para a aeronave aqui projectada, procedemos da seguinte

forma. A partir das nossas estimativas preliminares,
k.

— =031
I
5.
— =021
5
Entéo,
5 5
K.=1+—+— =132
5 k)
5..'5?

(29)

Para calcular (Swewexposed)/ S)w pPrecisa-se de obter as dimensdes da asa exposta. Da estimativa

preliminar no ponto 1 obteve-se que:

o 5§ =106.08m"
o i=0.24
e A4=1093
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o .=131"m

o  f.p. =257

Assim, desta forma, para a asa trapezoidal equivalente, a distribuicdo da corda é dada por:
Cy — T

cly) = ¢ — .

N

Tomando o didametro da fuselagem de 3,74m, a corda em y=ds/2=1,87 m, entéo:

o Cp — Cp
clyl =6 — N ¥ Crieypossg) = +.98 m
b d,
B.ppsesgpime = = — —
rpossdwing R
5.-.':'.' = 25:‘.\._:::::':{1 T 1'2(:’:‘.{)::;} (30)
1
Soreivins = N Cufcveeey T O ®W b W2
s = 5 (o ) % B
Assumindo (t/c)aq cOmo 12,5%:
S erl exmoreduing) = B7.43 w0’

Entéo,

F, = 0.007183

Sabe-se também que a Polar de Arrasto é
€, = 0.0152109 + 0.485C;

F, = 1.58682 x 10™° m* /N

A polar de arrasto descrita em cima ndo seravalida num M maior do que 0 Mguyise- ASSIiM,
torna-se necessario estimar a polar de arrasto (valores de Cpo € K) em Myx. O arrasto de
divergéncia do nimero de Mach (Mpp) para a aeronave é fixada em M=0,82 que é 0,02 maior
gue Mguise- ISto assegura que ndo havera arrasto de onda em Mcqse de 0,80. Para estimar o
aumento da Cpo de M=0,80 para M=0,84, pode-se fazer uma suposicdo razoavel de que a
inclinacdo da Cpo Vs Curva M permanece constante na regido entre M=0,82 e M=0,84. O valor
desta inclinacGio ¢é de 0,1em M=0,82. Assim,o0 aumento doCp, € estimado
em 0,02x0,1=0,002. O valor de k ndo sofre uma mudanca significativa, contudo, as melhores
estimativas sdo usados em calculos de desempenho apresentados mais tarde.
Consequentemente, a polar de arrasto, que é valida em M.« € estimado como:

Cp. = 0.0179102 + 0.485C;
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A mudanca no Cpo € em grande parte devida a mudanca no arrasto de sustentacdo nula da
asa, da cauda horizontal e da cauda vertical. Isto significa que a mudanca em Cpo afecta o
valor de F; sozinho. Dai, 0 Mpax:

F, = 0.0029183

O valor de F; depende da pressao dindmica na velocidade maxima (Vmax):

e M, 1..-' velocidaede do som pora b, = 247.86m/ s

9., = %pi-'f,_:_,_ =11178.34
F, = 3.811 x 107"

Para obter o valor 6ptimo de W/S, que minimize a traccdo necessaria para Vpe. A relacéo

entre t (isto é, T/W) e p é:

o = 0 (S P25 ) .

Na minimizacéo de tyma.x obtém-se:

'r-||

o= | —=486440 N/m"
JF2
O valor tymax €M poye € encontrado a partir da equagéo 31 como:

f, = 003994476

Permitindo uma tracéo adicional de 5% e usando 0 novo tym., Na equacdo 31, obtém-se dois
valores de p. Assim, qualquer p entre p; e p, seria aceitavel a partir de consideracdes de Vmax
com um desvio maximo de 5% 6ptimo.

3344 3= p = 70735 N/mt

3.3 Consideracgtes (R/C)max

O valor de (R/C)max a0 nivel do mar foi escolhido como 700m/min (11,67 m/s) o que € tipico
para avifes de passageiros. A tracdo necessaria para subir a velocidade de voo escolhida (V)
esta relacionada com (R/C) da seguinte maneira.

R/C g

Mas o Cp é,
C::F:—F:F—FEF: (33)
g ="=poV’ (34)
ta f:ﬁg.__i.?:G?[F;—F:F—Fzﬁ:) (35)
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A velocidade de voo para um desempenho éptimo de subida ndo € alta e os valores de F; e F;
correspondem aos valores para M <Mcruise. F; € uma funcao de pressdo dinamica. O objectivo
€ encontrar a tracdo estatica minima ao nivel do mar (tsR,c) para varios valores de V e de

seguida, escolher o valor minimo entre os minimos. Para um determinado V,

]

3
|

Bt J
Portanto, uma tabela esta preparada para diferentes valores de velocidade (Tabela 2) e os
tr/c correspondentes sdo obtidos usando a equacdo 35 e 0s correspondentes valores de Fs.

Este tg/c € convertido em te/c.

V(m/s) Popt trR/C tsR/C
80 1508.695 | 0.189424 0.287
100 2375.336 | 0.163748 0.264
120 3395.564 | 0.148575 0.251
140 4620.378 | 0.139736 0.246
150 5304.006 | 0.136997 0.247
160 6034.78 | 0.135148 0.25
170 6812.701 | 0.134065 0.2544
180 7637.768 | 0.133653 0.2605
190 8509.983 | 0.133837 0.2677
200 9429.344 | 0.134556 0.2763

Tabela 2: Variagdo de tg,c com p para (R/C)yax

Observamos que o valor de tg/c continua a ser baixo e quase constante para um intervalo de
valores de V entre 120-170 m/s. Isto proporciona um intervalo de valores de p como dado
abaixo:

33053564 = p = 612,701 N/m?

O desempenho da subida esta perto do ideal.
3. 4 Com base no minimo de combustivel para o Alcance (Wsmin)

Em voo de cruzeiro, o peso do combustivel utilizado (Ws) esta relacionada com o alcance

(R) e a carga alar (p) da seguinte forma:

[ -
W, =— «“!I:T: :‘5.:6«“!'54' (_ th+ FE] >
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Os valores de F1, F2 e F3 correspondem a condicdo de cruzeiro como a seguir se apresenta:
F, = 0007183

F, = 1.58682 = 10~ m® /N

= 300224 N/m’ (37)

Usando este valor de p na equacéo 36, juntamente com R=4000 km e TSFC=0.6hr™, temos
como Wry:
Wi = 01500

Permitindo que um excesso de combustivel de 5%, ou seja Wnin=0,1590 e usando a equacédo
36. Assim, qualquer p dentro de P1 e P2 seria aceitavel do ponto de vista de minimizar Wj.

2670 = p = 3683 N/m"
3.5 Baseado no Tecto Absoluto
No tecto absoluto o voo é possivel apenas numa velocidade. Observando-se a tendéncia de
Hmax €OMO herise + 0,6km, escolnemos o tecto maximo absoluto para Hny=11,6km. Para se

calcular tym.x resolvem-se as duas seguintes equacoes:

Iy = Y 4K l:."']_ T ""__E:l (38)

b = 205, (24 F2) (39)

Os valores de F; e F, correspondentes a este caso sado:
F, = 0.007183
F, = 158682 = 107°

Na auséncia de uma velocidade prescrita em H.x, @ velocidade correspondente ao voo em

(L/D)max € levado para calcular gmex. O valor correspondente ao C, em voo num (L/D)max €
dada por:

€, = -2 =0573 (40)

g, . =——="08602.07 (41)
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A solucdo para pop: € obtida através da resolugéo das equagdes 38 e 39:

thmax COrrespondendo para Poptimum €

timays = 0.03278

A solucdo para a equacdo 38, com 0s novos valores de tpmax S0

p, = 4522.37N/m’

6327.76 N/m’

B,

Da mesma forma, usando a equacgéo 39 obtemos:

p, = 4951.62 N /m"

p, = 6184.97 N/m’
A partir destes quatro valores, os limites finais inferior e superior das considerac¢es do tecto
s&o:
4951.62 < p = 6184.97 N/ m?

3.6 Resumo das Limitacdes

Critério de performance | Intervalo permitido do W/S em N/m?
S ond 4101.277-6126.6

Voax 3344.3-7075.5
(R/C)pax 3394.56-6812.7

W, 2679-5683

B 4951.62-6184.97

Tabela 3: Escolha de (W/S) em funcéo de varios critérios de performance

A partir da tabela 3 observa-se que a faixa de valores permitida de W/S é:
4951.62 <p = 3683 N/m’

3.7 Escolha de W/S
Ao observar-se a Tabela 3, para chegar aescolha final, considera-se a exigéncia da
descolagem e a escolha de uma maior carga alar que permitiria uma descolagem dentro da

disténcia permitida sem necessidade de um (T/W) excessivo. Segundo a referéncia [28], o
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parametro de descolagem {(W/S)/oC.(T/W)} para uma pista com um tamanho de
descolagem de 2150m é de 180 (com (W/S) em Ib/ft*?). Tomamos 6=1 (descolagem ao nivel
do mar), CLt.0=0,8%Cax =0,8%2,5=2.

Geralmente estes tipos de aeronaves tém (T/W) de 0,3. Substituindo estes valores obtemos,
o, =108 ib/ Fft* = 517104 N/m’

Este valor esta em sintonia com os valores de p que se encontram resumidos na Tabela 3.

3.8 Requisitos de tracc¢éo
Depois de seleccionar o W/S para a aeronave, obtém-se a traccdo necessaria para 0 varios

requisitos do projecto . Estes requisitos ajudam a decidir a escolha do motor.

3.8.1 Requisitos para Vmax

Usa-se o valor escolhido de p na seguinte equacéo:

O e E e, [:_3- T "‘:: T .‘:_SJ (42)

E obtém-se a traccdo minima necessaria para V.« €m altitude de cruzeiro como:

(5)  =o0s (43)

Ay my

Reportando-nos aos graficos do motor previstos na referéncia [30], capitulo 9, para um motor

turbofan com uma razéo de bypass de 6,5, com impulso estatico ao nivel do mar:

=
=]
r

= 0,3335 (44)

=
[
[+

Neste caso, isso significaria uma exigéncia da traccéo

T., = 193,02 kN

3.9 Requisito de traccdo para a descolagem
A escolha de (T/W) é considerado como sendo 0,3, a escolha é motivada por aeronaves

similares. Isto implica uma exigéncia de traccéo:

Tp=03xW, =173.60 kN

3.10 Escolha do Motor
No ponto imediatamente anterior conhece-se qual é traccdo maxima requisitada, que ocorre
a partir de consideracdes de descolagem.

T,. = 193.02 kN
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Optando por um projecto de dois motores, isso significa uma trac¢do por motor de:

Tony = 26.31 kN /motor
Ao observar-se os motores que produzem esta traccdo e tem um consumo especifico de
combustivel (TSFC) de 0,6hr e razdo de bypass de cerca de 6,5 optou-se por um modelo

turbofan CFM56-2B com uma traccdo estatica ao nivel de 97,9 kn.

3.11 Caracteristicas do Motor

Para uma andlise do desempenho, a variacdo da pressdo e um TSFC com velocidade e
altitude diferentes sdo requeridos. Os graficos apresentam um racio de bypass=6,5 e um
impulso estatico ao nivel do mar de 97,9kN, as curvas do motor sdo apresentados nos graficos

1 e 2 no Anexo 2.

4. Projecto da Asa

4.1 Introducao

O peso e a carga alar da asa do avido foram obtidos nas sec¢des 2 e 3 anteriores, 59004,13kg
e 5171,04N/m? respectivamente. Estes valores correspondem a uma é&rea de
asa de 111,9m?. O desenho das asas envolve a escolha dos seguintes parametros: seleccéo
do perfil aerodindmica, razdo de aspecto, enflechamento, razdo de afilamento, torcéo,
diedro e localizacdo vertical. Nas subseccfes que se apresentam a seguir, os factores que

afectam a escolha dos pardmetros sdo mencionados.

4.2 Selecgéo do perfil aerodinamico

A forma do perfil aerodinamico influencia 0 CLyax, CDmin, CLopt, Cwac € 0 padréo de Stall. Estes
por sua vez influenciam a velocidade de perda e o consumo de combustivel durante o voo de
cruzeiro modificando o desempenho e peso do avido. Para avibes com velocidades subsénicas
altas, o arrasto correspondente a Mach divergente (Mpp) € uma consideragdo importante.
Recorde-se que (Mpp) € o nUmero de Mach em que o aumento do coeficiente de arrasto é
0,002 acima do valor para nimeros de Mach com velocidades subsénicas baixas. Um perfil
aerodinamico supercritico é projectado para aumentar o Mpp.

A NASA tem realizado testes em varios perfis aerodinamicos supercriticos e recomenda 0 uso
do perfil aerodinamico da série NASA-SC (2), com relacdo de espessura apropriada e

curvatura.
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Figura 3: Perfil Aerodindmico eleito [32]

4.2.1 Coeficiente de Sustentacdo de Projeto
O perfil aerodindmico terd um CL,, em que o coeficiente de arrasto serd minimo. Para a
concepcdo geral do perfil aerodinamico é escolhido de tal forma que o CLnse do avido € igual

ao Clgp do perfil aerodindmico

C'_..... = o (45)

Usando o valor de (W/S)=5171,04 Nm™ e os q correspondentes a M=0,8 a 11 km de altitude,
obtém-se:

C, =051 (46)

Para a escolha de uma relagdo da espessura e uma asa com enflechamento, tomamos Clgy=
0,5.

4.2.2 Relagéo de espessura do perfil aerodindmico e asa com enflechamento

Relacdo de espessura do perfil aerodindmico (t/c) tem uma influéncia directa sobre o
arrasto, a sustentacdo maxima, caracteristicas de Stall, peso estrutural e nimero de Mach
critico. Um (t/c) maior implica um menor nimero de Mach critico, mas também um menor
peso da asa. Assim, precisamos de escolher um (t/c) éptimo para o perfil aerodinamico. Um
CLope= 0,5 foi escolhido e o nimero de Mach de cruzeiro é de 0,8. De modo a garantir que o
arrasto de divergéncia do nimero Mach é maior do que Mguise, €lege-se um Mpp=0,82. Isto é
baseado na consideracdo de que ndo deve existir um aumento no arrasto em Mpise, ACDyave
€ 0,002 em Mpp € a inclinacdo da CD Vs M em torno de Mpp € de 0,1. A NASA [33] fornece
resultados experimentais para varios perfis aerodinamicos super criticos com diferentes (t/c)
e Clope- Curvas para Cloy=0,4, a 0,7, a 1.0 estdo disponiveis no relatério acima mencionado.
Interpolando estes resultados obtém-se a curva de Cly,= 0,5. O Mpp para a asa que pode ser

estimado da seguinte maneira:

(47)
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Onde AM, e AM, sdo correccgdes para influéncias da relacdo de aspecto e enflechamento. A
mudanca no Mpp com A é quase zero para A>8. Uma vez que se tem uma escolha de A=9.3, o
segundo termo da equacdo acima nao contribui para Mpp. A mudanca no factor Mpp devido a

enflechamento é dado por:

(48)

O perfil aerodindmico supercritico com (t/c)=14% apresenta um Mpp=0,74 em CL,, de 0,5.

Usando isso na equacéo 48 obtemos A que daria um Mpp, de 0,82:
A0 1-082

g 1o

A= 27.89°

A espessura média a que se chegou é de 14%. No entanto, para reduzir o peso estrutural, a
raiz (t/c) é aumentada e a ponta (t/c) sera diminuida, considerando as caracteristicas das
aeronaves comparadas no Anexo 1, que apresentam um M.=0,8 e valores similares de Ac/4,
optou-se por uma variacdo de (t/c) ao longo da envergadura que ira apresentar um (t/c) de
15,2% na raiz e um (t/c) de 10,3% na ponta.

A localizacdo da ruptura da espessura € o local ao alongo da envergadura até onde o bordo de
fuga deixa de ser linear. A partir da base de dados escolheu-se que este local estd em 34% da

metade da extensao.

4.3 Outros Parametros
4.3.1 Razao de aspecto
A relacdo de aspecto afecta o CD;, CL, e 0 peso da asa. O valor da CL, diminui a medida que A

diminui. Por exemplo, no caso de uma asa eliptica:

CL: = f_ (CZ;): f (49)

O coeficiente de arrasto induzido pode ser expresso como:

Co==(1+0) (50)
Onde 0 depende de A, A, e A. Um A alto vai originar um aumento na extensdo da asa
gue por sua vez ira requer mais espaco no hangar. A uma maior taxa da razédo de aspecto iria
também resultar numa pobre qualidade de sustentagdo em climas de maior
turbuléncia. Todos esses factores precisam de uma optimizacdo cuidadosa. No entanto,
no actual projecto escolheu-se um A=9,3 com base nas tendéncias indicadas pelo Anexo 1.
Desta forma, a envergadura da asa seria:

b=+A5 =32.28m
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4.3.2 Relacéo de afilamento

A razdo de afilamento da asa é definida como a razdo entre as cordas da ponta e da raiz da
asa, respectivamente. A relacdo de afilamento afecta alguns aspectos como o arrasto
induzido, o peso e a perda de ponta. O arrasto induzido é baixo para valores de
afilamento entre 0,3 e 0,5. Em regra, quanto menor é este valor, menor sera o peso. Uma asa
com enflechamento também apresenta um peso estrutural maior do que uma asa sem
enflechamento. Uma vez que o avido actual apresenta uma asa com enflechamento, uma
relacdo de afilamento de 0,24 foi escolhida com base nas tendéncias actuais de avifes de

asa com enflechamento.

4.3.3 Cordas da Raiz e da Ponta

Os valores da corda na ponta e na raiz da asa podem agora ser calculados:

25
L, ————=36m
b1+ 1)
c, = c.A=7134m
_ 2(1+a+27)
E =—— = 30m
3 (1+1)

4.3.4 Diedro

O diedro é o angulo da asa em relacdo a horizontal, quando esta é vista frontalmente. O
diedral da asa afecta a estabilidade lateral do avido. Uma vez que ndo existe uma técnica
simples para se alcancar o angulo diedro, que leva em conta todas as considera¢gbes em vigor,
sendo necessario escolher um angulo diedro com base nos dados recolhidos pelo Anexo 1.
Dado isto, optou-se por um valor razoavel para o diedro como

r=5-

4.3.5 Torcéo da asa

Assume-se uma torcao linear de 3°.

4.4 Projecto Asa do tipo Cranked

Ao observar-se os desenhos actualmente dos avides de altas velocidades subsénicas, vé-se que
0 bordo de fuga é “linear” para uma parte em envergadura, na regido interior. Uma corda
maior na regido interior apresenta as seguintes vantagens: mais espago para o combustivel e
aparelhos de desembarque; e, a distribuicdo de sustentacdo é alterada de modo a produzir
mais sustentacdo na seccgdo interior o que reduz o momento de flexdo na raiz. Este tipo de
projecto é denominado por asa tipo Cranked no bordo de fuga. O valor da envergadura em
que bordo de fuga é linear tem de ser obtida por optimizacdo. No entanto, no actual
projecto, tendo por base as actuais tendéncias, abordo de fugaédo tipo sem
enflechamento até 35% da envergadura. A corda de raiz da asa Cranked é:

C¥ panzes = 744
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Parte da envergadura da asa sem enflechamento no bordo de fuga = 0,35%32,26 = 11,29m

- 18,13 -—

Figura4: Visualizacdo do plano da asa do tipo Cranked

4.5 Localizagéo vertical da asa
A localizagdo da asa vertical para o avido aqui projectado foi escolhida para ter uma

configuracdo com o motor debaixo da asa, o que é tipico de avides similares.

4.6 Areas de Flaps e Ailerons
Estas areas sdo escolhidas a partir do Anexo 1. Borda de fuga: fowler flaps. Borda principal:

completa extensdo de slats. Opta-se por:

c
-: =017 = 5,4, = 19.023 m
5.
— =101l = S.,..=1119m
B
5
f: 003 =5 ,;,=336m

5. Configuracdo da fuselagem e da cauda

5.1 Introducéo

O esquema da fuselagem é importante no processo de design uma vez que o comprimento do
avido depende desse factor. O comprimento e o didmetro da fuselagem estdo relacionados
com a disposicdo dos bancos. A fuselagem de um avido de passageiros pode ser dividido em
quatro seccles basicas, a saber, o “nariz”, o cockpit, o compartimento de carga, e a
fuselagem da cauda. Nesta seccdo, o projecto da fuselagem é feita para escolher os varios

parametros.

5.2 Estimativa Inicial da Fuselagem

Ao observar-se a l¢/b de avibes similares, obtemos a primeira estimativa de |; para o presente
caso. O valor de I¢/b escolhido é de 1,05. Usando b= 32,26m como obtido a partir do projecto
de asa, o comprimento da fuselagem é 33,31 m. A referéncia [28], no capitulo 6 apresenta

uma relacdo entre peso bruto e o comprimento da fuselagem da seguinte forma.

L= awt (51)
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Onde W, é em kg e Iy em metros, para um avido de transporte a jacto, a=0,67 e c¢=0,43.
Usando W, =59004,13 kg e um |; de 32,31m é obtido. Isto esta em boa concordancia com os

valores obtidos no Anexo 1.

5.3 “Nariz”” e Cockpit - Fuselagem frontal

A fuselagem frontal acomoda o radar prospectivo na seccdo de “nariz”” da aeronave, a cabine
de voo com o para-brisas associado, e trem de pouso do “nariz”. A aeronave deve ser capaz
de ser pilotado a partir de qualquer posicdo do banco do piloto, por isso o para-brisas e a
frente geométrica sera simétrico sobre a linha do centro longitudinal da aeronave. Displays
modernos do cockpit e controladores de voo transformaram a configuracdo tradicional da
cabine de voo da aeronave. O perfil da fuselagem frontal apresenta um desenho classico com
um compromisso entre uma forma suave de baixo arrasto e a necessidade de ter janelas
planas inclinadas para dar uma boa visibilidade. A disposicdo da cabine de pilotagem e da
geometria da janela especifica do piloto é frequentemente o ponto de partida do esquema da
fuselagem em geral. Para o actual projecto, cabines de voo de varios avides similares séo

considerados e o valor seguinte de ln./ls € escolhido.

[ —
[LHik=

=003 =l_.=1m

Lg

Para o comprimento do cockpit (leckpit), @S hormas séo sugeridas em [28] (capitulo 9). Leockpit

para a tripulacdo de dois membros é escolhido como 2,5 m.

5.4 Configuracdo da cabine de passageiros

Dois dos principais parametros geométricos que especificam a cabine de passageiros sdo o
didmetro da cabine, bem como o comprimento da cabine. Estes, por sua vez, sdo decididos
por detalhes mais especificos como o nimero de bancos, a sua largura e arranjo, a distancia

entre eles, a largura do corredor, bem como o nimero de corredores.

5.4.1 Seccéo Transversal da Cabine

A forma daseccdo transversal da fuselagem é prescrita pelos requisitos estruturais de
pressurizacdo. Uma casca circular reage as cargas de pressao interna pela tenséo de anel, isso
faz com quea seccdo circular seja eficiente e, portanto, apresente um menor peso
estrutural. No entanto, uma seccéo totalmente circular pode resultar num grande volume
inutilizavel acima ou abaixo do espago da cabine. Este problema é superado pelo uso de
varias seccOes circulares interligadas para formar o esquema da seccéo transversal. Elegeu-se
uma seccdo circular de forma transversal para a fuselagem. O tamanho total deve ser
mantido pequeno para reduzir o peso da aeronave e o arrasto, mas a forma resultante deve
fornecer uma cabine interior confortavel e flexivel que sera apelativa aos clientes das

companhias aéreas. A principal decisdo a ser tomada é o nimero de bancos lado a lado e o

49



arranjo do corredor. O numero de cadeiras no total vai fixar o nimero de linhas na cabine e,
assim, o comprimento da fuselagem. O desenho da seccao transversal da cabine é ainda mais
complicada pelo facto de se querer proporcionar diferentes classes, como primeira classe,

classe executiva, classe econémica, entre outras.

5.4.2 Comprimento da Cabine

Seguindo as tendéncias apresentadas pelas aeronaves actuais, optou-se apenas por ter duas
classes, a econdmica e executiva. O nimero total de lugares é distribuido com 138 bancos na
classe econdémica e 12 lugares na classe executiva. Os parametros da cabine sdo escolhidos
com base em padrdes para avifes similares. Os varios parametros escolhidos séo mostrados na
Tabela 4:

Parametros Classe Classe Executiva
Econdmica
Distancia entre bancos (em polegadas) 32 38
Largura do banco (em polegadas) 20 22
Largura do corredor (em polegadas) 22 24
Bancos lado a lado 6 4
Namero de Corredores 1 1
Max. Altura (metros) 2.2 2.2

Tabela 4: ParAmetros da cabine para as diferentes classes

Uma vez que a disposicdo dos bancos na classe executiva é lado a lado, o nimero de linhas
necessarias serdo 3 e a classe econdmica tera 23 linhas. A maneira de calcular o comprimento

da cabine é usando o distancia entre bancos para cada uma das classes.

) Espaco entre filas Comprimento da
Classe N.° bancos N.° de filas )
(em polegadas) cabine (metros)
Econdémica 138 23 32 18,7
Executiva 12 3 38 2,9

Tabela 5: Principais diferencas entre a classe econémica e a classe executiva
Assim, o comprimento da cabine total sera 18,7+2,9=21,6m.
5.4.3 Diametro da Cabine

Usando o nimero de bancos, a largura lado a lado dos bancos e a largura do corredor, calcula-

se assim o diametro interno da cabine.
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Grtimpema) =22 X1 +20 X 6= 142 in = 3.6m

De acordo com as normas prescritas em [28], capitulo 9, a espessura da estrutura é dada por:
t= G.GEd‘,.- +1"=3.84in =0.098 m

Portanto, o diametro externo da fuselagem é obtida como:
3.6 +0.008 x2=38m

5.5 Fuselagem traseira

O perfil da fuselagem traseira € escolhido de forma a proporcionar uma superficie lisa, com
um formato de baixo arrasto e que suporte as superficies da cauda. A parte inferior do perfil
deve dispor de um espaco adequado para permitir a rotacdo da aeronave durante a
descolagem. A fuselagem traseira também deve abrigar a unidade de energia auxiliar (APU).
Com base em dadosdas aeronaves similares optou-se por escolher a relacédo
do li/lf como 0,25.

5.6 Comprimento Total da Fuselagem

O comprimento das varias partes da fuselagem estao indicados na Tabela 6:

Comprimento do “nariz’=1m
Comprimento do Cockpit= 2,5 m
Comprimento da cabine= 21,6 m
Comprimento da traseira= 8,33 m
Total = 33,42 m

Tabela 6: Comprimentos das varias partes da fuselagem

5.7 Superficies da Cauda

O tipo e as area das superficies de cauda sdo importantes para determinar a estabilidade da
aeronave. A opcdo escolhida foi entdo um arranjo de cauda convencional.

Alguns dos parédmetros importantes que decidem as caracteristicas aerodindmicas da cauda
sdo: a razdo da area (S¢/S), a relacdo do volume da cauda (V4 e Vy), a extensdo da cauda,
entre outras. Todos estes pardmetrosdevem ser decididostanto para a cauda
horizontal como para a vertical. A partir dos dados constantes no Anexo 1, escolheu-se os

seguintes valores para os parametros da cauda:

Parametros Cauda horizontal | Cauda vertical
Razéo das areas (St/S) 0.31 0.21
Raz&o de aspecto 5 1.7
Razéo de afilamento 0.26 0.31

Tabela 7: Pard@metro da empenagem
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= Area
Areas das empenagens horizontal e vertical (S, e S,) sdo calculados como
5. = 031 x 11,9 = 34.60 m’
5, =021x 1119 = 23.5m"
* Energadura
A envergadura da empenagem horizontal e vertical (b, e b,) sdo dados como:

Sendo: ARy =35 e 4Ry = 1.7, temos:

ni.J:: = -'I.'I.l::_"r_:: = 13.17m (52)

b, = A5, =632m (53)

e Corda da Raiz e da Ponta

Os comprimentos da corda da cauda horizontal e vertical séo obtidas como:

25
e =——=418m
o bii (1 T "3‘?) !
25
c,. = = 3.68m

Ty 1+ 4)
c,;; = dc; = L0%m
€ = Ac,, = L76m
= Braco da Cauda
O braco da cauda é a distancia entre o centro aerodinamico da asa e a cauda (horizontal ou
vertical) do centro aerodindmico. O valor do brago da cauda é escolhido com base no Anexo

1. Escolhendo I, como 45% do I e |, como 42% de rendimento I,

I, = 15.04m
I, = 14.03m
V= it=13 (55)
"
v, = £ = 0,001 (56)

5.8 Localizagdo do motor

O tipo de montagem do motor bem como a sua localizacdo desempenham um papel
importante na decisdo sobre o coeficiente de arrasto total da aeronave. Um motor montado
na asa na forma convencional é a escolhidauma vez que facilitaa manutencéo
periddica numa indlstria onde um tempo de inactividade ndo programado pode
significar grandes perdas financeiras. Os motores estédo ligados a parte inferior da asa usando
pylons para reduzir o arrasto. A outra raz8o paraa escolha de um motor montado na

asa deve-se ao combustivel que é armazenado nas asas em si, reduzindo assim a distancia do
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combustivel com o motor. Partindo do Anexo 1, a localizagdo do motor é fixa em 34% a partir

da meia extensao.

5.9 Disposicdo do Trem de Aterragem

Uma das partes principais do avido é o trem de aterragem. Exige-se que este seja leve,
pequeno, que forneca uma boa dindmica durante a rolagem e absor¢cdo de energia ao
tocar no chao e, devera ser retractil para reduzir o arrasto durante o voo.

Um trem de aterragem convencional triciclo é eleito, conforme dito anteriormente. Os
pardmetros importantes deste tipo de trem de aterragem séo a faixa de roda, eixos e raios de

manobra. Os valores dos pardmetros (ver tabela 8) foram baseadas no Anexo 1.

Parédmetros (m) valor
Distancia entre eixos 13.2
Comprimento da pista 5.8

Raio de volta 19.3

Tabela 8: Parametros do trem de aterragem

6. Estimativa dos pesos dos componentes

O peso da aeronave é um factor comum que une as diferentes actividades que compdem o
desenho (aerodindmica, estruturas, propulsdo, nhavegabilidade, ambientais, aspectos
econdmicos e operacionais). Para este fim, em cada fase do projecto, uma verificacéo é feita
sobre a massa total esperada quando a aeronave estiver concluida. Na fase de projecto
preliminar, a estimativa é feita a partir de dados estatisticos histdricos de todos os
componentes similares de aeronaves. S6 com o fabrico do prototipo da aeronave se chega a

conclusdo se é possivel verificar a precisdo das estimativas, pesandocada um dos

componentes e, quando necessario fomentar programas de reducéo de peso.

6.1 Confirmagéo do peso de Aeronaves
O peso do avido inteiro pode ser subdividido em peso vazio e carga Gtil. O peso vazio pode ser
subdividido em grupo de estruturas, grupo de propulsdo e grupo de aparelhos. Os

componentes sdo agrupados em subsecc¢bes, que sdo descritas a seguir.

No Grupo de Estruturas engloba-se, asas, inclusive superficies de controlo; cauda horizontal e
vertical, incluindo controlos; corpo ou fuselagem da aeronave; nacelles; e, trem de
aterragem (unidades principais e de nariz).

No grupo de Propulsdo incluem-se, os motores; caixa de acessorios e discos; sistema de
admissdo e de exaustdo; sistema de 0leo e refrigerador; sistema de combustivel; controlos do

motor; e, reversores de impulso.
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Por ultimo, no grupo dos equipamentos fixos, ou aparelhos, onde consta a unidade auxiliar de
poténcia; sistemas de controlo de voo, instrumentos e equipamentos de navegacao, sistemas
hidraulicos, sistemas eléctricos, sistemas avionicos, decoragdo, ar condicionado e anti-gelo,
sistema de oxigénio, e, diversos, entre eles, proteccdo contra incéndio e sistemas de

seguranca.

6.2 Pesos de varios componentes

Depois de fazer a classificacdo entre os varios grupos e listar os componente em cada grupo,
de seguida procede-se a determinacdo dos pesos desses componentes. Nas fases de projecto
preliminar ndo € possivel saber o tamanho dos componentes individuais das aeronaves com
grande detalhe, mas € possivel usar métodos de previsdo que progressivamente se tornam
mais precisos quanto a geometria da aeronave € desenvolvido. Partindo de uma selecgéo
bibliografica constatou-se que esta contém um conjunto de equacbes derivadas
empiricamente com base nas aeronaves ja existentes. Para o projecto actual ao estimar-se os

pesos obtém-se a seguinte tabela:

Componente Peso (kg)
Asa 5838,5
Fuselagem 6587,6
Cauda horizontal 1157,58
Cauda Vertical 744,06
Grupo Motor 5642,85

Trem de aterragem do “Nariz”” | 362,13

Trem de aterragem principal 1961,06

Total do equipamento fixo 7399,66
Combustivel 12040,69
Carga Util 17270
Peso Bruto 59004,13

Tabela 9: Pesos estimados dos componentes da aeronave

7. Estimativas de desempenho

Os detalhes da condic&o de voo para a estimativa da polar de arrasto sdo os seguintes:

Altitude: 10,972m = 36,000pés

Numero de Mach : 0,8

Viscosidade cinematica: 3,92481x10°m?/s
Densidade: 0,3518kg/m’

Velocidade do som: 295,19m/s
Velocidade do voo: 236,152m/s

Peso do Avido: 59010kg
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7.1 Estimativa da polar de arrasto

Como ja se viu, a polar de arrasto é assumida como sendo da forma:
i

L, =0+

TAe

O coeficiente Cpo pode ser obtido através de:

&= (c)  + (), + (), +(e), 57)

wo

Onde basta calcular WB, V, H, Misc para obter a combinag¢do asa-corpo (WB), cauda vertical

(V), cauda horizontal (H), e diversas contribuicBes (Misc), respectivamente.

7.1.1 Estimativa do (Cpo)ws
Inicialmente, a polar de arrasto é obtida para um nimero de Mach de 0,6, conforme Roskan

[29]. (Cpo)we é dada como:

O sufixo B indica a fuselagem e Sg € a area méxima frontal da fuselagem. (Cpo)w € dada como:

e

e W
X

ing

Aqui, 0 numero de Reynolds utilizado para determinar a turbulénciada placa lisa do
coeficiente de atrito da pele baseia-se na aerodinamica da corda média, ¢, da asa exposta.

(Swet)e € @ area molhada da asa exposta.
Agora ¢,=5.6m, ¢= 1,34m, b/2=16,13m e dg,s= 3,8m. Assim:

c, — C;
c, =cC,— — = 5.33m
(e
A, =—=0232m
i C,
_ 2 1+ 4,41
e, =—|e. I: - =3i7m
3 \ 1+ 4,
_ b g,
(b/2), =—-——= =14.263n
S22
Vg,
Fe =

k =1.02 % 10™"m corresponde ao padrdo da pintura de camuflagem, aplicacdo média ([28)].

Assim:

=

== = 3.66 % 10°

| e
ES
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O Rewto 11 COrrespondente ao I/k acima é de 30x10°. O Cy, é, entdo, medido a partir do
grafico da figura 3.1 em [27] como:

Cs. — 0.00233

W

[::_._.-c)::g — 14':"1] e I:rﬁj o com r-".':lf =03=L=1.2

(o) =cCrlrxrix(t/c),,) 5 = 0.00592
(Cpo)s € dado como:
(€.),=(5,),+(%,), <
(), =enlo oo (] ()_+en
Ch ) =Co |1+ + 0.0025 {—; ] [— ~ (o
E " (,/d) d/I\ S, See
Como ls= 33,42 e dia= 3,8
Vox s ,
Re, = = =1.51 % 107
u
Entéo:
_i= 3,28 x 10°

i
O Reatorr COrrespondente ao I/k acima é de 2,6x10%. O Cy, é, entdo, medido a partir do

grafico da figura 3.1 em [29]como:

Entao:

Cpop € assumido como zero, ja que area da base é aproximadamente zero. Assim:

(€5, ). = 00503 + 0,005 + 0 = 00556
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(ACo)canopy € tida como 0,002. Assim o novo (€, ) = 0.0576
1%

Finalmente, temos:

(cs,),, = 00118

7.1.2 Estimativa do (Cpo)v € (Cpo)n

A estimativa de (Cpo)v € (Coo)u pode ser feito de forma semelhante a estimativa da asa.
Contudo, os detalhes respeitantes a area da cauda exposta, entre outros, sdo necessarios. Na
auséncia de dados pormenorizados acerca da forma da fuselagem na parte traseira, etc., uma

abordagem simplificada dada em [27] é adoptada, no qual Cp-= 0,0025 para ambas as caudas.

Entao:

= 0.0013 (58)

7.1.3 Estimativa de varios arrastos - Nacelle
Para o célculo do arrasto devido a nacelle usamos métodos de atalho para os quais temos:

. Syt
(c;,) . =o0006x —

Onde, Syet € a area molhada de nacelle. Aqui Sye= 16.79m?. Uma vez gue temos duas nacelles

o arrasto total sera o dobro deste valor. Finalmente temos:
16,79

[:C:-} = 0.006 x % 2 = 0,0018

7 nacalls 111,21

7.1.4 Cpo do aviao

Considerando 2% para o arrasto de interferéncia [27], obtemos 0 Cpo da aeronave como:

C, = 1.02[0,0118 +0.0013 + 0,0018] = 0,015163 (59)

7.1.5 Arrasto induzido
O componente de arrasto induzido tem o factor de eficiéncia de Oswald (e) que é estimado
pela adigéo do efeito que todos os componentes da aeronave tem no arrasto induzido

A estimativa aproximada de “e” pode ser obtido a partir de:
1 1 1 1

Temos:

Curmg = (E'I.I.j“:: cos(A —3)

Onde A é a asa enflechada. (ewing)a-0= 0,97 para AR= 9.3, A= 0,24 a partir de [31].
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. - P YL
Assim e, = 0.87 x cos(27.69 — 5) = 0.8942. Também - = =08 para uma fuselagem

=rr

redonda. Assim:

/ fye £r
—I= =08 & — =08 x[—-b:U-&.:u
(5./5) Lo \5/
1
= 0,03
r':i,'
Finalmente tem-se:
g = 0,8066

Entao:

1
K =——= 042434

TAR

7.1.6 Polar de Arrasto Final

A Polar de Arrasto é dada através da equacéo:

£, = 0015183 + 042434 = uf (60)

Polar de Arrasto

1,6
1,4
1,2

CD |‘8

J,6

Polarde Arrasto
0,4
0,2

o] 0,02 0,04 0,06 0,08 0,1 0,12
C.

Figura 5: Polar de Arrasto para a aeronave de referéncia

No entanto, o nGmero de Mach em cruzeiro (Mqise) para este avido é de 0,8. Assim Cpo € k
deverdo tornar-se fungbes do niumero de Mach acima de Mise. NO presente caso as variacdes
de Cpo e k acima M ise € até M= 0,9, com base nos dados constantes no Anexo 1, sdo tidas

como:

C, = 0015203 — 0,001 x (M —0.8) + 0,11 x (3 - 0.8)° (61)
E=004243 £ (M —08)7 £ 20,0 (M — 0,87 (62)
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3.1.2 Determinagédo do Alcance Maximo

O alcance de uma aeronave numa altitude cruzeiro e com velocidade constante é dado

através da Equacdo de Breguet:

Alconce da deroncve =$ ¥ jln[l + Ihzl (63)

Neste caso, a altitude cruzeiro é considerada como 10972,8m. TSFC é considerado como um
valor constante de 0,6hr™. A tabela 10 apresenta os valores de alcance atingidos para

diferentes velocidades.

N.© Mach Velocidade e Alcance em Cruzeiro Alcance Total
(m/s) (km) (km)
0,5 147,595 14,96344 3024,42 2016,28
0,55 162,3545 16,74915 3723,884 2482,589
0,6 177,114 18,14717 4401,501 2934,334
0,65 191,8735 19,10086 5018,879 3345,92
0,7 206,633 19,60552 5547,751 3698,501
0,75 221,3925 19,70029 5972,751 3981,834
0,8 236,1519 19,4525 6290,802 4193,868
0,81 239,1038 19,34571 6334,47 4222,98
0,82 242,0557 19,00614 6300,115 4200,076
0,83 245,0076 18,7236 6282,148 4188,099
0,84 247,9595 18,3418 6228,148 4152,125
0,85 250,9114 17,8605 6136,957 4091,305
0,86 253,8633 17,8605 6009,253 4006,169
0,87 256,8152 16,62773 5847,803 3898,535
0,88 259,7671 15,90217 5656,915 3771,276
0,89 262,719 15,12612 5441,996 3627,997
0,9 265,6709 14,31769 5209,019 3472,68

Tabela 10: Alcance da aeronave projectada para velocidades diversas

Ao observar a tabela 10 constata-se que o alcance maximo verificado é de 6334,47km, sendo

obtida a uma velocidade de 239,1m/s, que corresponde a um nimero de Mach de 0,81, que é
ligeiramente superior ao nimero de Mach a partir do qual aumenta os factores Cp, € K. Isto
podera ser explicado com base em: o alcance aumenta a medida que a velocidade também
ela aumenta, mas apés exceder o valor de Mguise, Vai ocorrer um aumento em Cpg € K, € um

acréscimo do arrasto de onde, reduzindo desta forma o (L/D)uax. O alcance calculado é um
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alcance bruto em voo continuo, logo, o alcance seguro sera cerca de -/ desse alcance bruto.

No presente caso, o alcance seguro assumira o valor de 4222,98 km.

Apbs calculo do alcance da aeronave procedeu-se a alteragdo dos principais parametros que
influenciam o consumo de combustivel. Entre eles destacam-se o TSFC, aspectos
aerodindmicos ((L/D)), bem como o Peso Vazio da Aeronave, (Wo). No ponto seguinte irdo
proceder-se a essas alteracBes e apresentar as principais mudancas na aeronave e a

percentagem de reducdo do combustivel alcancada.

3.2 Apresentacdo de Exemplos em Estudo

Este ponto pretende avaliar o impacto das solucBes que poderdo vir a ter um uso valido a
médio prazo.

Os factores contributivos paraa eficiéncia de combustivel em aeronaves sdo melhor
compreendidos através da "Equacdo de Alcance de Breguet', que quantificaa distancia
alcancada ("range") de uma aeronave em condicfes de cruzeiro, a uma dada velocidade,
para uma dada quantidade de combustivel (Wf,) e com um peso da carga Gtil (Wpay). Pode-se
diminuir o valor do combustivel com um valor fixo do alcance e da carga util reduzindo o
TSFC, pode-se também diminuir o combustivel melhorando a relacdo L/D, que é bastante
dependente do desenho aerodindmico da aeronave. Por isso a partir de uma perspectiva
tecnolégica, melhorando a eficiéncia de combustivel da aeronave € em grande parte
realizado por meio de melhorias no projecto do motor, design aerodindmico e projecto
estrutural de uma aeronave. Assim sendo podera ocorrer uma reducdo no combustivel
através: (i) aumento do (L/D); (ii) reducdo do factor TSFC; e, (iii) uma diminuicdo do peso
vazio da aeronave. Verificamos agora qual o impacto individual de cada um dos parédmetros.
Ap0s analisar os parametros individualmente, far-se-4 uma andlise alterando estes parametros
na equacgdo, com o objectivo de atingir o alcance maximo que, anteriormente, ficou definido

para a aeronave de referéncia, i.e. 4222,98km.

(i) Aumento do (L/D) através do aumento da raz&do de aspecto.

Esta alteracdo na razdo de aspecto vai originar uma diminuicdo do Coeficiente de Arrasto (Cp)
e, consequentemente, um aumento do (L/D).

Assim:

Vejamos agora duas opc¢des de alteracdo do arrasto, com um A= 12 e A= 15:
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Parametros de Valores da Aeronave de Valores Obtidos da | Valores Obtidos da
Asa e Fuselagem Referéncia Aeronave (A=12) Aeronave (A=15)
S (m?) 111,9 111,9 111,9
b (m) 32,26 36,64 41
cr (M) 5,6 4,925 4,41
ce (M) 1,34 1,18 1,06
Cmac (M) 3,9 3,436 3,07
Is (M) 33,42 34,64 35,86
dr (m) 3,8 3,8 3,8

Tabela 11: Comparacdo dos Parametros da Asa e de Fuselagem com A=12 e A=15

Analisando ambas as opcdes conclui-se que, um aumento da razdo de aspecto ira ter
consequéncias na estrutura da aeronave. A tabela acima mostra os valores obtidos em
comparacdo com a aeronave de referéncia. Optou-se por deixar os valores do peso e carga
alar iguais ao da aeronave de referéncia, por exemplo 50904,13kg e 5171,04N/m?,
respectivamente, para ambas as op¢les, apesar do aumento da razdo de aspecto da asa, isto
s6 podera ser possivel com a sinergia de outras tecnologias (métodos de fabricacdo, novos
materiais mais leves) que permitam recuperar o peso que iria ser incrementado na aeronave
com a subida da razdo de aspecto. Analisando os parametros da asa observa-se que a area da
asa se mantém igual, contudo a sua envergadura altera-se, aumentando cerca de 4,4m e 8m,
na opcdo de A=12 e A=15, respectivamente, o que implica termos uma asa mais longa, e mais
delgada como nos mostra os valores da corda, o que origina um menor arrasto. Por sua vez,
nos parametros da fuselagem verifica-se um aumento do seu comprimento em ambas as
opcbes, isto deve-se principalmente ao aumento do comprimento da fuselagem das
empenagens como se pode ver no anexo 4.

A equacdo para o valor da Polar de Arrasto, ira ser para cada um dos casos:

(1) A=12 £y = 0015534 + 0032387 (7

O que implica um aumento do (L/D)uwax para um valor de 22,122, enquanto que o valor de

referéncia é 19,712, o que corresponde a uma percentagem de 12,2%.

(2) A=15 C, = 0,015847 + 0,026302 (7

Isto origina um aumento do (L/D)uax para 24,487, 0 que corresponde a uma percentagem de

24%, em relagdo ao valor de referéncia.

61




Em suma destas opc¢des verifica-se:

Reducao de combustivel (%)
A=12 8,54
A=15 14,1

Tabela 12: Reducédo do consumo de combustivel
Ao observar-se a tabela anterior constatamos que com um A=12 e A=15 conseguimos atingir
uma reducdo no consumo de combustivel total da aeronave de cerca 8,50 e 14 pontos

percentuais, respectivamente.

(ii)Reducéo do TSFC

Efectuaram-se céalculos deste parametro de forma a reduzi-lo em 10, 15 e 20 por cento, o0 que
ird originar um TSFC de 0,54, 0,51 e 0,48, respectivamente. Na tabela seguinte demonstram-

se os valores que se alteraram.

Pardmetros de Valores da Aeronave de
Asa e Fuselagem Referéncia TSFC=0.54 TSFC=0.51 TSFC=0.48
Peso (Kg) 59004,13 56533,012 55356,38 54216,726
S (mz) 111,9 107,212 104,981 102,82
b (m) 32,26 31,576 31,246 30,92
cr (m) 5,6 5,48 5,42 5,36
ct (M) 1,34 1,314 1,3 1,287
Cmac (M) 3,9 3,82 3,78 3,74
I¢ (M) 33,42 33,22 33,133 33,04
ds (m) 3,8 3,8 3,8 3,8

Tabela 13: Comparacdo dos Pardmetros da asa e da fuselagem

Observando a tabela 13 observa-se uma reducéo de todos os parametros, ainda que ndo muito
significativa, em alguns casos. A alteracdo mais significativa ocorre no peso que reduz
2471kg; 3648kg e 4787kg, com o TSFC igual a 0,54; 0,51 e 0,48, respectivamente. Reduzindo
20% do TSFC a aeronave reduz o seu peso em 8,11%. No ponto da discussdo dos resultados
iremos apresentar possiveis hipoteses alternativas da forma como diminuir o TSFC e o peso da
aeronave. Em termos da fuselagem, o seu comprimento ndo reduz de forma muito
significativa, e, no seu didmetro ndo se observa qualquer alteracéo.

A equacdo relativa a Polar de Arrasto, ira ser, para cada um dos casos:

(1) Reducéo do TSFC em 10% (TSFC=0,54)
Cp = 0015472 + 0,042543 C;

62




Neste caso, ird ocorrer um ligeiro aumento da influéncia do arrasto, em relacdo a aeronave
de referéncia. Originando uma reduc¢do do (L/D)yax para um valor de 19,488, enquanto que o

valor de referéncia é 19,712.

(2) Reducéo do TSFC em 15% (TSFC=0,51)
C, = 0,01363 + 0.042397 ]

Verifica-se uma reducéo do (L/D)ya para 19,37, diminuicdo ndo muito significativa em relagéo

ao valor de referéncia.

(3) Reducéo do TSFC em 20% (TSFC=0,48)
€, = 0015788 + 0,042653 C;

Nesta opcao, verifica-se uma reducao do (L/D)yax para 19,268, diminuicdo também nédo muito
significativa em relacdo ao valor de referéncia.

Esta diminuicdo do (L/D)ya deve-se a um ligeiro aumento do arrasto, visto ndo se verificar
alteracdes na carga alar em relacéo a aeronave de referéncia.

Analisando, por sua vez, a tabela seguinte, tendo como ponto de partida a aeronave base,
constata-se uma reducdo de 12; 17,81 e 23,48 por cento, respectivamente em cada uma das

opcbes de reducdo da TSFC, observando o impacto deste pardmetro na reducgédo total do

combustivel.
TSFC Reducao total do combustivel
10% 12
15% 17,81
20% 23,48

Tabela 14: Impacto de TSFC na reducao total do combustivel

(iii) Reducéo do peso vazio da aeronave (I';)

Efectuaram-se os calculos deste parametro de forma a reduzi-lo em 10, 20 e 30 pontos
percentuais. Reduzir o peso vazio da aeronave em 10% parece um objectivo passivel de se
alcancar num curto prazo, pois ja existem matérias compésitos que ao substituirem os actuais
matérias conseguem poupancas dessas grandezas, por sua vez, reduzir em 20% apesar de ser
alcancavel sera necessario algum tempo, tempo para se desenvolverem novas tecnologias e
uma nova combinacdo de materiais e processos de fabrico inovadores; por fim, reduzir em
30% serd uma possibilidade com um caracter bastante optimista, contudo possivel. A
semelhanca da possibilidade de se reduzir o peso vazio da aeronave em 20% para se reduzir
30% sera necessario que se conjuguem um indmero conjunto de aspectos, como o

desenvolvimento de novos processos de fabrico, materiais mais leves e resistentes,
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tecnologias inovadoras, utilizacdo de pneus mais leves, quantidade de Aagua potavel

transportada, peso do recipiente da carga e, peso reduzido dos itens de catering.

Reducéo de W,y

Valores de
Pardmetros de Peso ) 10% 20% 30%
referéncia
Peso bruto (Kg) 59004,13 55273,5 51542,86 47812,22
Peso vazio (Kg) 29693,45 26724,1 23754,76 20785,41

Tabela 15: Impacto de W, na reducéo de combustivel consumido segundo os parametros de

peso

O objectivo deste ponto é entdo o de averiguar qual a influéncia que a reducéo do peso vazio

da aeronave terd na reducdo final da quantidade de combustivel consumido. De forma a

responder a esta questdo este estudo ira ser elaborado através de dois casos distintos. No

primeiro caso a reducdo de Wy ira apresentar consequéncias na estrutura da aeronave; e, por

sua vez, no segundo caso este peso nao tera qualquer consequéncia na estrutura da aeronave.

Caso 1:

Temos entdo a questdo: W, ira ter consequéncias na estrutura da aeronave?

Parametros de

Valores da Aeronave de | Reducdo de Reducéo de Reducéo de
Asa e Fuselagem Referéncia 10% do Wy 20% do Wy 30% do Wy
S (m?) 111,9 104,82 97,75 90,67
b (m) 32,26 31,22 30,15 29,04
¢, (m) 5,6 5,415 5,23 5,04
ce (m) 1,34 1,3 1,25 1,21
Cmac (M) 3,9 3,78 3,65 3,561
It (m) 33,42 33,13 32,83 32,51
d¢ (M) 3,8 3,8 3,8 3,8

Tabela 16: Impacto de W, na reducéo de combustivel consumido segundo os parametros da

asa e fuselagem

Analisando a tabela anterior observa-se uma reducdo de W, em todos os pardmetros, inclusive

no comprimento da fuselagem (I5), tal acontece porque como se pode ver no anexo 4, esta

mudanca no W, ira também ter influéncia no tamanho das empenagens, que iram ser mais

pequenas, logo isso ira reflectir-se no tamanho da fuselagem. Estas varias alteracoes
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permitem afirmar que a reducéo do peso vazio da aeronave ird ter consequéncias na obtencéo

da polar de arrasto, como sera visto em seguida:

(1) Reducdo de 10% no W, Cp =0.015641 +0.042601 £

Como ocorre um aumento da influéncia do arrasto, em relagdo a aeronave de referéncia, vai
originar uma reducgéo do (L/D)uax para um valor de 19,37, enquanto que o valor de referéncia
€ 19,712.

(2) Reducdo de 20% no W, Cp = 0.018187 + 0.042783 £}

Verifica-se uma reducéo do (L/D)uwax para 19, uma diminuicdo um pouco significativa em

relacd@o ao valor de referéncia.

(3) Redugdo de 30% no W, Cp = 0.016818 +0.043014 ¢;

Nesta opcdo, verifica-se uma reducdo do (L/D)va para 18,59. Estas reducfes do (L/D)yax
devem-se, como foi anteriormente referido, ao aumento do arrasto, uma vez que ndo se
verificaram alteracdes na carga alar em relagcdo a aeronave de referéncia, o que se ira

reflectir na percentagem de combustivel ganho, como se podera ver de seguida:

. Poupanca de combustivel
Reducéo de Wy (%)
(%)
10 1,82
20 3,5
30 5,03

Tabela 17: Impacto de W, na poupanca de combustivel para o caso 1

Da observacdo da tabela 17 pode-se referir que as percentagens alcancadas sdo menores que
as obtidas noutros casos. Estas percentagens, de facto, ndo sdo muito significativas mas, uma
vez que, as companhias aéreas efectuam bastantes voos por ano estas percentagens

reflectem-se numa grande poupanca a longo prazo.

Caso 2:

Temos entdo a questdo: W, nao ira apresentar consequéncias na estrutura da aeronave?

Neste caso, os parametros da estrutura da aeronave irdo manter-se inalterados em relacédo a
aeronave base, 0 que pode ser obtido através da reducdo da carga alar em cada caso, ou seja

os valores da configuracdo da asa, fuselagem e de outros valores irdo manter-se de forma
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inalterada apesar da diminuicdo de W,. Esta situacdo da-nos uma polar de arrasto para os trés
casos.
€, = 0,015163 +0,042434 (]

Com um (L/D)yax = 19,71

Os valores obtidos, entéo, para este caso estao descritos na tabela 18

Reducao de Wy (%) | Poupanca de Combustivel (%)

10 4
20 8
30 12

Tabela 18: Impacto de W, na poupanca de combustivel para o caso 2

Da analise da tabela anterior podemos referir que, ndo alterando o projecto inicial obteremos
melhores resultados, cerca de 4% de poupanca de combustivel por cada 10 pontos percentuais
reduzidos no peso vazio da aeronave. Contudo parece ser o aspecto que menos influencia na
reducdo de combustivel quando comparado com os outros dois aspectos anteriormente

referidos, motor e razdo de aspecto, ainda que sejam também importantes.

Como anteriormente foi enunciado, apresentam-se agora os resultados para as varias opcoes,
numa forma interligada, uma vez que anteriormente foram desenvolvidas as diversas opgdes
individualmente.
Analisemos entdo agora as opc¢des conjuntas que surgiram a partir da andlise anteriormente
elaborada:

(i) Reducéo do TSFC em 10% e variacdo da Razdo de Aspecto de 12 e 15 (A= 12 e A= 15)

Pardmetros de Asa e Valores da Aeronave | TSFC=0,54 e TSFC=0,54 e
Fuselagem de Referéncia A=12 A=15
Peso 59004,13 56533 56533
S (m?) 111,9 107,21 107,21
b (m) 32,26 35,87 40,1
¢, (m) 5,6 4,82 4,31
¢t (m) 1,34 1,16 1,035
Cmac (M) 3,9 3,36 3
I¢ (M) 33,41 34,43 35,61
dr (M) 3,8 3,8 3,8

Tabela 19: Comparacdo dos pardmetros da asa e de fuselagem com uma reducédo de 10% do
TSFC e A=12 e A=15
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A equacdo para o valor da Polar de Arrasto, nas opgBes TSFC=0,54 e A=12, e TSFC=0,54 e

A=15 iré ser, respectivamente, de:
€, = 0.015847 + 0.03297 ¢} €y = 0.016163 + 0.026376 C;

Neste caso, ird ocorrer um aumento do (L/D)yx para um valor de 21,87 e 24,22,

respectivamente, enquanto que o valor de referéncia é 19,71. Isto explica-se através do

aumento da razéo de aspecto e da reducéo do arrasto.

(ii)Reducéo do TSFC em 15% e variacdo da Razdo de Aspecto de 12 e 15 (A= 12 e A= 15)

Pardmetros de Asa e Valores da Aeronave TSFC=0,51 e TSFC=0,51
Fuselagem de Referéncia A=12 e A=15
Peso 59004,13 55356,38 55356,38
S (m?) 111,9 105 105
b (m) 32,26 35,5 39,7
cr (M) 5,6 4,77 4,27
ce (M) 1,34 1,14 1,02
Cmac (M) 3,9 3,33 3
I¢ (M) 33,42 34,32 35,5
dr (M) 3,8 3,8 3,8

Tabela 20: Comparacdo dos Parametros da Asa e de Fuselagem com uma reducéo de 15% do
TSFC e A=12 e A=15

A equagéo para o valor da Polar de Arrasto, nas opgdes TSFC=0,51 e A=12, e TSFC=0,51 e
A=15 iréd ser, respectivamente, de:

Co = 0,016 +0,033013 €

i

- = 0016323 + 0,02841 &

I

Neste caso, ird ocorrer um aumento do (L/D)yox para um valor de 21,75 e 24,1,
respectivamente, enquanto que o valor de referéncia € 19,712. A semelhanca da opcéo

anterior, isto explica-se através do aumento da razédo de aspecto e da reducéo do arrasto.
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(iii) Reducgéo do TSFC em 20% e variagdo da Raz&do de Aspecto

de 12 e 15 (A= 12 e A=

15)
Pardmetros de Asa | Valores da Aeronave TSFC=0,48 e TSFC=0,48 e
e Fuselagem de Referéncia A=12 A=15
Peso 59004,13 54216,7 5421,7
S (m?) 111,9 102,8 102,8
b (m) 32,26 35,13 39,27
cr (M) 5,6 4.73 4,22
ce (M) 1,34 1,13 1,01
Cnac (M) 3,9 3,3 2,9
I¢ (M) 33,42 34,2 35,38
dr (M) 3,8 3,8 3,8

Tabela 21: Comparacdo dos Parametros da Asa e de Fuselagem com uma reducéo de 20% do
TSFC e A=12 e A=15

A equacdo para o valor da Polar de Arrasto, nas op¢Bes TSFC=0,48 e A=12, e TSFC=0,48 e
A=15 ira ser, respectivamente, de:
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Neste caso, ird ocorrer um aumento do (L/D)yx para um valor de 21,63 e 23,95,
respectivamente, enquanto que o valor de referéncia é 19,712. A semelhanca das duas opgdes
anteriores, isto explica-se através do aumento da razdo de aspecto e da reducdo do arrasto
devido ao facto de obtermos uma asa mais longa, e mais delgada como nos mostra os valores

da corda.

Analisando todas as opg¢Bes, bem como os seus valores obtidos para os parametros do peso,
asa, fuselagem e polar de arrasto, constata-se que o0 peso exigido para a aeronave vai
diminuindo a medida que se diminui o TSFC. Dado que foi assumido que o valor da carga alar
seria sempre constante, este facto ira implicar que a area da asa seja diminuida, conforme o
peso também é reduzido. Visto que o valor da razédo de aspecto aumenta de 9,3 para 12 e 15,
respectivamente nas diferentes opcdes, acontece que, consequentemente, verificamos um
aumento da envergadura da asa. Neste caso, tal como no caso anterior do aumento da razdo
de aspecto, iremos considerar novamente que o aumento da razao de aspecto nao ira implicar
directamente o aumento de peso da aeronave, mesmo sendo uma visdo optimista, podera ser

possivel com a sinergia de varias tecnologias de reducédo de peso da aeronave.
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Depois de analisadas as diversas opcfes de forma interligada, analisemos a percentagem que

conseguimos reduzir de combustivel, através da tabela seguinte.

Paréametros % de Poupanca de Combustivel
TSFC=0,54 e A=12 19,4
TSFC=0,54 e A=15 24,6
TSFC=0,51 e A=12 24,62
TSFC=0,51 e A=15 29,04
TSFC=0,48 e A=12 29,75
TSFC=0,48 e A=15 33,85

Tabela 22: Percentagem de Combustivel reduzido

Depois de efectuados os calculos das diversas opgoes e analisada a tabela constata-se que o
melhor valor que se alcangou foi o da opgdo de reduzir o TSFC em 20% com uma Raz&o de
aspecto com valor igual a 15. A partir da analise da "Equacdo de Alcance
de Breguet" verificou-se que ambas as alteracfes efectuadas nos pardmetros, L/D e TSFC, em
conjunto com o peso, iriam ter alguma importancia na reducdo de combustivel consumido.
Dado isto, verificou-se que quanto maior fosse a percentagem reduzida do TSFC e, a razdo de
aspecto apresentasse também um valor maior, originaria uma maior percentagem na reducao

do combustivel consumido, para atingir o alcance previamente definido.

3.3 Discussao dos resultados

A eficiéncia de combustivel de uma aeronave pode ser melhorada a partir de uma perspectiva
tecnolégica, melhorando a eficiéncia do motor (por exemplo, uma reducdo do TSFC,
ou através de um aumento na eficiéncia global do motor, n,); melhorando as caracteristicas
aerodinamicas da aeronave (através de um aumento da razdo L/D); e, pela reducdo do peso
estrutural da aeronave. Dado isto, o estudo da eficiéncia de combustivel é focado em
solucdes tecnoldgicas com potencial que poderédo apresentar consequéncias nestas trés areas.
Depois de analisados os valores obtidos no ponto anterior e observando a tabela constante no
Anexo 4, verifica-se que ao modificar os valores dos parametros TSFC e L/D, obtém-se

alteracdes no peso final da aeronave e das dimensfes da asa e fuselagem.

Os aspectos que irdo apresentar uma maior influéncia no desenho da aeronave sdo a
envergadura da asa e as dimensfes da fuselagem.

Existem solucBes que poderdo vir a ter algum impacto na reducdo do TSFC, no aumento do
L/D e na diminuicdo do peso estrutural total da aeronave. No que diz respeito as solucdes
para o motor, a curto prazo, estas sdo relativamente simples. Por exemplo a lavagem do
motor poderd apresentar beneficios imediatos na eficiéncia do mesmo e a um custo

relativamente baixo, uma vez que a acumulacdo de sujidade no motor pode levar a um
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aumento do TSFC. Este aspecto, por sua vez, pode ser impedido de ocorrer com uma simples
lavagem em intervalos regulares, sendo que mesmo que tal ndo provoque uma reducdo do

TSFC, ira, simplesmente impedir que 0 mesmo aumente.

A um prazo mais longo, muitos activos de controlo e tecnologias de sensores de alta
temperatura para a eficiéncia de combustivel estdo a ser desenvolvidos com o objectivo de
aumentar a eficiéncia e desempenho do motor. QOutros aspectos que também podem
apresentar beneficios com algum potencial, mas com um custo associado muito elevado, séo
as alternativas de um motor revoluciondrio, que inclui um rotor de onda de ciclos “topping”.
Nestes desenvolvimentos na eficiéncia dos motores poderdo ser utilizados materiais mais
eficientes e leves de modo a reduzir o peso, como por exemplo os compdsitos de ceramica
(CMC).

Ao nivel das solucdes aerodinamicas, como foi visto com os resultados obtidos, a melhor
opcao seria o redesenhar da asa, com uma envergadura maior e mais delgada, como mostram
os dados da tabela do Anexo 4. Este facto ira ter implicacdes como a diminuigcdo do arrasto e
por consequéncia um aumento do L/D, mas, por sua vez esta solucdo teria como ponto
negativo o facto de implicar um possivel aumento do peso estrutural e uma asa demasiado
grande. Sobressai aqui o facto da maioria dos aeroportos do mundo néo estar preparado para
receber avifes com este tamanho. Uma solucdo alternativa de forma a ndo ser necessario
aumentar muito o tamanho da asa é a de adicionar winglets na sua extremidade, o que ira
provocar uma reducdo do arrasto induzido, outra solucdo que tem sido estudada e que podera
ser bastante importante e a tecnologia de morphing, pois esta tecnologia permite melhorar
o regime de fluxo laminar e assim reduzir o arrasto de atrito

Um caso ndo estudado que poderia influenciar o aumento do L/D seria criar uma configuracao
de uma aeronave revolucionaria, como por exemplo o conceito blended wing body (BWB)
gue seria significativamente diferente das actuais, podendo produzir melhorias significativas
na eficiéncia de combustivel, ainda que com os custos significativos que estio relacionados
com a transicdo para essas novas configuracdes. Esta € uma solugcdo com um prazo mais
distante e oferece um potencial para a economia de combustivel ainda maior. Um novo
desenho da aeronave completa pode ser necessaria para explorar plenamente os avancos na
aerodindmica, materiais, controles de voo, e motores. Outras solu¢cdes podem passar por
explorar sinergias com outras tecnologias avangadas, como por exemplo estruturas em

materiais compdsitos, novos sistemas de sustentacdo e controlos inteligentes.

Nos dados que sdo apresentados no Anexo 3, surge também a necessidade de encontrar novas
formas de reduzir o peso da estrutura da aeronave. Algumas das solugdes por onde podera
passar a reducdo do peso, numa maneira menos significativa podera ser no material dos
bancos que influenciara o peso total destes componentes; a reducdo do peso da bagagem por
passageiro; a retirada da publicidade colocada no interior da aeronave; e, o facto de se

passar a receber as compras efectuadas na aeronave no ponto de chegada, com estas medidas
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poder-se-ia reduzir o peso da aeronave em 200/400 kg. Outra solucéo para reduzir o peso da
aeronave sera a alteracdo dos materiais utilizados na estrutura da aeronave, estes poderéo
passar por materiais mais leves e resistentes, como novas ligas de aluminio; materiais
compdsitos; nano-materiais, fibras de carbono e de vidro; entre outros. Uma maior
optimizacao dos procedimentos e utilizacdo de ferramentas avancadas de desenho e analise,
tais como programas computacionais de ultima geracdo para projecto, engenharia e
manufactura (CAD/CAE/CAM), pode também ter uma influéncia na reducdo do peso,

aumentando desta forma a eficiéncia do combustivel.

71



Capitulo 4

Conclusao e Desenvolvimento de trabalhos

Futuros

Da andlise efectuada e dos resultados obtidos neste trabalho é possivel destacar as seguintes

conclusoes:
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1. Os parametros com maior impacto na reducdo do consumo de combustivel em

aeronaves comerciais sdo o consumo especifico (TSFC), a razédo de planeio (L/D) e a
alteracao dos valores da razdo de aspecto. Por outro lado, como é 6bvio, o peso da
estrutura tem uma influéncia directa na reducdo do consumo de combustivel, o que

podera ser conseguido através da utilizacdo de materiais mais leves e resistentes.

. O estudo comparativo efectuado permitiu quantificar reduc6es significativas ao nivel

do consumo de combustivel, podendo atingir cerca de 34% em termo de comparacéo
com a aeronave de referéncia criada com base em aeronaves comerciais actuais.
Atingiu-se esta percentagem através da reducdo em 20% do factor TSFC, um
aumento da razdo de aspecto para um valor igual a 15 e uma diminuicdo do peso
estrutural em 7,65%, esta podera ja ser considerada uma visdo bastante optimista,
pois como ja foi referido anteriormente o aumento da razdo de aspecto, ira originar
um aumento do peso da aeronave, o que implica que para estes objectivos serem
compridos seria preciso um nivel de tecnologia bastante avancando, tanto a nivel de

novos matérias leves, como a nivel de processos de fabrico.

. Apesar desta reducdo, os objectivos definidos pelo ACARE ainda estdo longe de ser

atingidos, pelo que se demonstra que a prossecucao das metas estipuladas até 2050
obrigardo a uma mudanca radical no projecto das aeronaves comerciais. Assim, sera
necessario a adopcao de novas solugBes e diferentes conceitos para se atingirem
niveis de reducdo de combustivel consumido superiores a 50%, tais como a utilizacao
de novos conceitos de configuracdes de aeronaves, materiais mais leves de forma a
conseguir reduzir o peso; e, motores mais leves e mais eficientes. Estas opc¢des
terdo, necessariamente, uma implicacdo nos custos de desenvolvimento, pelo menos

na fase inicial de maturacéo das tecnologias adoptadas.



Como propostas de trabalhos futuros sugere-se que o estudo paramétrico desenvolvido no
ambito deste trabalho possa constituir um ponto de partida para um trabalho de optimizacéo,
sobretudo ao nivel da definicdo de novas configuracdes da estrutura da aeronave e de
conceitos aerodindmicos pouco convencionais, contribuindo para a concretizacdo de um
objectivo comum por parte de todos os intervenientes no sector da aviacdo ao nivel da
maximizacdo dos niveis de eficiéncia de operacdo das aeronaves e reducdo do seu impacto

ambiental.
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Anexo 1- Dados de modelos de aeronaves

Constructor AIRBUS | AIRBUS |Boeing |Boeing |Boeing Boeing Boeing Boeing

Tipo A319- A320- 127- 737- 737- 737- 737- 737-

Modelo 100 200| 200 Adv 300 400 500 600 700

CONSTRUCTOR DO MOTOR CFMI CFMI P&W CFMI CFMI CFMI CFMI CFMI
CFM56-| CFM56- JT8D-| CFM56-| CFM56-3-| CFM56-3- CFM56- CFM56-

Modelo/Tipo 5A4 5A3 15A 3-B1 B2 B1R 7B18 7B20

N.° de motores 2 2 3 2 2 2 2 2

Impulso Estatico (kN) 99,7 111,2 71,2 89 97,9 82,3 82 89

ITENS OPERACIONAIS:

Acomodacao:

Méaximo de lugares 153 179 189 149 170 130 132 149

Bancos lado-a-lado 6 6 6 6 6 6 6 6

Massa (Peso)(kg)

Max. na descolagem 64000 73500 95028 56470 62820 52390 65090 69400

Max. na aterragem 61000 64500 72575 51710 54880 49900 54650 58060

Zero-fuel 57000 60500 63318 47630 51250 46490 51480 54650

Méax. Carga Util 17390 19190 18597 16030 17740 15530 9800 11610

Peso vazio operacional 39200 41310 46164 31869 33370 30960 36440 37585

Razé&o de Peso

Peso Vazio operacional /Max.

T/0 0,613 0,562 0,486 0,564 0,531 0,591 0,56 0,542

Max. Carga Util /Max. T/0 0,272 0,261 0,196 0,284 0,282 0,296 0,151 0,167

Max. Fuel /Max. T/0O 0,295 0,256 0,255 0,281 0,253 0,303 0,316 0,296

Combustivel (litros)

Standard 23860 23860 30622 20105 20105 20105 26024 26024

DIMENSOES:

Fuselagem:

Comprimento (m) 33,84 37,57 41,51 32,3 35,3 29,9 29,88 32,18

Altura (m) 4,14 4,14 3,76 3,73 3,73 3,73 3,73 3,73

Largura (m) 3,95 3,95 3,76 3,73 3,73 3,73 3,73 3,73

Asa:

Area (mz) 122,4 122,4 157,9 91,04 91,04 91,04 124,6 124,6

Extensédo (m) 33,91 33,91 32,92 28,9 28,9 28,9 34,3 34,3

MAC (m) 4,29 4,29 5,46 3,73 3,73 3,73 4,17 4,17

Raz&o de Aspecto 9,39 9,39 6,86 9,17 9,17 9,17 9,44 9,44

Raz&o de Conicidade 0,24 0,24 0,309 0,24 0,24 0,24 0,278 0,278

Média de (T/C) (%) 11 12,89 12,89 12,89

1/4 Corda "Sweep" 25 25 32 25 25 25 25 25

Dispositivos de alta

sustentacdo:

Trailing Edge Flaps Type F1 F1 F3 S3 S3 S3 S2 S2

Entensdo da flap/ extencéo

da asa 0,78 0,78 0,74 0,72 0,72 0,72 0,599 0,599

Area (m?) 21,1 21,1 36,04

Leading Edge Flaps Type Slats Slats | Slats/fla | Slats/fla| Slats/fla| Slats/flap | Slats/flap | Slats/flap
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ps ps ps S S S
Area (m?) 12,64 12,64
Cauda Vertical:
Area (m?) 21,5 21,5 33,07 23,13 23,13 23,13 23,13 23,13
Altura (m) 6,26 6,26 4,6 6 6 6 6 6
Razdo de Aspecto 1,82 1,82 0,64 1,56 1,56 1,56 1,56 1,56
Razéo de Conicidade 0,303 0,303 0,78 0,31 0,31 0,31 0,31 0,31
1/4 de Corda "Sweep" 34 34 53 35 35 35 35 35
Braco da cauda (m) 10,67 12,53 14,2 13,68 14,9 12,9 13,55 14,7
SW/S 0,176 0,176 0,209 0,254 0,254 0,254 0,186 0,186
Cauda Horizontal:
Area (m?) 31 31 34,93 31,31 31,31 31,31 32,4 32,4
Altura (m) 12,45 12,45 10,9 12,7 12,7 12,7 13,4 13,4
Raz&o de Aspecto 5 5 3,4 5,15 5,15 5,15 5,54 5,54
Razéo de Conicidade 0,256 0,256 0,38 0,26 0,26 0,26 0,186 0,186
1/4 de Corda "Sweep" 29 29 36 30 30 30 30 30
Braco da cauda (m) 11,67 13,53 20,1 14,78 16 14 13,58 14,73
Sp/S 0,253 0,253 0,221 0,344 0,344 0,344 0,26 0,26
Trem de aterragem:
Faixa (m) 7,6 7,6 5,72 5,25 5,25 5,25 5,7 5,7
Distancia entre eixos (m) 12,6 12,64 18,28 12,4 14,3 11 12,4
raio da viragem (m) 20,6 21,9 25 19,5 9,5
N° de rodas (Nariz; Principal) 2;4 2;4 2;4 2;4 2;4 2;4 2;4 2;4
Diametro da roda principal
(m) 1,143 1,143 1,245 1,016 1,016 1,016 1,016 1,016
Largura da roda principal (m) 0,406 0,406 0,432 0,368 0,368 0,368 0,368 0,368
Nacelle:
Comprimento (m) 4,44 4,44 4,7 4,7 4,7 4,7 4,7
Max. Largura (m) 2,37 2,37 1,5 2 2 2 2,06 2,06
Localizagdo do "spanwise" 0,338 0,338 0,34 0,34 0,34 0,282 0,282
DESEMPENHO:
Descolagem (m):
ISA nivel do mar 1350 1440 1494 1396 1582 1362 1268 1356
ISA +20°C nivel do mar 1350 1440 1494 1396 1582 1362 1268 1356
ISA 5000ft 1530 1645 1661 1576 1695 1533
ISA +20°C 5000ft 1530 1645 1661 1576 1695 1533
Velocidades (kt/Mach):
V, 133 143 166 148 159 142
Vapp 131 134 137 133 138 130

381/Mo0, | 350/MO, | 390/MO, | 340/MO, | 340/M0,8 392/M0,8 | 392/M0,8
Vio/ Mo 89 82 9 82 2| 340/M0,82 4 4

350/Mo0, | 381/MO,
Vie/Mme 82 89 MO0,95
Civax (T/0) 2,58 2,56 1,9 2,47 2,38 2,49
Ciuax (L/D @ MLM) 2,97 3 2,51 3,28 3,24 3,32
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Cruzeiro Max.:

Velocidade (kt) 487 487 530 491 492 492

Cruax (L/D @ MLM) 2,97 3 2,51 3,28 3,24 3,32

Altitude (ft) 33000 28000 25000 26000 26000 26000 41000 41000
Consumo de Combustivel

(kg/h) 3160 3200 4536 3890 3307 3574

Longo Alcance de Cruzeiro:

Velocidade (kt) 446 448 467 429 430 429 450 452
Altitude (ft) 37000 37000 33000 35000 35000 35000 39000 39000
Consumo de Combustivel

(kg/h) 1890 2100 4309 2250 2377 2100 1932 2070
Alcance (hm):

Carga Util maxima 1355 637 2140 1578 1950 1360

Design de alcance 1900 2700 2400 2850 2700 1700 3191 3197
Max. Fuel + Carga Util 4158 3672 3187 2830 3450 3229 3245
Parédmetros de Design:

W/S Cimex 1726,69 | 1962,27| 2356,82| 1852,54| 2090,56 1701,59

W/S CliosT 2071,39| 2423,85| 3918,96 | 2196,64 | 2506,93 2024,27
Combustivel/passag./nm (kg) | 0,0553| 0,0443| 0,1101| 0,0341 0,0395 0,0608 0,0534 0,048
Bancos x Alcance

(bancos.nm) 235600 | 405000| 326400| 364800 394200 183600 344628 409216
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Anexo 2- Graficos relativos ao motor
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Grafico n.° 1: Traccao de Cruzeiro de ambos os motores para diversas altitudes, durante a
subida
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Grafico n.° 2: Variacéo do traccdo Maximo de Subida com Altitude e N.° de Mach



Anexo 3- Caracteristicas da aeronave projectada

1) Dimensdes
Comprimento: 34,2m
Envergadura: 32,26m
Altura sobre chéo: 11,17
Distancia entre eixos (wheel base): 13,2m
Faixa de roda (Wheel track): 5,8m
2) Detalhes do motor
Semelhante ao CFM 56 - 2B
Traccao Estatica ao Nivel do mar: 96,5 kN
Bypass ratio: 6.5 (as caracteristicas do motor séo dadas em [28])
SFC: no M=0,8, h=10.972m (36 000ft), SFC é tida como 0,6hr™
3) Pesos
Peso Bruto: 59004,13kg
Peso vazio: 29693,44kg
Peso de combustivel: 12040,69kg
Carga util: 17270kg
4) Geometria da Asa
Forma: asa Cranked
Envergadura: 32,26m
Area: 111,9m?
Perfil Aerodindmico: NASA-SC (2) série, t/c=14%, Cop:=0,5
Raiz da Corda: 5,6m
Ponta da Corda: 1,34m
Raiz da Corda da asa Cranked: 7,44m
Envergadura da parte da asa com bordo de fuga sem enflechamento: 11,29m
Média da Corda Aerodinadmica: 3,9m
Enflechamento do quarto da corda: 27,69°
Diedro: 5°
Torgdo: 3°
Incidéncia: 1.4°
Relacéo de afilamento: 0.24
Raz&o de Aspecto: 9.3
5) Geometria da Fuselagem
Comprimento: 33,42m
Didmetro méaximo: 3,8m
6) Geometria da Nacelle

N © de nacelles: 2
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7)

8)

9)

Didmetro da Nacelle: 1,62m

Area da seccéo transversal: 2,06m?
Comprimento de Nacelle: 3.3m
Geometria da Cauda Horizontal
Envergadura: 13,17m

Area: 34,69m?

Corda da raiz: 4,18m

Corda da ponta: 1,087m

Média da Corda Aerodinamica: 2,94m
Enflechamento do quarto da corda: 32°
Relacédo de afilamento: 0,26

Razdo de Aspecto: 5

Geometria da Cauda Vertical
Envergadura: 6,32m

Area: 23,5m?

Corda da raiz: 5,68m

Corda da ponta: 1,76m

Média da Corda Aerodinamica: 4,062m
Enflechamento do quarto da corda: 37°
Relacéo de afilamento: 0,31

Razdo de Aspecto: 1,7

Outros detalhes

Cimax Sem flap: 1.4

Cimax com flaps aterragem: 2.7

Factor de carga maxima Npya: 3.5
CLmax cOm T.0 flaps: 2.16

10) Tripulacéo e Carga util

Tripulacdo de Voo: 2 (piloto e co-piloto)
Tripulagéo da cabine: 5

Bancos de passageiros: 138 em Classe Econdmica e 12 em Classe Executiva
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Anexo 4- Parametros operacionais da aeronave
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