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Resumo

A aeronave Falcon 50, operada pela Esquadra 504 da Forca Aérea Portuguesa, tem
como principais missdes: o transporte de altas entidades, o transporte de 6rgdos
urgente e apoio logistico. Desta forma, voando para os mais diversos destinos em
todo o mundo, tornou-se relevante encontrar uma solugéo para economizar 0s custos
associados a sua operacao. Esta dissertacdo foca-se no estudo de viabilidade,
eficiéncia, aumento de alcance, economia de consumo, e retorno de investimento da

implementacéo de winglets no Falcon 50 da FAP.

Os winglets s&o estruturas concebidas para reduzir a resisténcia aerodindmica e,
conseguentemente, aumentar a eficiéncia da asa. De modo a comparar a asa original
com a asa com winglets, foi estudado o tipo de operacdo da aeronave ao servi¢co na
FAP. O estudo foi dividido em partes: a) simulacdo com recurso a ferramentas de
Computational Fluid Dynamics e comparacdo dos resultados obtidos com solugcbes
analiticas da sustentacao; b) analise do desempenho atual da aeronave, com base
em dados operacionais e manuais de operacdo; c) estudo de recuperagao do
investimento na modificacédo, tendo em conta a poupanca de combustivel, ponderando

0 aumento de alcance operacional.

Foi possivel verificar a coeréncia entre os resultados obtidos e os fundamentos
tedricos inerentes a modificacdo. Isto é, a asa modificada demonstrou reduzir a
resisténcia e aumentar a eficiéncia aerodindmica. Na andlise da performance
verificou-se que com winglets, a aeronave possui um teto operacional maximo
superior, podendo voar até 41000’ em todas as configuragdes de peso e velocidade.
Outra conclusdo retirada desta andlise € o facto dos maiores beneficios,
proporcionados pela modificagédo, ocorrerem durante a fase de subida, atingindo os
2,83% em combustivel poupado. O alcance é também melhorado com a instalacéo
de winglets, promovendo um aumento médio de 2,25% em todas as configuracdes de

peso e velocidades de voo.

Desta forma, cruzando esta informacdo com a analise de recuperacdo de
investimento, verificou-se que nado seria possivel fazé-lo dentro do periodo de vida util
da frota. No entanto, perante os resultados obtidos, concluiu-se que a modificagéo é

vantajosa para a performance da aeronave Falcon 50.

Palavras-chave: Falcon 50, Winglets, CFD, CAD, PRI
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Abstract

The main missions of the aircraft Falcon 50 of the Portuguese Air Force are: VIP
transport, logistical support and urgent transportation of human organs. As this aircraft
flies all over the world, it has become relevant to find a solution in order to save money
during its operation. This thesis focuses on the study of the viability, efficiency, increase

of range, reduce fuel burn, and payback period due to the implementation of winglets.

The winglets are structures designed to reduce the drag and, consequently, to improve
the aerodynamic efficiency of the aircraft. In order to compare both wings, the original
and the modified, and to guarantee the results, the type of flight operated by Falcon 50
was studied. This study was divided into parts: a) simulation using tools of
Computational Fluid Dynamics and comparison between the results and calculated
analytical solutions; b) performance analysis of the unmodified aircraft using
operational data and operation manuals; c) study of payback period, taking into

account fuel saving and the increase of operational range.

It was possible to verify the coherence between the results obtained with simulations
and the theoretical principles related with winglets. That is to say, the drag was reduced
by the winglets which improved wing efficiency. The performance analysis allowed to
verify that the aircraft with winglets has a maximum operating ceiling bigger than the
original version, reaching 41000’ in all weight configurations. Additionally, it was
concluded that the amount of benefits obtained by the modification increased during
the climbing phase, obtaining an improvement of 2,83% in fuel saving. The range is
also improved with the modification, promoting and average increase of 2,25% in all

configurations of weight and speed.

Thus, crossing this information with the analysis done for payback period, it would not
be possible to recover the investment until the phase out of the aircraft. However, with
all the results, it was concluded that this modification would be useful for the operation
of Falcon 50.

Keywords: Falcon 50, Winglets, CFD, CAD, Payback Period
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Glossario

. Long Range Cruise (LRC): A uma altitude de 42 000’, a aeronave voa a uma

velocidade de 410 kts para voos de grande alcance (Dassault Aviation, 2014).

. Perfil aerodinamico: Superficie desenhada para gerar sustentacao, através

da passagem de escoamento de ar através da mesma (Crane, 1994).

. Intradorso: Superficie inferior da asa de um avido (Moderno Dicionério da

Lingua Portuguesa, 1985)

. Extradorso: Superficie exterior da asa de um avido (Moderno Dicionéario da

Lingua Portuguesa, 1985)

. Bordo de ataque: Extremidade do perfil, que primeiro “ataca” o escoamento
(Brederode, 1997)

. Bordo de Fuga: Extremidade posterior, por onde o escoamento “abandona” o
perfil (Brederode, 1997)

. Centro de Pressdes: Ponto da corda onde se tem que colocar a forca
aerodinamica para os sistemas serem equivalentes (Caetano, 2017)

. Angulo de ataque: Angulo medido entre a corda e o vento relativo (Caetano,
2017)

. Skin friction: Friccao entre um fluido e uma superficie de um sélido, que se

move através dessa superficie (Merriam-Webster, 2017)

10.Camada Limite: A medida que o fluido se encontra mais afastado da parede

vai adquirindo velocidades mais elevadas, até atingir a velocidade do
escoamento exterior (Alves, 2016). A camada limite, esta compreendida para

as velocidades entre a parede e o escoamento exterior.

11.Downwash: Escoamento descente forcado por uma acdo aerodinamica na

esteira da asa de uma aeronave (Crane, 1994)

12.Eficiencia aerodinamica (L/D): Medida de eficiéncia de uma superficie

sustentadora, que consiste no quociente entre a sustentacao e a resisténcia

aerodinamica total, para um determinado angulo de ataque (Crane, 1994)
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13.RANS (Reynolds-averaged Navier Stokes): Sdo equacdes simplificadas com
base no conhecimento acerca do escoamento turbulento que se pretende
descrever (El Haddad & Gonzalez, 2016).

14.LES (Large Eddy Simulation): Sao simula¢des cujo principio basico consiste
em reduzir o custo computacional, ignorando as escalas de comprimento
menores, através da escassa filtracdo das equacdes de Navier-Stokes (Gatski
& Hussaini, 1996).

15.Método interativo de Newton-Raphson: E um método que obtém
sucessivamente as melhores aproximacdes para as raizes de uma fungéo real
(Ypma, 1995)
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Capitulo 1. Introducao

No presente capitulo € feita uma contextualizacdo do tema de dissertacdo. Perante o
topico do trabalho de investigagdo € apresentada uma motivacdo para a
implementacdo de winglets na aeronave Falcon 50, da Forca Aérea Portuguesa. Em
seguida s&o estabelecidos os objetivos e a respetiva metodologia. Por fim, sdo
apresentadas as varias fases da investigacdo e € descrito o conteudo de cada

capitulo.



1.1 Contextualizacao

A evolucédo tem sido uma constante no mundo em que vivemos, onde as tecnologias
nao param de nos surpreender e auxiliar nas mais diversas necessidades. A aviagao
€ um excelente exemplo disso. H& cem anos as aeronaves eram feitas de tela e
madeira, em que a maxima autonomia rondava alguns segundos. Hoje, somos
transportados por maquinas sofisticadas com capacidade de carregar centenas de
toneladas. Deste modo, torna-se essencial que os operadores se mantenham
atualizados tecnologicamente, de modo a pouparem recursos e executar o seu core

business com eficacia.

A Forca Aérea Portuguesa tem por missao “cooperar, de forma integrada, na defesa
militar da Republica, através da realizacdo de operacdes aéreas, e na defesa aérea
do espaco nacional” (EMFA, 2017). Dada a importancia desta mesma misséao, torna-
se relevante executa-la da maneira mais eficaz possivel. Um dos sistemas de armas
que contribuem para o0 sucesso desta missdo é a aeronave Marcel Dassault Falcon
50. Esta aeronave, possuidora de trés motores, é capaz de percorrer cerca de 5500
quilometros, segundo dados fornecidos pela instituicdo. Estando integrada na
Esquadra 504 “Linces”, cuja missdo passa por executar operagbes de transporte
aéreo especial, “o fator distancia e tempo sdo de grande importancia, por vezes vital”
(EMFA, 2017).

A esquadra 504, foi criada em 1985 aquando da aquisi¢ao de trés Falcon 20, com o
objetivo de fazer o transporte de altas entidades do Estado Portugués. Contudo,
perante os destinos que eram solicitados a Esquadra, sentiu-se a necessidade de
possuir maquinas com maior autonomia e alcance. No seguimento desta necessidade

foram adquiridas trés aeronaves Falcon 50.

1.2 Ambito, motivacdo e problematica

O alcance e autonomia sao caracteristicas preponderantes na execucdo da missao
de transporte aéreo especial. Como tal, torna-se fulcral que a aeronave Falcon 50 seja
capaz de voar a maior distancia e tempo possivel. Deste modo, seria pertinente
estudar um eventual melhoramento das capacidades da aeronave para que possa
alargar o seu espetro de missédo. Este melhoramento pode ser alcancado de diversas
formas, como por exemplo a implementacdo de winglets. Os winglets séo superficies

integradas nas pontas das asas, com 0 objetivo de diminuir os vortices locais,
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reduzindo a resisténcia aerodinamica e aumentando o alcance e a autonomia. Deste
modo, perante a inexisténcia de estudos de avaliagcdo de impacto, torna-se relevante
a elaboracdo de um trabalho de investigacdo, por forma a avaliar a viabilidade da

modificagao para a operacgéo do Falcon 50.

Atualmente, estdo disponiveis no mercado alguns kits compativeis com a aeronave
em estudo. Dentro do espetro de ofertas destaca-se aquela que é aconselhada pelo
fabricante. Este kit de implementacdo de winglets resulta de uma parceria entre o
fabricante da aeronave e a empresa Aviation Partners Inc., especialista neste tipo de
plataformas. Segundo dados publicados, a empresa afirma que apds a instalacédo do
kit a aeronave terd um aumento de 5% no seu alcance para uma velocidade cruzeiro
de Mach 0,80. Segundo o fabricante, este aumento podera ainda ser melhorado para
7%, isto €, de 5500 km para 5885 km, quando a aeronave opera em condi¢des Long
Range Cruise (LRC) (Dassault Aviation, 2014).

Deste modo, dada a relevancia de uma andlise de viabilidade para a Forca Aérea
Portuguesa, inerente a uma modificacdo que aumente o espetro de missdo da

aeronave Falcon 50, foi estabelecida a seguinte pergunta de partida:

“Em que medida é vantajosa a implementacdo de winglets na performance e

economia de operacdo da aeronave Falcon 50 da Forca Aérea Portuguesa?”

1.3 Objetivo e metodologia

As aeronaves, como qualguer sistema mecanico, possuem ciclos de vida limitados,
pelo que, neste estudo tirar-se-ao conclusdes acerca da rentabilidade da modificacao,
mediante o fim de vida util da frota. No entanto, sera também necessario avaliar as
consequéncias que estes melhoramentos poderdo provocar na performance da
aeronave, nomeadamente no aumento de velocidade de cruzeiro, na diminuicdo do

consumo especifico de combustivel e aumento de alcance.

Perante a problemética apresentada, a presente dissertacdo pretende testar a
implementacao do kit disponivel no mercado, ja referido no ponto 1.2. No sentido de
responder a pergunta de partida, bem como alcancar os objetivos pretendidos, foi

elaborado a seguinte sequéncia:



v Teoria da sustentacdo, resisténcia aerodinamica, vortices
Capitulo 2: de ponta de asa e aerodinamica em férmulas;

v Tipos de winglets, vantagens/desvantagens de cada;

v' Metodologias e andlise aerodinamica do desempenho de
winglets;

Revisdo Bibliogréfica

v' Estudo aerodinamico de performance durante a subida

Capitulo 3:
Performance durante a
subida sem winglets

por métodos analiticos;

v Modelacdo CAD e simulages CFD com recurso ao
Capitulo 4 software STAR-CCM+;

Modelacdo e analise v A utilizacdo do software ser4 acompanha da utilizacéo de

computacional formulas de desempenho de aeronaves;

v" Andlise de ganho de eficiéncia; menores consumos de
combustivel em voo nivelado e razdes de subida superiores;
custos e tempos de implementacéo;

v Andlise das vantagens de implementagéo para a missao
da Esquadra 504;

Capitulo 5:
Estudo de implementacgéao

v’ Sistematizacao dos principais resultados e conclusées;

Capitulo 6:
P v' Recomendac®es para trabalhos futuros.

Conclusoes

Figura 1-1 Esquema representativo das fases da presente dissertacao

1.4 Estrutura da dissertacao

No segundo capitulo, é apresentada a revisao bibliografica que constitui o pilar tedrico
deste trabalho de investigacao. A teoria esta assente essencialmente nos principios
aerodindmicos gerais, como a sustentacdo, resisténcia aerodinamica e vortices de
ponta de asa. Sao ainda explorados varios tipos de winglets, bem como suas as

vantagens e desvantagens.

No terceiro capitulo, € feita uma analise preliminar relativamente a performance atual
da aeronave durante a fase de subida, através do tratamento de dados disponiveis no
manual de operacéo.



No guarto capitulo, € desenvolvida a modelacao e analise computacional das asas em
estudo. Para isso, é usado um software de analise de mecanica de fluidos (CFD) com

capacidade de modelacao (CAD) integrada.

No quinto capitulo, é feito um estudo relativo a implementacao do kit proposto. Isto é,
sdo apresentadas as vantagens e desvantagens presentes na aquisicdo desta
modificacdo, quer em termos aerodindmicos quer em termos financeiros e ainda na

relacdo entre eles.

No sexto capitulo, sdo apresentadas as conclusfes do trabalho realizado, bem como

as recomendac0es para trabalhos futuros.

1.5 Enquadramento e limitacoes

A presente dissertacdo pretende estudar a implementacéo de winglets na aeronave
Falcon 50, com vista a melhorar a sua performance e minimizar o custo da sua
operacgdo. Desta forma, exclui-se como matéria de interesse 0s restantes mecanismos

e formas para obtencao destes mesmos requerimentos.

Os winglets s&o estruturas de design complexo, em que uma alteragcdo na sua
configuracdo podera alterar a performance da aeronave. Por este motivo, ndo se
pretende otimizar o design de winglets aplicaveis na aeronave Falcon 50. Neste
estudo ira ser analisado o kit ja& disponivel no mercado, fabricado pela empresa

Aviation Partners Inc.

As andlises em mecéanica de fluidos computacional que serdo realizadas, terdo como
objetivo a validacdo de resultados analiticos calculados através dos manuais de
performance da aeronave. Deste modo, apenas serao realizadas analises em linha de

Voo, para a velocidade e altitude cruzeiro operadas pela aeronave.

A analise dos manuais de performance com e sem winglets, irdo incidir apenas nas
fases de subida e voo nivelado. O motivo pelo qual é excluida a descida, deve-se a
pequena percentagem despendida do tempo total em voo nessa fase. Adicionalmente,
também se pode destacar o facto da quantidade de combustivel gasto ser
desprezavel, qguando comparado com as restantes fases de voo. Desta analise
deverdo resultar dados referentes as melhorias de alcance, consumo de combustivel

e tempo de subida.






Capitulo 2. Revisao de Literatura

No presente capitulo, sdo recolhidos e analisados os conceitos teoricos basilares para
a compreensédo do tema da presente dissertacao. Inicia-se com a apresentacdo dos
conceitos gerais de aerodinamica. Posteriormente, sdo analisados conceitos
aerodinamicos especificos dos winglets, bem como os fatores que influenciam a sua
performance. Por fim, sGo comparadas algumas plataformas computacionais a fim de
identificar a que melhor se adequa a dissertacdo, com base nas suas capacidades.



2.1 Principios basicos da aerodinamica

Na presente sec¢ao apresentam-se conceitos de aerodinamica que serao necessarios
nos capitulos seguintes. Estes conceitos permitirdo a analise da performance dos

winglets na aeronave em estudo.

2.1.1 Equilibrio de forcas em diversas situacoes de voo

Comecemos por considerar a situacdo de voo mais simples, ou seja, quando a
aeronave se encontra em voo de nivel e a velocidade constante. Para isso,

analisaremos agora a Figura 2-1 a).
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Como podemos observar, o peso da aeronave, ou Weight (W), é igualado em
magnitude pela sustentacdo. A Sustentacdo, ou Lift (L), é, por definicdo, a
componente da forca aerodinamica perpendicular a velocidade segundo a trajetéria
UTraj (Brederode, 1997). No ponto seguinte, irdo ser abordados os diferentes tipos de
resisténcia aerodinamica, ou Drag (D), que se opde a forca propulsiva, ou Thrust (T),

da aeronave e, consequentemente, ao seu deslocamento.

Quando a aeronave se encontra em linha de voo, o equilibrio de for¢cas a que a mesma
esta sujeita € dado por:

{L=W

“_p @D

Estas igualdades serdo importantes para os célculos a efetuar mais a frente na
presente dissertacdo. Tomando agora como referéncia a Figura 2-1 b), analisaremos

o equilibrio de for¢as durante o voo retilineo ascensional estabilizado.

Figura 2-1 a) Forcas a que uma aeronave esta sujeita em voo de nivel (Brederode, 1997); b) Forcas atuantes

numa aeronave durante a subida (Brederode, 1997)



Durante a subida, a aeronave descreve uma trajetéria com um angulo em relacéo ao
plano horizontal, que denominamos por angulo de trajetoria (y). Assim, por esta razao,
teremos uma alteracdo nas equacdes que traduzem a subida. Isto porque a
sustentacao tera que igualar a componente do peso perpendicular ao deslocamento
e a forca propulsiva tera que cancelar a resisténcia e a componente longitudinal do
peso. Desta condi¢do de voo resultam entdo as seguintes relacdes de equilibrio:

L = Wcosy
{T =D+ Wseny (2.2)

2.1.2 Geracao de sustentacao

A sustentacdo aerodinamica € gerada por um diferencial de velocidade entre um corpo
e um fluido, sendo que pelo menos um deles terd que estar obrigatoriamente em

movimento.

Deste modo, a geracao de sustentacao é dependente de uma superficie sustentadora,
denominada por perfil alar, e do escoamento de ar que passa através da mesma (Hall,
2015). O movimento relativo entre o perfil alar e 0 escoamento provoca alteracdes no
escoamento que contorna o intradorso e o extradorso do perfil. As diferentes
velocidades acima e abaixo do perfil refletem-se, por Bernoulli, em diferentes
pressdes. Esta diferenca de pressoes ird fazer com que o escoamento que atravessa
o intradorso faca elevar a superficie sustentadora. O principio de Bernoulli explica a
relacdo entre as energias cinética e potencial no ar ao escoar sobre a superficie

sustentadora.

A energia potencial do ar esta diretamente relacionada com a pressdo a que o mesmo
esta sujeito, ja a energia cinética é condicionada pela velocidade a que 0 mesmo se
desloca. A energia total € dada pela soma das duas energias, a potencial e a cinética.
Deste modo, a partir do principio de Bernoulli podemos afirmar que se a energia total
do ar se mantiver constante, o aumento da velocidade de escoamento ir4 provocar
uma diminuicdo de pressao (Bernoulli, 1738). Esta consequéncia fisica pode ser

experienciada pela seguinte expressdo matematica:

2

2

+ P + p.g.h = constante (2.3)



Vejamos agora, através da Figura 2-2 a) e b), como se comporta o escoamento de ar

em torno de uma superficie sustentadora.

Dowy Wash

—

a) b)

Figura 2-2 a) Escoamento em torno da superficie sustentadora; b) Evolugédo de Cp num perfil alar (Caetano,

2017)

Se observarmos a Figura anterior, tendo em conta o principio de Bernoulli, podemos
afirmar que havera uma diminuicdo da pressdo no extradorso, uma vez que a
velocidade tende a aumentar do bordo de ataque para o bordo de fuga (Chen, 2000).
Pelo contrario, no intradorso verifica-se uma diminuicdo da velocidade que provocara
um aumento de presséao. Este diferencial de pressdes em torno da asa, dara origem

a sustentacdo aerodinamica.

Desta forma, sabendo que a forca de sustentacdo é originada por uma diferenca de
pressdes entre o intradorso e o extradorso, analisaremos uma evolugéo tipica do
coeficiente de pressdes (Cp) de um perfil alar. A Figura 2-2 b), é exemplificativa deste
fendmeno, nomeadamente através da representacdo dos vetores que nos permitem
saber a intensidade e sentido da pressdo num determinado ponto do perfil. No
extradorso, o gradiente de pressao favoravel € muito intenso e ocorre ao longo de

uma distancia pequena, diminuindo a pressédo desde o ponto onde o Cp € maximo,
gue corresponde ao ponto onde a—’: € maximo, até ao valor minimo que ocorre no pico

de succao. Ja no intradorso, apesar do gradiente de pressao ser geralmente favoravel,

€ menos intenso que no extradorso como é possivel constatar através dos vetores.
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Tendo explorado o processo fisico que gera a forca de sustentacdo, resta agora

percebermos como a calculamos:
1 2
L =EpV CLS (2.9

L — Sustentacdo

p - Densidade do ar (Kg/m?)

V — Velocidade (m/s)

CL — Coeficiente de sustentacao
S — Superficie Alar (m?)

A expresséo 2.4, permite-nos tecer algumas consideracdes relativas aos parametros
que influenciam a sustentacdo. Através da observacdo direta concluimos que,
variando a massa especifica, a velocidade e a superficie alar iremos também variar a
magnitude da forca gerada. No entanto existem ainda dois parametros que podemos
destacar: a forma do corpo e o angulo de ataque (AoA). Estes parametros estao

relacionados com o coeficiente de sustentacéo (CL), que é adimensional.

Como podemos verificar na Figura 2-3, o CL aumenta linearmente com o aumento do
angulo de ataque até ao seu valor maximo. Este momento corresponde ao limite da
capacidade da aeronave gerar sustentacdo, ou seja, quando ocorre a perda. Deste
modo, este grafico torna-se util para estudar o desempenho de uma aeronave, sendo
possivel calcular valores como: o angulo de ataque maximo e a velocidade de perda
(Vs). Contudo, a velocidade de perda ndo é possivel obter por observacao direta da

curva, € necessario recorrer a seguinte expressao:

L
Vs= |[——— (25
S pClmaxS (2:5)

Asymmetrical
C L airfoil section

— Symmetrical
airfoil
section

- 0%+ AoA

Figura 2-3 Curva genérica correspondente a variagdo de CL em fung&o do &ngulo de ataque (Caetano, 2017)
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2.1.3 Tipos de resisténcia aerodinamica

A resisténcia aerodinamica de uma aeronave consiste na soma de todas as forcas
gue atuam no sentido contrario ao movimento (Crane, 1994). Esta forca que resiste
ao avango é composta por duas componentes: a resisténcia parasita, que é produzida
por trés fatores independentes da sustentacdo numa asa, e a induzida, resultante da

geracao de sustentacao.

A Figura 2-4 representa a variagcdo da resisténcia parasita com o0 aumento de
velocidade. Como se pode verificar, a baixas velocidades, quando o angulo de ataque

e a sustentacdo sao elevados, a resisténcia parasita € baixa.

Total Drag ——

Minimum Drag
(L/D)hax

/

Required

+——— Parasite Drag

/ Induced Drag

Velocity

Figura 2-4 Variagdo das resisténcias parasita e induzida em fung&o da velocidade (Sez, 2014)

Existem trés fatores que constituem a resisténcia parasita. A resisténcia ao avango
causada pelo perfil, que é gerada pela skin friction, esta presente na superficie
sustentadora, independe da geracao de sustentacdo (Crane, 1994). A forma do corpo
€ a componente da resisténcia parasita, que € causada pela interacdo entre o
escoamento e o0 objeto. Por Ultimo, a resisténcia de interferéncia é a componente da
resisténcia parasita resultante da intercecao entre as diversas camadas limites que se

estabelecem na aeronave (Alves, 2016).

A resisténcia induzida surge como consequéncia da sustentacdo produzida pelas asas
e ocorre na ponta das mesmas, sendo responsavel por aproximadamente 30% da
resisténcia total em voo, podendo chegar aos 50% em condicbes de elevada
sustentacdo (Ceron-Mufioz, 2005), i.e., angulo de ataque elevado. De acordo a
seccdo 2.1.2, uma asa produz sustentacdo devido a diferenca de pressdes entre o
intradorso e o extradorso. Tendo o intradorso pressfes superiores, 0 escoamento
tendera a deslocar-se no sentido das altas para as baixas pressdes, ou seja, do

intradorso para o extradorso. Como consequéncia, dado que a asa nao € infinita, o
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escoamento tera tendéncia a subir pela ponta da asa originando vortices nesse local
(Maughmer, 2002). O downwash, oriundo dos vortices, é prejudicial a performance em
V0O, uma vez que vai perturbar o escoamento ao longo das asas e gerar resisténcia

aerodinamica.

Drag Total
Drag Parasita 4|7 Drag Induzido
__

Figura 2-5 Esquema resumo da constitui¢éo da resisténcia aerodindmica

Desta forma, a resisténcia induzida é afetada pelo angulo de ataque, tal como a
sustentacdo, que aumenta com a diminuicdo da velocidade. A resisténcia parasita,
pelo contrario, aumenta com o aumento da velocidade. A resisténcia total (D) é a soma
das duas resisténcias, sendo que sera minimo no ponto em que as resisténcias

parasita e induzida sao iguais.

D:%pv2 CoS (2.6)

D = Do + Di & D:%pv2 CDiS+%pV2 CooS (2.7)

D — Resisténcia aerodinamica total

p - Densidade do ar (Kg/m?)

V — Velocidade (m/s)

Cbi — Coeficiente de resisténcia induzida
Cbo — Coeficiente de resisténcia parasita
S — Superficie Alar (m?)

Se analisamos a Figura 2-6 e conferindo as expressoes 2.3 e 2.4, podemos verificar
gue a resisténcia induzida diminui com o aumento da velocidade e com a diminuicédo
do angulo de ataque (AoA). Por sua vez, esta diminuicdo do AoA corresponde a uma
diminuicdo da geracao de sustentacdo. Note-se que, para o angulo de ataque que
resulte na maxima eficiéncia aerodindmica, as resisténcias parasita e induzida séo
iguais. Deste modo, verificamos uma diminuicdo da resisténcia aerodinamica total até
este ponto, seguido de um suave aumento influenciado pelo regime subsonico.

Quando a aeronave entra em regime transonico, verificamos um aumento significativo
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da resisténcia aerodinamica total, originado pela formacédo de ondas de choque em

zonas pontuais da superficie (Crane, 1994).

2.1.4 Métodos de reducao dos efeitos dos vortices de ponta de asa

Uma aeronave em voo, produz um diferencial de pressao entre o intradorso e o
extradorso, dando origem a vortices na ponta das asas. Como consequéncia deste
fendbmeno, assistimos a um incremento da energia cinética de rotagcdo do escoamento

na extremidade da asa.

Como podemos observar pela Figura 2-6, a distribuicdo de pressdes produz uma
esteira provocada pelos vortices de ponta de asa. Whitcomb em (1976), concluiu que
ao aumentar a razao de aspeto da asa, os vortices originados na sua ponta reduziriam
significativamente. Contudo, esta modificacdo estrutural exige um aumento da

envergadura, que ndo é praticavel na maioria dos casos.

LIFT

" X%m
& hae Y

T
a\%\ DOWNWASH o
E 3 &) r
~—" \/ .
STARTING VORTEX - DECAYS
FAR DCWNSTREAM

Figura 2-6 Representacgéo do escoamento ao longo da asa (Aviation, 2017) e dos vortices de ponta de asa
(Maughmer, 2002)

Desta forma, Whitcomb que algumas modificacdes na ponta das asas poderiam
dissipar os vortices em relacdo ao eixo longitudinal da aeronave e reduzir a sua
intensidade (Kravchenco, 1996). A instalacdo de tanques de combustivel na ponta das
asas, por exemplo, permitia um escoamento ordenado nessa regido, diminuindo a
vorticidade. Outra modificacdo possivel, originada nos primeiros estudos de Whitcomb
€ a utilizacao de fences (Bargsten & Gibson, 2011). As fences séo superficies finas
instaladas a volta do perfil da asa, paralelas a deslocacdo do escoamento, impedindo
gue o mesmo circule ao longo da envergadura. Por ultimo surgem os winglets,
representados na Figura 2-7, que poderdo melhorar a eficiéncia da asa em 9% e

reduzir a resisténcia induzida em 20% (Whitcomb, 1976). Perante estes dados, os
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winglets sédo a superficie mais eficiente usada para a reducao do efeito dos vortices,
até hoje estudada (Roche & Palffy, 1996).

Conventional wingtip: Blended winglet:
Large vortex, higher drag Smaller vortex, less drag.
_— )

{ o

Figura 2-7 Representacéo do efeito do winglet nos vortices de ponta de asa representados a vermelho (The

Flying Engineer, 2017)

O principal objetivo do winglet é reduzir resisténcia aerodindmica causada pelos
vortices de ponta de asa. Estas superficies funcionam como uma pequena asa que
gera sustentacé&o no sentido oposto ao vento relativo (Mortara & Maughmer, 1993).
Contudo, o vento relativo na extremidade da asa néo é exatamente perpendicular ao
movimento da aeronave, dada a existéncia de vortices, como podemos verificar na
Figura 2-8 a). Assim, pela decomposicdo de vetores e analisando a Figura 2-8 b),
verificamos que a sustentacdo gerada pelos winglets irA opor-se a resisténcia
resultante dos vortices. Importa ainda salientar que todas a asas sao passiveis de ser
melhoradas através desta modificacdo e que a sua eficiéncia depende exclusivamente

da qualidade do projeto (Maughmer, 2002).

=

b)

Figura 2-8 a) Dire¢éo do vento relativo na ponta da asa; b) Geragdo de sustentagéo por parte do winglet (Udris,
2017)
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Os melhoramentos resultantes da implementacdo destas superficies na asa, nao se
limitam a reducédo da resisténcia induzida. Como ja vimos, o escoamento ao longo da
envergadura diminui, o que faz diminuir a velocidade de downwash, resultando por
sua vez, num aumento do angulo de ataque na zona dos ailerons. Assim, com o
escoamento melhorado na ponta da asa e com o aumento do angulo de ataque na
zona dos ailerons, faz com que a sua efetividade seja consideravelmente superior.
Este resultado torna-se benéfico, na medida em que € necessaria uma menor deflexao
da superficie de controlo para o mesmo angulo de pranchamento, o que induz menos
resisténcia aerodindmica. Contudo, € necessario ter em consideragdo que o angulo

de ataque efetivo aumenta, o que faz com que a asa entre em perda mais cedo.

Um fator a ter em consideracdo perante uma modificagdo na estrutura de uma
aeronave, € a sua estabilidade. Neste sentido, foram realizados testes de maneira a
estudar a influéncia dos winglets, numa aeronave ligeira monomotor, ndo especificada
no estudo. Os pilotos de teste consideraram esta modificacdo benéfica nas manobras
em voo cruzeiro, durante a aproximagcdo ao aerédromo e em situacdo de perda
(Holmes et al.,1980). Adicionalmente, foi constatado um aumento significativo nos
parametros relativos a performance da aeronave. A eficiéncia aerodinamica aumentou
11%, a velocidade cruzeiro aumentou 8 knots (kts), a razdo de subida obteve um
aumento de 6% e o consumo de combustivel reduziu quase 3%, comparando com a

mesma asa sem a modificagao.

O elevado consumo de combustivel tem sido uma constante preocupacdo para 0S
operadores das aeronaves, quer por razbes econdOmicas quer ambientais. Esta
preocupacdo serviu de motivacao para o surgimento de estudos com o objetivo de
melhorar a eficiéncia da aeronave. Whitcomb e Kirk, no seu estudo em (1995), criaram
um mecanismo para as aeronaves Boeing 727, com o objetivo de aumentar a
eficiéncia no consumo de combustivel, proporcionando um meio de redistribuir as
cargas adicionais criadas pelos winglets. Desta maneira, € necessario estudar cada
caso individualmente e procurar minimizar estas cargas, de modo a obter o maior
proveito da modificacdo. Contudo, os winglets por si s6 poderao contribuir para a
reducdo do consumo de combustivel. De facto, esta tecnologia promove em média,

entre 4% e 6% de reducdo do consumo de combustivel (Lockney, 2017).
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2.1.5 Fatores que Afetam o Design e Analise de Performance dos

winglets

A eficiéncia do winglet depende diretamente da qualidade do seu design, embora néo
exista um projeto genérico ideal (Cosin et al.,2010). Isto &, existem vérias alternativas
para cada asa, sendo necessério estudar a opcdo mais eficiente. Em virtude de se
fazer esta comparacdo, é necessario ter em consideracdo alguns fatores, e.g., a
envergadura da asa nao deve ser alterada, uma vez que 0 seu aumento provocara
uma diminuicdo quadratica da resisténcia aerodindmica induzida, alterando os
resultados experimentais (Anderson J. D., 2007). Outro aspeto a ter em consideragao
sdo os fatores que influenciam a eficiéncia do winglet: o angulo que este toma em

relacdo a asa, 0 seu comprimento, o tipo de superficie e perfil aerodinamico.

O efeito do angulo de inclinacdo do winglet em relacdo a asa, Winglet Cant-Sweep
Angle (WCSA), foi estudado e publicado pelo Journal of Robotics and Mechanical
Engineering Research. Esta investigagéo, teve por objetivo estudar a performance de
winglets a 30° (WCSA-30-00) e a 45° (WCSA-45-00), comparando-0os com o original
(WCSA-00-00), para diferentes angulos de ataque. Os parametros de performance
analisados passaram pelos valores de CL, CD e L/D. A metodologia usada para o
design e analise auxiliou-se em dois softwares: Gambit e Fluent, respetivamente.
Deste modo, apos a concecdo e analise do perfil e respetivos winglets, concluiu-se
que as duas asas modificadas possuiam valores de sustentagdo entre os 5% e 0s
12% superiores aos da asa original. Em relacdo a resisténcia aerodinamica total, a
asa WCSA-45-00 demonstrou ser a mais eficiente das trés, com valores entre os 1,5%
e 0 3,5% inferiores a asa sem winglets. A eficiéncia aerodinamica das asas com
winglets revelou ser superior a asa sem esta superficie, como seria espectavel. De
facto, a asa WCSA-45-00, apresentou valores entre os 9% e 0s 11% superiores em
relacdo aos da asa menos eficaz (Abdelghany et al., 2016). Através deste estudo, é
possivel entdo concluir que com o aumento do WCSA até 45°, verifica-se uma

melhoria na performance da aeronave para os parametros estudados.
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Figura 2-9 Parametros geométricos inerentes aos winglets (Cella & Romano, 2009)
N&o obstante, é possivel estudar a eficiéncia dos winglets fazendo variar outros
fatores que ndo o WCSA. De facto, Khosravi e Zingg elaboraram uma pesquisa neste
sentido, fazendo variar a forma e a instalacdo destas superficies mantendo o angulo
WCSA fixo. Este estudo foi realizado com base na aeronave Boeing 737 NG com trés
configuracbes diferentes: winglet-up, winglet-down e a asa convencional (sem
winglet). O objetivo consistia em determinar a configuragdo mais eficiente, em
diferentes condicbes de voo. As duas asas modificadas com as superficies
minimizadoras de resisténcia revelaram ser em todas as circunstancias mais
eficientes do que a asa convencional. Fazendo uma anélise comparativa, concluiu-se
gue a asa winglet-down promove maior reducao da resisténcia aerodinamica induzida,
na ordem dos 2%, ao passo que com winglets orientados para cima apenas reduziu
1,1%. Outra conclusdo a retirar deste estudo € o facto das asas modificadas se

revelarem mais eficientes em subidas a baixa velocidade (Khosravi & Zingg, 2017).

A massa adicional que o winglet introduz na asa € outro fator a ter em consideracéo
guando se pretende estudar a sua eficiéncia. Isto porque, ao serem instaladas
superficies deste tipo na aeronave a massa aumenta, sujeitando a asa a forcas
superiores. Deste modo, para que a aeronave opere com as mesmas condi¢cdes de
seguranca, torna-se necessario reforcar a estrutura da asa, que aumenta uma vez
mais o peso da aeronave. Na modificacdo da aeronave Boeing 737 NG, e.g., foi
reportado um aumento de 300 Ib em 91 300 Ib de massa total da aeronave, sendo
75% da responsabilidade do winglet instalado (McLean, 2005). As massas dos
winglets e dos reforgos estruturais da asa variam, naturalmente, com a configuracao

do winglet, como podemos verificar pela Figura 2-10.
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Figura 2-10 Representagéo gréfica da variagdo da massa adicional na aeronave perante a alteracéo da

configuracdo do winglet (El Haddad & Gonzalez, 2016)

De forma a obtermos mais informac&do sobre os impactos negativos inerentes aos
winglets, foi realizada uma investigacdo com o objetivo de estudar a influéncia do
angulo WCSA e da envergadura da superficie na aeronave (Takenaka et al. 2008). O
design ideal que conduz a maximizacéo da performance dos winglets, compreende a
relacao de quatro fatores: resisténcia parasita, resisténcia induzida, massa adicionada
a aeronave e momentos de tor¢cdo na asa. Isto porque, aumentando a envergadura
do winglet reduzimos a resisténcia aerodinamica induzida, porém aumentamos a
resisténcia parasita e os momentos de tor¢cdo na asa. Por outro lado, ao aumentar o
angulo WCSA ira provocar uma reducao dos momentos de torcdo na asa e quantidade

de massa adicionada, embora aumente a resisténcia parasita.

2.2 Metodologias e software usados no design e analise de performance

dos winglets

A qualidade do projeto de uma superficie aerodinamica depende de varios fatores,
mediante o objetivo que pretendemos alcancar. Atualmente, com a constante busca
pelo design ideal, tém sido desenvolvidos processos automaticos através de
algoritmos, com o objetivo de minimizar o tempo de concec¢édo do projeto (Esteco,
2017).

Na presente dissertacdo pretende-se elaborar um projeto da asa e do winglet da

aeronave em Computer Aided Design (CAD) e simuld-lo em condi¢des cruzeiro
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através de um software Computational Fluids Dynamics (CFD), capaz de fazer a

computacao das equacOes de Navier-Stokes.

O desenho da estrutura que pretendemos analisar € uma etapa preponderante no
resultado final da andlise, uma vez que a validade da mesma depende diretamente da
gualidade do CAD. Por esta razdo, sera escolhido um Unico software com a
capacidade CAD e analise CFD simultaneamente. Desta forma, obtém-se
compatibilidade direta entre o ficheiro CAD e o software de simulag&o. Perante estes
requisitos foram destacados para analise trés programas computacionais: 0
SolidWorks, 0 STAR CCM+ e o0 ANSYS Fluent. Como poderemos ver na Tabela 2-1,
as capacidades fisicas dos trés programas sdo semelhantes, pelo que é necessario
analisar outros parametros como: o peso computacional, tempo requerido para cada

simulacéo e grau de precisdo dos resultados.

Tabela 2-1 Capacidades dos programas computacionais escolhidos para andlise e seriagdo

Programas SolidWorks | STAR CCM+ | ANSYS Fluent

Capacidade CAD v v v
2D v v v

Analise CFD
3D 4 v v
_ . Laminar v v v

Regime Viscoso
Turbulento 4 v v
Gas v 4 v
Material Liquido v v v
Sélido v v v
Subsénico 4 v v
Escoamento Transoénico 4 4 v
Supersénico v 4 v
Real v v v
Equacéo de estado

Ideal 4 v X

O programa SolidWorks foi produzido inicialmente para elaboracéao de projetos CAD,
pelo que garante maior precisao nessa etapa do estudo (Solidworks, 2017). Contudo,
nas simulacdes CFD esta ferramenta € menos precisa necessitando de menos tempo
e peso computacional, quando comparada com os restantes softwares. O STAR

CCM+ possui o pior desempenho na concecao do projeto CAD, contudo demonstra
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maior fiabilidade na obtencédo de resultados, potenciado pela exatidao requerida na
configuragéo fisica do problema (Siemens, 2017). O programa ANSYS Fluent, a pesar
de preciso, faz uso de métodos estatisticos, e.g., 0 método interativo de Newton-
Raphson, que limita a robustez dos resultados. Fazendo uma analise comparativa
entre os trés programas apresentados, concluimos que a pesar do STAR CCM+ ser
a ferramenta mais limitada na producéo CAD, oferece os resultados mais robustos e
precisos. Desta forma, sendo o grau de precisao o principal requerimento para a
escolha do software a utilizar na presente dissertacdo, optou-se pelo STAR CCM+ na
verséo 8.04.007.
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Capitulo 3. Analise da operacéo da
aeronave Falcon 50

Neste capitulo sdo recolhidos, tratados e analisados dados de performance da
aeronave Falcon 50. Pretende-se estudar a performance da aeronave durante a fase
de subida para diferentes niveis de voo, tipo de abastecimento, temperaturas,
velocidades e destinos. Para cada estudo sdo explicados todos os célculos
elaborados e apresentados sob a forma de gréafico. Seguidamente, os graficos sédo

analisados e comparados entre si.
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3.1 Consideracoes a ter no planeamento da missao

O planeamento de uma missao operacional obriga o cumprimento de varios requisitos.
Como tal, ao longo deste capitulo serdo demonstrados alguns procedimentos
operacionais utilizados pela esquadra 504.

3.1.1 Calculo da massa total da aeronave a descolagem

A aeronave Falcon 50 possui um peso basico de 22 000 libras em que esta incluido a
massa estrutural da aeronave, a massa de trés tripulantes e ainda a massa dos 6leos
(Dassault Aviation, 2014). O peso basico da aeronave, constitui o ponto de partida

para o célculo da massa total a descolagem.

Massa estrutural da aeronave + massa 3 tripulantes + massa dos 6leos = 22 000 lbs

Um fator relevante a considerar no calculo da massa a descolagem é o numero de
passageiros a bordo, tendo em conta a capacidade maxima da aeronave que nao
pode exceder os 12 elementos. Nesta parcela de calculo considera-se que cada
passageiro possui uma massa de 200 libras, sendo que a respetiva bagagem é
pesada individualmente.

O tipo de abastecimento que é feito também ira influenciar a massa total a
descolagem. A esquadra 504 realiza trés tipos de abastecimento consoante o destino
de cada missédo. Na Tabela 3-1 encontram-se os destinos onde a esquadra mais
operou durante os anos 2016 e 2017, agrupados consoante a distancia a que se
encontram do Aerédromo de Transito N° 1 (AT1), em Figo Maduro. Desta forma,
dependendo do destino da misséo, os abastecimentos possiveis de realizar sdo 0s

seguintes:

- 10 000 libras: Portugal continental
- 13 300 libras (Low Feeder): arquipélago da Madeira
- 15 500 libras (High Feeder): estrangeiro e arquipélago dos Acores
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Tabela 3-1 Destinos mais comuns utilizados pela esquadra 504 durante os anos 2016 e 2017 (Valente,

Operacéo da aeronave Falcon 50, 2017)

Portugal continental Arquipélago da Madeira Estrangeiro e Arquipélago
dos Acores
Porto Funchal Bruxelas
Algarve Porto Santo Lajes
Beja Sao Miguel
Braganca Horta

3.1.2 Altitudes, distadncias e consumo de combustivel durante a missao

As altitudes em rota dependem de fatores como: a meteorologia, o trafego, o peso a
descolagem e o tempo total de voo. No entanto, é possivel destacar um padrdo de

operacdao situado entre os niveis de voo (FL) FL350 e FL390 (Valente, 2017).

As distancias para o destino da missdo dependem diretamente da rota que é
planeada. No entanto, para o presente estudo considera-se que as rotas sao linhas
retas que unem o local de partida (AT1) e os destinos. Com base nesta hipétese, as

distancias calculadas encontram-se espelhadas na Tabela 3-2.

Tabela 3-2 Distancias em Milhas Nauticas (MN) a partir do AT1 (Online Flight Planner, 2017):

Destino Distancia (MN)
Porto 149,6
Algarve 119,7
Beja \ 70,6
Braganca 215,6
Funchal | 521,1
Porto Santo 490
Bruxelas \ 927,4
Lajes 839,1
S&o Miguel \ 782,2
Horta 916,5

O consumo de combustivel é influenciado por fatores como a massa a descolagem, a
velocidade de cruzeiro, a configuracdo da aeronave e a altitude de voo. Contudo, a
esquadra 504 para efeitos de planeamento assume dois regimes tipicos de consumo
de combustivel. Desta maneira, considera-se que na primeira hora a aeronave
consome 3000 libras de combustivel e nas horas seguintes 2000 libras por cada hora
de voo. O consumo de combustivel durante a primeira hora contempla o arranque dos

motores, taxi, descolagem e subida para o nivel de voo planeado. Como referido
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anteriormente, a velocidade € um fator que influencia o consumo de combustivel,
como tal a esquadra opera entre 0s 0.75 e os 0.80 Mach (M). O estabelecimento deste
parametro de voo permite manter os regimes de consumo de combustivel validos

durante toda a misséo (Valente, 2017).

3.2 Dados de performance durante a subida

Neste estudo considera-se que a fase de subida comecga nos 1500’ e termina no nivel
de voo planeado para cada missdao. Deste modo, todos os célculos que irdo ser
realizados tém em consideracao esta premissa. As altitudes a considerar como fim da
fase de subida serdo os niveis de voo padronizados pela esquadra, compreendidos
entre FL350 e FL390.

3.2.1 Rate of Climb (ROC)

O ré&cio de subida ou Rate of Climb (ROC), pretende calcular a distancia vertical que
uma aeronave sobe por unidade de tempo, sendo expressa geralmente em metros
por segundo (m/s). Os parametros a considerar para o célculo do ROC prendem-se

com o angulo de subida (y), altitude final pretendida (h) e velocidade de subida (v).

&

-
+

Distancia
Figura 3-1 Figura auxiliar para o célculo do ROC
Sabendo os parametros apresentados na figura 3-3 e a velocidade de voo, € possivel

calcularmos o racio de subida através da seguinte expressao:
ROC =v.sen (y) (3.1)

A temperatura € outro fator a ter em consideracédo quando pretendemos calcular o
ROC. Por isso, serdo consideradas trés temperaturas padrdo para cada uma das
altitudes finais de subida: -10 °C, 0 °C, e +10 °C em relacao a International Standard
Atmosphere (ISA).
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A massa a descolagem sera outro parametro a ter em consideracdo, uma vez que ira
influenciar a performance durante a subida. Deste modo, serdo incluidos no calculo
do ROC, os trés tipos de abastecimento operados pela esquadra, ou seja, as 10 000

Ibs, low feeder e high feeder.

3.2.2 Representacao grafica do Rate of Climb (ROC)

Nesta sec¢do serdo apresentados os graficos de ROC calculados com base nos
dados disponibilizados pelo fabricante através do Falcon 50 Operating Handbook
(Dassault Aviation, 2017). No eixo das abcissas estardo contidos os valores das
altitudes e no eixo das ordenadas os valores de ROC. Os valores das altitudes seréo
apresentados em pés, contudo para efeitos de calculo foram usadas as unidades do
Sistema Internacional (Sl), ou seja, o metro. A velocidade também foi convertida de
nos para metros por segundo, de modo a obter coeréncia nos resultados. Por este

motivo, os resultados do racio de subida serdo apresentados em metros por segundo.

Ao ser analisada a Figura 3-2 a) podemos afirmar que a subida mais célere seria para
os 15 000’, independentemente da temperatura a que a aeronave estaria a operatr.
Contudo, como seria expectavel, a aeronave possui melhor performance quando se
encontra a operar na temperatura mais baixa, atingindo um valor maximo de 20,460

m/s.

Se analisarmos a Figura 3-2 a), b) e c) e as compararmos, facilmente concluimos que
a medida que a massa aumenta, os valores de ROC vao diminuindo. De facto, o ROC
méaximo calculado para o abastecimento Low Feeder, foi de apenas 17,312 m/s, para
o mesmo nivel de voo. No abastecimento High Feeder, apesar de se manter a altitude
e a temperatura em que a aeronave opera com maior performance, 0 maximo
calculado foi de 16,185 m/s. Tal facto, podera ser justificado pelo aumento da massa
total em voo e da resisténcia aerodindmica, que é potenciado pelo aumento da

sustentacdo necesséria.
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Figura 3-2 Gréfico de ROC em fung¢édo da altitude tendo em consideracao os abastecimentos de combustivel: a)
32000 libras; b) Low Feeder; c) High Feeder

28



Capitulo 4. Analise aerodinamica da asa
da aeronave Falcon 50

Neste capitulo é descrito o processo inerente as simula¢des aerodindmicas realizadas
na presente dissertacdo. Primeiramente € apresentado o modo como foram obtidos
os perfis aerodindmicos da asa da Aeronave Falcon 50, bem como o tratamento dos
dados obtidos e a respetiva modelacdo CAD. Adicionalmente, € descrito o processo
de modelacdo do winglet para a asa modificada. De seguida € apresentada a
preparacao do modelo computacional, nomeadamente a configuragao da malha e dos
modelos fisicos utilizados. Por dltimo, é efetuada a apresentacdo dos resultados

obtidos, assim como a sua discusséo, onde sdo compradas as duas versoes.
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4.1 Modelacdo geométrica

De modo a ser possivel avaliar a performance da asa da aeronave em voo, foi
necessario modela-la geometricamente. No entanto, para elaborar o projeto CAD foi

necessario obter algumas informacdes que o fabricante ndo p6de disponibilizar.

4.1.1 Obtencéao dos perfis da asa da aeronave

O modelo CAD de uma asa € uma representacao gréafica que pretende ir ao encontro
da sua forma e tamanho reais. Desta forma, perante a escassez de informacéo do
fabricante da aeronave em estudo, elaboraram-se medi¢des a varias sec¢des da asa
por meio de medidores laser. Estes instrumentos de medicdo, representados na
Figura 4-1, tém a capacidade de aferir distdncias com uma precisdo até trés casas

decimais, com um erro estimado de +0.001.

Figura 4-1 Medidores laser utilizados para medi¢do da asa da aeronave

A modelacao da superficie sustentadora requer a obtencao de informacao relativa ao
perfil alar, a envergadura e aos angulos de incidéncia, de diedro e de sweep. Dest
forma, foi necessario elaborar um método de medicdo que ndo afetasse a precisdo
dos medidores laser. O método foi escolhido e executado com base num volume de
controlo imaginario em redor da superficie. Ao estabelecer um volume de controlo foi
possivel medir dois pontos em simultaneo, um no intradorso e outro no extradorso, na
mesma posicdo ao longo da corda. Na Figura 4-2 a), é possivel observar que a
estrutura usada na medicdo € uma escada da esquadra de manutencdo. Nesta
estrutura foram fixadas duas varas, e na ponta de cada uma delas colocaram-se 0s

lasers.
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A asa foi dividida em 8 seccdes ao longo da envergadura, afastadas por 1 metro entre
si. Em cada seccao foram medidos sete pontos ao longo da corda do perfil, quer no
intradorso quer no extradorso, isto é, 14 pontos por perfil. Os angulos de sweep e de
incidéncia foram obtidos mediante um referencial estipulado e delineado no pavimento
do hangar onde foram feitas as medi¢des, como podemos observar na Figura 4-2 b).
Quanto ao angulo de diedro foi possivel obté-lo através do volume de controlo
estipulado, pelo facto dos medidores estarem sempre a mesma distancia do solo, mas

a distancia entre si e a asa variar.

a) b)
Figura 4-2 a) Estrutura de medi¢cao com a face do volume de controlo representada a vermelho; b) Linha do

referencial estabelecido para as medi¢gfes da asa

No entanto, existem alguns aspetos que poderdo contribuir para o surgimento de erros
associados as medi¢cGes. Primeiramente, como se pode observar na Figura 4-2 b),
apesar da aeronave ter sido nivelada em macacos, o solo podera ndo ser totalmente
nivelado. Deste modo, o suporte onde estéo fixados os medidores acompanhara esse
mesmo desnivel. Outro aspeto que afetara a modelagdo CAD é o facto de néo ter sido
possivel medir a seccao que precede a raiz da asa, uma vez que coincide com o trem
de aterragem da aeronave. Por ultimo, podemos destacar que apenas foram medidos
catorze pontos para definir cada uma das seccbes, sendo que, para garantir a
gualidade do modelo foram extrapolados pontos adicionais, como veremos de

seguida.

4.1.2 Modelacdo em CAD da asa da aeronave

Apéds a medicdo dos varios pontos para as diversas seccoes, foi necessario fazer um
tratamento desses dados. Perante um numero reduzido de pontos medidos foi

necessario extrapolar pontos adicionais, ajustando uma curva do tipo spline aos perfis
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obtidos e definindo o nimero de pontos pretendidos ao longo dessa curva. Para o
efeito recorreu-se ao programa XFLR5, que proporcionou um tratamento de dados
célere. O numero de pontos escolhido foi igual para os sete perfis, que correspondeu
ao numero maximo que o software tem capacidade de gerar, ou seja, 300 pontos. Na
Figura 4-3 é possivel observar o perfil da raiz da asa, tratado na plataforma XFLR5
com o ntmero de pontos descrito. E ainda relevante destacar que devido a maior
curvatura do bordo de ataque, sdo necessarios mais pontos para definir essa regido

com gqualidade.

Figura 4-3 Perfil da raiz da asa da aeronave Falcon 50 com 300 pontos

Apés o tratamento de dados para cada uma das sete secc¢des, iniciou-se a modelagéo
CAD da asa medida. O modelador CAD integrado no software STAR CCM+ 8.04.007
foi a ferramenta usada para esta fase do estudo. Esta escolha de modelador CAD
prendeu-se com as facilidades que oferece ao nivel de compatibilidade de formatos
para as fases seguintes, visto ter sido o programa escolhido para a elaboracdo das
simulagBes computacionais. Na Figura 4-4 a) e b), esta representado o modelo

geométrico da asa da aeronave sem winglets, de duas perspetivas diferentes.

a) b)

Figura 4-4 Projeto CAD da asa original: a) com vista de perspetiva (+x,+y,-z); b) vista de topo
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4.1.3 Modelacao em CAD dos winglets

Na modelacdo dos winglets, a semelhanca do que aconteceu com a asa, nao foi
possivel a obtencdo da geometria a partir do fabricante. Deste modo, comecgou-se por
definir trés parametros essenciais para a parametrizacao destas estruturas: o taper

ratio, o sweep angle e o cant angle.

A partir da observacéo de desenhos técnicos disponiveis no manual de manutencéo
dos winglets da aeronave Falcon 50, disponibilizado pelo fabricante, foi possivel
calcular estes dois parametros. Nestes calculos foi usada uma escala com base na
corda do ultimo perfil da asa, uma vez que coincide com a corda da raiz do winglet.
Deste modo, obteve-se um valor de 30,5% para o taper ratio e de 61,6° para sweep

angle.

bY

A definicdo do cant angle foi baseado num estudo relativo a implementagédo de
winglets na aeronave Falcon 10. Esta aeronave € semelhante ao Falcon 50 em termos
de performance, tendo um alcance de 2000 milhas nauticas, com uma velocidade de
0.75 M a uma altitude de 35000’. Neste estudo, concluiu-se que o melhor design
consistia num cant angle de 45°, uma vez que proporcionou uma maior reducao da

resisténcia aerodinamica (El Haddad & Gonzalez, 2016).

Deste modo, com os trés parametros definidos foi possivel elaborar o modelo CAD da
asa com winglet. Como podemos observar através da Figura 4-5 a) e b), para obter

esta asa apenas foi adicionado o winglet na ponta da asa original.

a) b)

Figura 4-5 Projeto CAD da asa modificada: a) com vista lateral do winglet; b) vista de topo
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4.2 Configuracdo do modelo computacional

4.2.1 Dominio computacional

Na escolha do dominio computacional foi necessario fazer uma avaliacao das varias
hipoteses possiveis de adotar. Tipicamente, para simulacdes computacionais de
problemas de aerodindmica externa em regime transénico, como € o caso do voo de
cruzeiro do Falcon 50, é recomendado o uso de um volume semiesférico com células
tetraédricas, como podemos observa na Figura 4-6 a). Nas células tetraédricas as
faces encontram-se orientadas aleatoriamente, beneficiando estudos para varios
angulos de ataque que, como veremos, nao é o caso da presente dissertacao.
Contudo, existem outros pontos que € necessario considerar, como: 0 peso
computacional e o alinhamento do escoamento com as células. Estas consideracdes
conduzem-nos a hipotese do dominio hexaédrico com células também elas

hexaédricas, representado na Figura 4-6 b).

a) b)
Figura 4-6 a) Volume semiesférico com células tetraédricas (Rideout, 2010); b) Dominio hexaédrico com células
hexaédricas (Dedner, Nolte, Klofkorn, & Ohlberger, 2010)
De facto, a configuragdo hexaédrica permite uma solu¢cdo mais robusta e eficiente
guando o escoamento ocorre huma unica direcdo, como é o caso deste estudo. Isto
porque, promove um alinhamento ordenado das células em relagdo ao escoamento
de entrada e a geometria fuselada (streamlined) (CD-Adapco, 2013). Outra vantagem
das células hexaédricas, comparativamente as poliédricas, € o facto de possibilitar o
refinamento automatizado da malha na esteira da asa, fator determinante para a

correta modelacdo do escoamento na esteira e gradientes associados. Assim, tendo
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em conta as vantagens enunciadas, optou-se pelo dominio hexaédrico com recurso a

condicdo de simetria e células hexaédricas, representado na Figura 4-7.

S

2 2 — Pressure Outlet

1 — Velocity inlet

Ua 1
_— 3 — Symmetry plane

< / 4 — Wall (asa)

Figura 4-7 Dominio computacional com representagdo das condi¢Bes de fronteira usadas

4.2.2 Malha computacional

A malha computacional tem como funcao a discretizacdo do dominio computacional
ponto a ponto, para solucao local das equacdes que regem o escoamento. A definicdo
dos parametros depende das condi¢des fisicas da simulacdo a realizar. Deste modo,
a configuracao foi feita com base no estudo realizado no terceiro capitulo da presente

dissertacao.

4.2.2.1 Discretizacao global

A selecéo dos diferentes geradores de malha, que depende do tipo de superficie ou
volume que pretendemos estudar, tem por objetivo disponibilizar um conjunto de
opc¢Oes de controlo para melhor adequar a malha ao problema em questdo. Nas
simulagbes que serdo analisadas foram usados quatro geradores proprios do
software: Surface Remesher; Automatic Surface Repair; Trimmed Cell Mesher; Prism

Layer Mesher.

O parametro Surface Remesher tem como finalidade melhorar a qualidade geral de
uma superficie e otimiza-la para modelos de malhas volumétricas. O Automatic
Surface Repair é uma ferramenta que promove a correcdo automatica de varios tipos
de problemas geomeétricos, que poderdo surgir na superficie durante o processo de
geracdo da malha. Utilizou-se o Trimmed Cell Mesher, gerador de malhas com células

hexaédricas, pela robustez oferecida, aliada a menor exigéncia computacional

comparativamente a outros geradores de malha, como por exemplo o poliédrico (CD-
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Adapco, 2013). O Prism Layer Mesher € usado para gerar células prismaticas
ortogonais junto as paredes, como a superficie da asa, com o objetivo de aumentar a
contagem de células apenas no sentido normal a parede, onde existem fortes
gradientes associados ao escoamento da camada limite. Na Figura 4-8 encontra-se
representado um refinamento de células hexaédricas nas camadas prismaticas de
uma asa. Repare-se que existe uma transicdo suave entre os refinamentos das

camadas prismaticas e a zona de escoamento livre.
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Figura 4-8 Representacéo das camadas prismaticas aplicadas na fronteira de uma asa com células hexaédricas

geradas pelo Trimmed Cell Mesher. Adaptado de Wu et al. (2014)

4.2.2.2 Refinamento local

A configuracdo destes parametros baseou-se no guia de boas préticas proposto por
(Verissimo, 2016). No entanto, foram ajustados alguns parametros ao problema fisico
da presente dissertacdo, uma vez que o modelo proposto se destina a voos com
escoamento incompressivel e para baixos numeros de Reynolds, com nameros de

Mach inferiores a 0,3.

Nesta fase do processo de configuracdo sao identificadas regides de maior relevancia
para a simulacdo, ou seja, os locais onde se esperam maiores gradientes e que,
portanto, a malha tera de ser mais refinada. Para este efeito foram usados volumes e
superficies de controlo, em que se controlou o tamanho local das células em relagéo

ao tamanho da célula base de referéncia.

As zonas de maior interesse para as simulacdes correspondem ao bordo de ataque e

bordo de fuga, winglet, ponta da asa e esteira. Na Figura 4-9 a) e b), é possivel
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observar a malha refinada nos bordos de ataque e de fuga e na ponta da asa, na

versao original e com winglets, respetivamente.

a) b)

Figura 4-9 Representac¢do do refinamento da malha no bordo de ataque, bordo de fuga, ponta da asa: a)

original; b) com winglets

O refinamento da esteira foi obtido através de uma ferramenta automatica disponivel
no software, destinada unicamente para essa zona do escoamento. Na Figura 4-10
a), podemos verificar o resultado obtido na asa com e sem winglets. Na aeronave
original, os vortices de ponta de asa ocorrerdo no mesmo plano que a esteira. No
entanto, na aeronave modificada os vértices irdo surgir na ponta do winglet, ou seja,
num plano com cota superior. Desta forma, na Figura 4-10 b) apenas esta
representado o refinamento no plano da ponta do winglet, uma vez que a restante

esteira € comum as duas asas.

a) b)

Figura 4-10 a) Representacdo do refinamento na esteira para as duas versdes e nos vortices de ponta de asa na

versao original; b) Refinamento dos vortices na extremidade do winglet

Foi também necessario definir zonas com refinamento mais grosseiro, como nas
fronteiras do dominio computacional, onde por definicdo ndo se esperam gradientes
e o refinamento pode ser reduzido, e ainda algumas regibes de refinamento
intermédio. Desta forma, estabeleceu-se que o refinamento seria tanto mais grosseiro
guanto mais afastado estivesse da superficie em estudo, poupando assim peso

computacional e diminuindo o tempo de convergéncia das simulagdes. O tamanho
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das células nas faces do dominio retangular, foram forcados por uma superficie de
controlo, assim como na propria superficie da asa. Na transicéo entre a asa e as faces
do dominio, foi utilizado um volume em redor da asa em forma de bullet, como

representado na Figura 4-11.

Figura 4-11 Volume de controlo em forma de bullet que envolve a asa da aeronave

Na Tabela 4-1 esta representada a configuracdo da malha utilizada, que consistiu
numa adaptacdo do modelo proposto por Verissimo (Verissimo, 2016). Como
podemos verificar, as percentagens em relacdo a célula base vao aumentado, a
medida que a zona alvo esta mais afastada da superficie em estudo. A percentagem
aplicada a superficie da asa, permitiu distinguir o refinamento desde a periferia até ao

centro, promovendo a transi¢ao verificada na Figura 4-9.

Tabela 4-1 Representacdo da configuragdo utilizada no refinamento da malha.

Malha
Discretizac&o global |
Tipo de Malha Trimmed mesh com camadas prismaticas \
Tamanho da célula base / referéncia 0.24 m (1/10 da corda média da asa)
Racio de crescimento da superficie 1.3 (deve corresponder a racio de crescimento

volumeétrico para a malha ser consistente,
principalmente no plano de simetria)

Numero de camadas prismaticas 14

Espessura total da camada prismatica 0.0332 m (através da expresséo 4.1)

Altura da primeira célula da camada prismatica  2.68366E-4 m (através da expresséo 4.2)
Racio de crescimento volumétrico Muito lento (corresponde ao valor escolhido

para 0 Racio de crescimento da superficie)
Refinamento local
Controlo Superficial (asa) Tamanho alvo da superficie (12.5%)
Curvatura da superficie (76)
Refinamento da esteira (50%)
- Comprimento: 22 m (10 cordas)

Controlo Superficial (winglet) 3.125% do tamanho da célula base
Controlo Superficial (dominio) 1600% do tamanho da célula base
Controlo volumétrico (bordo de ataque) 3.125% do tamanho da célula base
Controlo volumétrico (bordo de fuga) 3.125% do tamanho da célula base
Controlo volumétrico (ponta da asa) 3.125% do tamanho da célula base
Controlo volumétrico (forma de bullet) 100% do tamanho da célula base
Controlo volumétrico (vOrtices ponta de asa) 25% do tamanho da célula base
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- Comprimento: 18 m (8 cordas)

4.2.2.3 Tratamento de parede

Os voos que se pretendem simular sdo voos transénicos com numeros de Mach entre
0s 0.75 e 0s 0.80, pelo que se devem considerar efeitos de compressibilidade, o que
traz consequéncias tanto para a discretizacdo espacial como para a modelagéo fisica,
como veremos. O elevado numero de Reynolds associado ao baixo angulo de ataque,
tipico do voo de cruzeiro, permite-nos assumir um desenvolvimento da camada limite

em regime completamente turbulento e sem ocorréncia de separagao.

Esta consideracdo permitiu o uso de func¢des de parede, como podemos observar na
Figura 4-12 a). As fungOes de parede permitem calcular a velocidade do escoamento
em cada célula na regido da camada limite em funcdo da distancia a parede. Como
representado na Figura 4-12 b), neste calculo é assumido um perfil de velocidades
adimensional comum as camadas limite turbulentas, sem ser necessario resolver
explicitamente as equacdes de Navier-Stokes nessa regido. Desta maneira, foi
possivel reduzir o nimero de camadas prismaticas necessarias e a0 mesmo tempo
aumentar a altura da primeira célula da camada limite (y;), contribuindo para uma

diminuicdo do peso computacional das simulagdes.

e 77 :5 ‘, l
e ; U Boundary layer
——= /
l___,———'— l_
Wall functions applicable Wall functions not applicable By = fiy+)
a) )

Figura 4-12 a) Casos aplicaveis e ndo aplicaveis das fun¢des de parede; b) Representa¢do de uma fungéo
parede genérica com Y+ ilustrado (LEAP CFD team, 2012)
De maneira a parametrizar as camadas prisméticas foram calculados os valores da
espessura da camada limite (8) e da distancia a parede da primeira célula (y:). A
espessura da camada limite foi calculada através da expressao de Ludwig Pradtl, para
camadas limite turbulentas sobre uma placa plana, representada na equacdo 4.1
(Verissimo, 2016).

d=Re Y5.L.0,37 (4.1)
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0 — Espessura da camada Limite
Re — NUimero de Reynolds

L — Comprimento de um componente de referéncia (EX: corda média aerodindmica)

Para o calculo de y, € necessario definir o valor da altura adimensional desejada para
a primeira célula (y+ target), como podemos verificar na expresséo 4.2. O valor y+
target ird depender do tratamento de parede utilizado, que no software podera ser:
Low y+, High y+ e All y+. O tratamento Low y+ pretende resolver a camada limite na
sua totalidade com recurso as equagfes de Navier-Stokes, tendo como y+ target
valores proximos de 1. O High y+ assume implicitamente que a camada limite é
turbulenta e por isso tentara reproduzir o calculo da mesma, através das funcbes de
parede do software. Neste tipo de tratamento o valor de y+ target devera estar
compreendido entre os 30 e os 300. O intervalo admissivel do nimero de camadas
prismaticas reduz de 24 a 32, em Low y+, para 8 a 14 em High y+ (Edwig, 2015). O
tratamento All y+ € um modelo hibrido que oferece resultados semelhantes ao Low y+
guando a malha esté suficiente refinada. No caso da malha ser grosseira na camada
limite (y+ > 30), sdo automaticamente usadas funcdes de parede (CD-Adapco, 2013).
Deste modo, foi escolhido o tratamento All y+, dada a sua versatilidade e automatismo,

com 14 camadas prisméticas.

_ yttargetu

Y= (4.2)

p.Ut

y+ target — Altura desejada para a primeira célula
M - Viscosidade dinAmica
p — Densidade do ar

Ut — Velocidade de corte na parede

4.2.3 Modelo fisico

4.2.3.1 Condicoes de voo

A configuragdo do modelo fisico esta intrinsecamente ligada as condi¢des de voo que
pretendemos simular e aos parametros que se pretendem avaliar. Como tal, foi
necessario, numa primeira instancia, estabelecer uma altitude e velocidade cruzeiro
de modo a obter valores como: a pressao, temperatura, densidade, viscosidade

dindmica e niamero de Reynolds para essas condicoes.
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A escolha da altitude e velocidade baseou-se no estudo desenvolvido no Capitulo 3
da presente dissertacdo. Dado que os niveis de voo operados pela esquadra estédo
situados entre os 35000’ e os 39000’, estabeleceu-se uma altitude média de 37000’
para as simulacdes. Todos os valores atrds mencionados, excluindo o namero de
Reynolds e a viscosidade dinamica calculados, foram obtidos através das tabelas
publicadas para a atmosfera ISA (Torenbeek, 2013). Na Tabela 4-2 estéo sintetizadas
as condi¢des de voo consideradas. Como podemos constatar, 0 nimero de Mach
calculado para essas condicBes corresponde a voo em regime transénico, como
referido anteriormente. O angulo de ataque foi configurado através da rotacdo da asa
em torno do eixo transversal, mantendo o escoamento de aproximacao alinhado com
o dominio computacional. Desta forma, foi possivel beneficiar da metodologia de

discretizagc&o anteriormente descrita.
Tabela 4-2 Apresentacao das condigdes fisicas presentes no voo simulado

Condic8es de voo

Altitude 37000’

Numero Mach 0.75M
Temperatura estatica 216.827 K
Pressdo atmosférica 22 729.3 Pa
Densidade do ar 0.365184 Kg/m3
Viscosidade dinamica 1.43326E-5 Pa/s
Velocidade (True Air Speed) 221.9 m/s
Angulo de Ataque 3.5°

4.2.3.2 Modelo de turbuléncia e método de solucao

Com as condicdes de voo estabelecidas procedeu-se a configuracdo do modelo fisico
de acordo com as recomenda¢des do manual de boas préaticas do fabricante do
software. Nesta fase € feita uma selecdo das equacBes mais adequadas e das
hipoteses validas na sua solucdo. Na Tabela 4-3 encontra-se espelhada a

configuracao fisica usada nas simulacdes.
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Tabela 4-3 Representagéo da configuracao fisica usada nas simulagdes CFD

Fisica
Espaco Trés dimensdes
Tempo Fluxo continuo
Material Gas
Escoamento Acoplado (AUSM+FVS)
Equacéo de estado Gas ideal
Regime viscoso Turbulento
Turbuléncia Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS)
Modelo de Turbuléncia k-Omega Shear Stress Transport (SST)
Tratamento da parede All y+

A escolha do tipo de escoamento deverd ter em conta a compressibilidade do
escoamento, sendo que foram considerados dois: 0 escoamento acoplado e o
escoamento segregado. O escoamento acoplado resolve todas as equacdes
(conservacdo da massa, quantidade de movimento e energia) simultaneamente,
devendo ser usado quando a velocidade e a pressdo sao fortemente acoplados, ou
seja, em simulacdes com pressdes e velocidades elevadas (Jareteg, 2013). No
escoamento segregado a solucdo do sistema de equacdes é feito sequencialmente e
€ mais apropriado para regimes subsénicos com baixos nimeros de Reynolds (CD-
Adapco, 2013). Deste modo, optou-se pelo escoamento acoplado, uma vez que se

adequa melhor a regimes transonicos e supersonicos.

Os escoamentos das simulagbes aerodinamicas sdao modelados matematicamente
pelas equacdes de Navier-Stokes. Neste caso, 0 escoamento pode ser considerado
completamente turbulento, como vimos anteriormente. Nestas condi¢des as equacgdes
de Navier-Stokes séao dificeis de resolver diretamente, devido as flutuacdes temporais
e espaciais das propriedades provocadas pela turbuléncia. A alternativa mais comum
séo as Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS). As RANS resultam das equagdes
de Navier-Stokes decompondo o valor das propriedades do escoamento em termos
do seu valor médio e flutuacdo em torno desse mesmo valor. Desta decomposicdo
resultam, naturalmente, termos adicionais nas equacfes de Navier-Stokes,
associados as flutuac@es turbulentas. Para resolver este novo sistema de equacdes
sdo necessérias equacdes adicionais, denominadas por equacdes de fecho
(Bhaskaran & Collins, 2003).

As equacdes de fecho permitem a solucdo dos termos turbulentos, pelo que séo

designadas por modelos de turbuléncia. Na escolha destes modelos existem varias
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opcodes, entre os quais: o modelo K-Epsilon e 0 modelo K-Omega. O K-Epsilon é um
modelo de turbuléncia de duas equacbes em que as equacOes de transporte
adicionais séo a energia cinética turbulenta (k) e a taxa de dissipacdo turbulenta (g).
Este modelo é usado essencialmente para aplica¢g6es industriais, dado ao seu bom
desempenho em zonas de escoamento livre e camadas de corte livres. O K-Omega é
também um modelo de duas equacgdes que surgiu em alternativa ao K-Epsilon. Neste
modelo a equacdo de transporte de Epsilon é transformada numa equacdo de
transporte da dissipacéo especifica (w) (Wilcox, 1990). Deste modo, o K-Omega torna-
se mais adequado para escoamentos de camada limite, na presenca de paredes,
embora possua sensibilidade as propriedades turbulentas inerentes aos escoamentos

de entrada.

Contudo, o uso do modelo K-Omega é associado a problemas de sensibilidade nas
zonas de escoamento livre, 0 que motivou o0 surgimento de um novo modelo
denominado por K-Omega SST (Menter, 1993). Este modelo usa as formulagdes dos
modelos k-Omega e k-Epsilon, que o torna hibrido, ativando o modelo k-Omega junto
as paredes e o k-Epsilon longe da mesma. Desta forma garante a precisdo do K-w
para modelar a camada limite e evita a sensibilidade deste modelo nas zonas de

escoamento livre.

4.3 Apresentacao e analise dos resultados

A analise CFD teve como principal objetivo a obtencdo dos valores de sustentacgéo,
resisténcia aerodinamica, respetivos coeficientes e ainda da eficiéncia aerodinamica.
Nos pontos seguintes serdo apresentados os resultados que contribuiram para a

obtencéo das solu¢cdes mencionadas.

4.3.1 Verificacao do Wall y+ pretendido

No ponto 4.2.2.3 foi descrito o calculo inerente ao valor de y; e da espessura total da
camada limite. Nesta descricdo incluiu-se o conceito de Wall y+ pretendido, valor
necessario para o calculo de y;. Apesar de sabermos a gama de valores pretendida,
foi necessario averiguar qual o valor alvo mais indicado para a configuracdo da malha
das simulacdes executadas. Isto porque, o valor efetivo deste parametro ir4 variar
especialmente ao longo da superficie da asa dependendo das condi¢des locais do

escoamento, e essa informagao so se torna disponivel apdés uma primeira simulacao.
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A primeira simulacgao iniciou-se com a versao original e escolheu-se o menor valor de
y+ da gama tipica para uso com funcdes de parede, a fim de poupar recursos
computacionais, ou seja, igual a 30. Contudo, apds 600 iteracdes verificou-se que era
demasiado baixo, uma vez que o valor médio foi de 17,2. Perante estes resultados, o
valor alvo foi aumentado para 50, com o qual se registou um y+ maximo de 43,7 e um
minimo de 1,73. No entanto, concluiu-se que o valor minimo apenas se verificava em
zonas pontuais do bordo de fuga, como poderemos observar na Figura 4-13 a),
apresentando um valor médio de 19,5.

Ao mudar de y+ alvo, a malha necessariamente sofreu alteragdes devido ao valor de
y: inserido. No entanto, os resultados obtidos foram idénticos, constituindo um
indicativo de independéncia deste parametro da camada prismatica, o que é
justificado pelo tratamento de parede hibrido All y+. Adicionalmente, os recursos
computacionais exigidos para este nivel de refinamento de malha na parede ja eram

sustentaveis, pelo que ndo se tentou aligeirar mais a discretizacéo.

Para a simulagcdo com winglets optou-se por um y+ de 50, de modo a simular as
mesmas condi¢des. Na Figura 4-13 b) podemos observar a distribuicdo dos valores

de Wall y+ ao longo da asa, onde se verificou uma média de 19,6.

Wall Y+ Wall Y+
3.3622 10.878 18.395 25911 33.427 40.943 1.7379 10.137 18.536 26.935 35.334 43.733

=

a) b)

Figura 4-13 Distribui¢cdo de valores de y+ ao longo da asa nas versdes: a) original; b) modificada

4.3.2 Distribuicdo de velocidade e de pressao

As Figuras 4-14 a) e b) ilustram o escoamento em torno do perfil da raiz de ambas as
asas em estudo, dado que sdo semelhantes nessa zona. O espetro de cores da Figura
4-14 a) representa a variacdo da magnitude de velocidade dentro do dominio
computacional que envolve o perfil, sendo que a velocidade é tanto maior quanto mais
guente for a cor. Se observarmos a Figura 4-14 a) conseguimos destacar o ponto de

estagnacéo a azul na regido do bordo de ataque e uma aceleragéo do escoamento no
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extradorso junto ao bordo de ataque, representado a vermelho. A diferenca de
velocidades verificada entre o intradorso e o extradorso € um indicador do diferencial

de pressao, responsavel pela geracado de sustentacao.

Na Figura 4-14 b) encontra-se o mesmo perfil de velocidades com a malha usada
sobreposta. E possivel verificar uma boa colocagédo dos controlos volumétricos e

resolucao de malha adequada, dado que captura os gradientes esperados.

a) b)
Figura 4-14 Distribuicdo de velocidades em redor da raiz das asas em estudo: a) sem malha; b) com malha

No entanto, se analisarmos o ultimo perfil, que correspondente a ponta da asa, ndo
se constata esta semelhanca entre a distribuicdo de velocidades nas duas asas. Neste
caso, como se pode observar na Figura-15 a) e b), a extensédo da regido acima do
extradorso com o gradiente de presséao favoravel é superior na asa com winglets,
assemelhando-se mais com o perfil de velocidades presente na raiz da asa. Este
resultado podera ser explicado pelo facto dos winglets serem desenhados para
minimizar os efeitos tridimensionais do escoamento sobre a asa, como 0s vortices de
ponta de asa, que € reforcado pelo aumento da envergadura inerente a sua instalacao.
Deste modo, verifica-se que na raiz ndo hé alteragcfes significativas do perfil de
velocidades. No entanto, a medida que nos aproximamos da ponta da asa, essa

distribuicao vai-se diferenciando devido aos efeitos tridimensionais.
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Velocity: Magnitude (m/s) Velocity: Magnitude (m/s)
0.00000 61.180 12236 183.54 244.72 305.90 0.00000 61.181 122,36 183.54 244.72 306.90

a) b)

Figura 4-15 Distribuicao de velocidades no ultimo perfil da envergadura da asa: a) sem winglets; b) com winglets
Na Figura 4-16 a) e b) esta representada a distribuicdo de pressao na superficie das
asas, com o mesmo espetro de cores usado para o perfil de velocidades. O diferencial
de pressfes responsavel pela geracdo de sustentacdo é observavel em ambas as
asas. Contudo, comparando as duas asas, verificamos que a asa com winglets
apresenta um diferencial superior. Este resultado indicia que a asa modificada podera
produzir mais sustentacao, podendo ser ou nao benéfico para a performance da
aeronave. Isto porque, 0 aumento de sustentacdo podera provocar um aumento da
vorticidade que influenciard negativamente a resisténcia induzida. Neste caso, uma
possivel consequéncia seria uma diminuicdo da eficiéncia aerodinamica. No entanto,
partindo apenas da observacédo da distribuicdo de presséo, nao é possivel concluir o
impacto do aumento de sustentacdo, pelo que € necessario analisar a vorticidade.

/
4

4

Pressure (Pa)
14944 10545 61454 1746.2 2653.1 7052.4 Pressure (Pa)

‘ - 14944 10545. 61453 1746.1 2653.2 7052.4
| . N |
a) b)

Figura 4-16 Representagédo da distribuicao de pressdo no extradorso (a esquerda) e no intradorso (a direita), na

asa: a) original; b) com winglets
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4.3.3 Vorticidade ao longo da esteira

A reducdo da vorticidade, para além da diminuicdo da resisténcia aerodinamica,
constitui uma das premissas na instalagdo dos winglets. Na Figura 4-17 a) e b)
encontra-se a distribuicdo das tensdes de corte na superficie da asa e de vorticidade
do escoamento na esteira da asa original e com winglets, respetivamente. Os planos
colocados ao longo da esteira estdo distanciados por 5 metros e contém a malha
usada nas simulacdes. Como podemos observar, a malha também se encontra
sobreposta no plano de simetria, onde verificamos a correta colocagao dos controlos
volumétricos e adequacdo da resolucdo da malha, capturando os gradientes

esperados.

Relativamente a distribuicdo de vorticidade, na asa com winglets verificamos uma
reducao da intensidade e maior dissipacdo desde o primeiro plano até ao ultimo. De
facto, se observarmos os espetros de cores de ambas as asas verificamos uma
magnitude maxima por segundo de 341,91 na asa original e de 230,76 na asa com
winglets. Deste modo, tendo em conta as distribuicdes de pressado, de velocidade e
vorticidade, poderemos esperar que 0 aumento de sustentacdo, contribua

positivamente para a eficiéncia aerodinamica, dado que a vorticidade diminuiu com a

modificagao.

Figura 4-17 Vorticidade ao longo da esteira da asa: a) original; b) modificada
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4.3.4 Sustentacao, resisténcia aerodinamica e eficiéncia aerodinamica

Expostos os resultados qualitativos, segue-se a exposicdo e andlise dos resultados
guantitativos. Segundo a doutrina usada e as conclusdes retiradas a partir dos
resultados anteriores, seria expectavel uma diminuicdo da resisténcia aerodinamica
com a instalacdo dos winglets. Deste modo, se a componente da sustentagéo se
mantivesse teriamos, por sua vez, um aumento da eficiéncia aerodinamica. Na Tabela
4-4 estao representados os resultados obtidos através das simulacdes executadas,

para as condicdes de voo mencionadas.

Tabela 4-4 Resultados obtidos através das analises de mecénica de fluidos computacional

Asa sem winglets Asa com winglets
i 0
Malha #1 | Malha #1 Desvios (%)
N° de iteracdes 900 N° de iteracdes 400
N° de células 21184925 N° de células 24849597 \

CL 0,320 C. 0,330 3,13

Co 0,013 Co 0,012 -7,69

L 105581,8 N L 114515,5N 8,46

D 4309,6 N D 42112 N -2,28
L/D 24,5 L/D 27,2 11,02

O numero de iteragbes usado dependeu da convergéncia das solu¢des. No entanto,
como podemos verificar na Tabela 4-6, existe uma discrepancia do numero de
iteracdes entre simulagdes, tendo sido necessarias mais 500 iteracdes na asa sem
winglets. Este facto € justificado pela alteracdo do valor de y+ pretendido, abordado
no ponto 4.3.1, em que primeiramente foram usadas 400 iteracfes e as restantes na
tltima simulagdo sem winglets. Ainda assim, o nUmero de iteracdes entre simulacdes
com o0 mesmo y+ pretendido é diferente, uma vez que foram necessérias 500 iteracdes
na asa original e 400 na asa com winglets. Esta diferenca deve-se ao facto da
simulacao da asa modificada ter sido iniciada no campo de velocidades previamente

obtido, acelerando a convergéncia.

Os resultados quantitativos demonstram coeréncia com a analise qualitativa, uma vez
gue a asa com winglets demonstrou reduzir a resisténcia aerodinamica em 2,28%,
relativamente a asa sem winglets. Adicionalmente, é possivel constatar que existe um
aumento de 8,46% da sustentacdo com a implementacdo dos winglets, facto previsto
pela observacédo da distribuicdo de presséo ao longo da asa e andlise da vorticidade.

A combinagao destes fatores contribuiu para o aumento da eficiéncia aerodinamica,

48



sendo que a asa modificada demonstrou ser 11,02% mais eficiente que a asa sem

winglets.

4.3.5 Convergéncia de resultados e independéncia de malha

A convergéncia de resultados é um fator preponderante na analise CFD, uma vez que
confere um grau de confianca a solugéo, ao tender para um valor limite. No entanto,
como na maioria das simulacbes o valor limite é desconhecido, a andlise de

convergéncia devera ser monitorizada de vérias formas (CD-Adapco, 2013).

Os residuos constituem uma das maneiras de avaliar a convergéncia da simulagao,
pois oferecem uma medida do erro na solucao do sistema de equacdes. Na Figura 4-
18 estédo representados os residuos referentes a simulacédo da asa sem winglets com
o valor de y+ target atualizado. Na andlise dos residuos pretende-se verificar uma
descida de magnitude que devera estabilizar em valores aceitaveis. No entanto, de
modo a obtermos os resultados da simulacéo é necessario analisar os parametros de
engenharia de interesse, como o coeficiente de sustentacdo e o coeficiente de
resisténcia. Desta forma, os parametros de engenharia de interesse deveréo tender
assintoticamente e estabilizar num valor bem definido, como podemos observar na
Figura 4-19 a) e b).

10000
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[ — Continuity
\A_/\_,\_f\ H-rmomentum

n.o1 —- 1
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1E-4 WW\ ~— Energy
Tke
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Figura 4-18 Representacédo dos residuos resultantes da simulagéo da asa sem winglets, com um y+ target de 50
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Figura 4-19 Representacdo da convergéncia de resultados dos pardmetros de engenharia de interesse: a)
coeficiente de sustentagdo; b) coeficiente de resisténcia
Na Figura 4-18 constatamos que os residuos de todas as propriedades se encontram
estabilizados entre os 0,01 e 0,0001, que constitui um valor aceitavel dada a ordem
de grandeza de 1073, pretendida para a presente dissertacdo. Nos graficos dos
parametros de engenharia de interesse, representados na Figura 4-19 a) e b),
verificamos que ambas as solugbes tendem para um valor limite onde estabilizam.
Neste caso, podemos que concluir que a simulacdo convergiu com um grau de

precisdo adequado a simulacao.

Adicionalmente, apOs verificar a convergéncia da simulacdo procedeu-se a
elaboracéo de testes de sensibilidade, com o objetivo de avaliar o efeito nos resultados
obtidos perante a variacdo de num parametro da simulacéo. Na presente dissertacao
o teste de sensibilidade é baseado em estudos de refinamento da malha, que
consistiram na analise dos resultados obtidos por trés malhas com diferentes

refinamentos. Na tabela 4-5 encontram-se 0os niumeros de células usados em cada um
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dos testes, bem como os valores de CL e Cp. O motivo pelo qual se usaram duas
malhas menos refinadas que a simulacéo original deve-se ao facto da maquina ter

atingido o limite da sua capacidade computacional.

Tabela 4-5 Resultados obtidos dos parametros de engenharia de interesse, nos diferentes refinamentos de

malha
Malha Grosseira Malha Média Malha Refinada
8355422 células 12898972 células 21184925 células
CL 0,323 0,321 0,320
Co 0,0135 0,0132 0,013

Na Figura 4-20 a) e b) podemos observar no eixo das ordenadas, os valores
numeéricos dos coeficientes de sustentagéo e resisténcia obtidos, respetivamente. No

eixo das abcissas estad representado o numero caracteristico de cada malha,

. o hf , .
calculado a partir da expressao ri = /E’ em que hf corresponde ao numero de células

da malha mais refinada e hi o numero de células em cada uma das malhas usadas.

0,34 0,015
0,33 0,014
& TP AU URRe e ® a @ [ )
O 0’32 . ............... .. ......... O 0,013 .' ...............
0,31 0,012
03 0,011
0,9 11 1,3 1,5 1,7 0,9 1,1 1,3 1,5 1,7
Ii Ii
a) b)

Figura 4-20 Representagéo dos valores obtidos de sustentacéo (a)) e resisténcia (b)) em funcdo do nimero
caracteristico de cada malha
A partir da observacao da Figura 4-21 a) e b) conseguimos afirmar que os resultados
computacionais dos coeficientes de sustentacdo e resisténcia, tendem a convergir
assintoticamente para um valor limite. E possivel ainda afirmar que a solucéo é
independente da malha, uma vez que o aumento do refinamento da malha néo resulta

em beneficios superiores a 1%.
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Figura 4-21 Independéncia de malha nos valores de: a) coeficiente de sustentacdo; b) coeficiente de resisténcia

4.4 Validacdo de resultados

A validacg&o de resultados tem como objetivo garantir fiabilidade do estudo elaborado.
Por impossibilidade de obtencdo dos valores de sustentacdo e resisténcia
aerodinamica, por parte do fabricante, optou-se pelo calculo analitico destes mesmo
valores. No entanto, através da expressao 2.1, podemos verificar que para o calculo
da resisténcia aerodinamica necessitamos da magnitude da for¢a requerida para a
altitude de voo simulada computacionalmente. Perante a escassez desta informacao

o estudo de validacao restringiu-se apenas ao calculo da sustentacao.

No calculo da sustentacdo, em que se utilizou a expressédo 2.4, foram usados 0s
valores de densidade e velocidade contidos na Tabela 4-4, relativa as condi¢des de
voo. Desta forma, foi necessario calcular a massa total em voo a altitude de 37000’ e
a area total da asa. A massa total em voo foi calculada através da Tabela A-1,
disponivel no Anexo A, referente a performance da aeronave durante a fase de subida.

Para o calculo da area total da asa foi usada a seguinte expressao (Benson, 2015):
A =0,5%(C1+Cr)*S (4.3)

Ct - Corda da ponta
Cr — Corda da raiz

S — Envergadura da asa

Na Tabela 4-6 encontram-se representados os valores de CL calculados e o valor
obtido através da simulacdo. Como podemos verificar, a medida que a massa total em
Voo aumenta, o desvio de solugbes também aumenta. Estas discrepancias poderao
estar relacionadas com a configuragdo do angulo de ataque, dado que a velocidade

operada, de acordo com o manual de performance da aeronave, € a mesma para as
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trés configuracdes. No entanto podemos afirmar com um elevado grau de confianca
gue a simulacao traduz resultados fiaveis, apresentando desvios compreendidos entre
0s -2,236% na configuragdo mais leve e os 12,807% em High Feeder. Deste modo,
comparando as trés configura¢des de massa, a de 32000 libras a descolagem é a que
se aproxima mais das condi¢cdes de voo simuladas. Adicionalmente, perante a
fiabilidade dos resultados obtidos foi desenvolvido um manual de boas praticas no
software STAR CCM+ para regimes transonicos, que se encontra disponivel no Anexo
B.

Tabela 4-6 Representagéo dos resultados obtidos analiticamente e através da simulagdo computacional, assim
como o desvio percentual entre ambos

C. .
0
Calculado Simulacao Desvio %
32000 Libras 0,313 -2,236
Low Feeder 0,346 0,320 7,514
High Feeder 0,367 12,807
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Capitulo 5. Analise economica da
Implementacao de winglets

No presente capitulo é elaborada uma andlise econémica relativa ao investimento
necessario para a implementacdo de winglets. Primeiramente sdo quantificadas as
horas médias de voo por cada missao realizada pela esquadra 504. De seguida sédo
apresentados 0s custos inerentes a operacao da aeronave em estudo, assim como a
aquisicao do kit de winglets e respetiva manutencgao. Por ultimo, é feita uma analise

gue estima a recuperacao do investimento necessario para o projeto.
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5.1 Numero de horas de voo

O numero de horas de voo atribuidas a uma esquadra € variavel ano apés ano, uma
vez que depende do orcamento total que € atribuido & Forca Aérea Portuguesa e
consecutivamente a esquadra. Contudo, as horas de voo atribuidas podem nao
coincidir com as horas executadas, por motivos operacionais. Nesta fase seréao
estudadas as horas de voo atribuidas e executadas pela esquadra 504, entre 2013 e
2017.

Na Figura 5-1 podemos observar as horas de voo atribuidas e executadas. Os dados
foram obtidos através da plataforma PLUS, tendo sido tratados, no ambito do anuario
estatistico (PLUS-Forca Aérea Portuguesa, 2017). Como se pode constatar atravées
da linha de tendéncia linear, o nimero de horas de voo atribuidas a esquadra tem
aumentado significativamente nos ultimos cinco anos. Nao havendo perspetiva para
o phase out da frota Falcon 50, estes dados demonstram a crescente utilizagdo e

recurso da mesma para a missédo da Forca Aérea Portuguesa.

840:00:00
720:00:00

600:00:00 .
480:00:00 . cevee- i BN
360:00:00
240:00:00
120:00:00
0:00:00

2013 2014 2015 2016 2017
W HV Atribuidas = 440:00:00 500:00:00 600:00:00 725:00:00 733:20:00
HV executadas 445:30:00 539:15:00 653:30:00 753:20:00 637:10:00

s HV Atribuidas HV executadas =«eceeeee- Linear (HV Atribuidas)

Figura 5-1 Apresentacgdo das horas de voo atribuidas e executadas pela esquadra 504, entre 2013 e 2017

5.1.1 Horas de voo por modalidade de acao

Em termos operacionais a esquadra 504 possui trés modalidades de acédo, tendo mais
trés relacionadas com voos de manutencdo, de qualificacdo da tripulacdo e de
cerimonias militares. Os dados contidos nos gréaficos que serdo apresentados a seguir,
foram retirados da plataforma SIGOP da Forca Aérea Portuguesa e tratados pelo

investigador.
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As trés modalidades de acdo inseridas no contexto operacional da esquadra
consistem em: evacuacOes aeromédicas e transporte de 6rgaos urgente (AIREV),
transporte de altas entidades (VIPLF) e transporte logistico (ALSO). Como se vera
nas trés figuras seguintes, é considerada uma quarta modalidade de acao designada
por outros, onde estdo contempladas as missdes fora do contexto operacional ja

mencionadas.

Na Figura 5-2, estédo representadas as horas de voo executadas pela esquadra em
2013 e 2014. Como se pode verificar, as missdes de transporte de altas entidades
constituem a maior parte de horas voadas em ambos os anos. De facto, em 2013 e
2014 executaram-se 240 e 280 horas, respetivamente. O transporte de 6rgaos urgente
e evacuacOes aeromeédicas, surgem a seguir com 120 horas voadas em 2013 e 206
em 2014. O apoio logistico fornecido pela esquadra perfez cerca de 18 horas em 2013,
ao passo que em 2014 atingiu as 80 horas. A discrepancia de horas voadas em apoio
logistico, deveu-se ao elevado numero de missGes dedicadas ao transporte de
militares para missdes no Mali, na Lituania e Camardes, durante o ano de 2014. As

restantes horas, foram dedicadas a missdes fora do ambito operacional.

2013 2014

13% 16%

4% 28% 31%
12%

55% 41%

= AIREV = VIPLF = ALSO = OUTROS = AIREV = VIPLF = ALSO = OUTROS

Figura 5-2 Grafico circular com as percentagens das diferentes modalidades de acéo dos anos 2013 (a

esquerda) e 2014 (a direita)

A Figura 5-3 pretende retratar a relacdo de horas voadas nas diferentes modalidades
de acéo, nos anos de 2015, 2016 e 2017. Tal como verificado na Figura 5-2, também
nos anos 2015 e 2016, a maior quantidade de horas voadas foi em missfes de
transporte de altas entidades. Em 2015, foram voadas cerca de 355 horas, ao passo
que em 2016 perfez um total de 407 horas. A semelhanca dos dois anos anteriores,
as missdes de apoio médico constituiram a segunda modalidade de acdo mais voada,

com mais de 164 horas em 2015 e 197 em 2016. As missdes de apoio aéreo logistico
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aumentaram em ambos o0s anos, atingindo um total de 94 horas em 2015 e 134 no
ano seguinte. O elevado numero de horas despendidas para este fim, em 2016,
podera ser justificado com missdes de transporte de pilotos comandantes da aeronave
EH-101, para destacamentos nos Acores e Madeira. As horas sobrantes dedicaram-
se a missdes fora do ambito operacional, como qualificacdo de tripulagdes e voos de

manutencao.

Em 2017, as proporcdes de horas voadas em cada uma das modalidades de acao ja
mencionadas, manteve-se como podemos observar na Figura 5-3. As missdes de
transporte de entidades, ocuparam 408 horas das 733 atribuidas a esquadra. Na
segunda modalidade mais voada foram despendidas 183 horas de voo. Ja 0 apoio
aeéreo logistico apenas atingiu as 91 horas de voo, montante semelhante ao ano 2015.
Nas restantes modalidades de voo foram despendidas quase 43 horas, sendo que a

maioria foram voadas em missdes de qualificagcéo de tripulagdes.

2015 2016 2017
14% % 25% 18% 2% en 13% ©7 25%
55% 54% 56%
= AIREV VIPLF = AIREV VIPLF = AIREV VIPLF
ALSO = OUTROS ALSO = OUTROS ALSO = OUTROS

Figura 5-3 Grafico circular com as percentagens das diferentes modalidades de agéo dos anos 2015, 2016 e
2017

5.2 Custos de operacao da aeronave Falcon 50

No estudo relativo ao custo de operagao da aeronave Falcon 50 estdo contemplados
0s investimentos feitos, entre os anos 2013 e 2017, em aeronaves, motores,
aquisicdes e combustivel. Na Tabela 5-1 encontram-se 0s custos totais anuais

excluindo o combustivel gasto e a manutencéo.
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Tabela 5-1 Custos associados a operacao da aeronave Falcon 50, excluindo o combustivel

ANO CUSTOS (operacgao excluindo o combustivel e manutencéo)
2013 | 1079774 €

2014 | 610916 €

2015 | 2184 985 €

2016 | 1877 337 €

2017 | 573 447 €

O custo relativo ao consumo de combustivel esta diretamente associado ao preco do
combustivel e ao nimero de milhas nauticas percorridas em cada ano. Deste modo,
na Tabela 5-2 encontram-se espelhados o pre¢co médio do combustivel por litro, o

namero de milhas percorridas e o0s custos totais anuais.

Tabela 5-2 Custos associados ao consumo de combustivel na aeronave Falcon 50 desde 2013 até 2017.

ANO Preco por litro Milhas Nauticas Custo

2013 0.8136 €/L 187110 NM 477.118,66 €
2014 0.7679 €/L 226485 NM 537.189,94 €
2015 0.5979 €/L 274470 NM 545.199,37 €
2016 0.5369 €/L 316400 NM 518.046,14 €
2017 0.6013 €/L 288960 NM 572.083,09 €

5.3 Custo e tempo de implementacdo do kit

O kit de implementagédo de winglets na aeronave Falcon 50, comercializado pela
Aviation Partners Incorporated, prossupde a montagem e pintura da estrutura. No
entanto, dado os servicos que prestam a Forca Aérea Portuguesa, a empresa Jet

Aviation seria a responséavel pela montagem do Kkit.

O tempo de inatividade avancado pelo fabricante para a implementacdo da
modificacdo € de cinco semanas, sendo que quatro correspondem ao tempo de
execucdo (Dassault Falcon , 2014). Contudo, a Jet Aviation segundo o0 seu
representante em Portugal, Stefan Buschle, afirma que o tempo total estimado de

inatividade da aeronave seria entre seis a oito semanas (Buschle, 2017).

O custo de implementacdo pode ser dividido em duas componentes: despesa de

compra e o custo inerente a implementacdo do mesmo. Na primeira fase, estima-se
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um investimento de aproximadamente 500 000 US Dollars. O custo da instalacédo da
modificacdo € aproximadamente 700 000 US Dollars, sendo que neste valor esta
incluida a montagem e a pintura das asas. Desta forma, o investimento total estimado
por aeronave € de 1 200 000 US Dollars (Buschle, 2017).

5.3.1 Manutencao apos instalacao do kit

A instalacdo de winglets ndo altera quaisquer inspec¢des periddicas ja praticadas pela
manutencdo da aeronave Falcon 50. Pelo contrario, sdo necessarias algumas
intervencdes adicionais apds a implementacédo do kit. A estruturacdo do manual de
manutencdo da aeronave com a modificagdo foi baseada, pelo fabricante, no
programa de inspecdes estabelecido para a aeronave Falcon 900. Esta assuncao é
praticavel, dada a semelhanca de estrutura das asas das duas aeronaves (Aviation

Partners Incorporated, 2016).

As inspecdes adicionais que se podem considerar apos a instalacdo dos winglets,
dividem-se em inspecfes a asa e a propria estrutura. Na Tabela 5-1 a) estdo
representadas as inspec¢cfes adicionais as asas, consoante o numero de voo0s
executados apos a implementacdo. As inspecdes obrigatdrias aos winglets, apés a
sua instalacdo, podem ser analisadas na Tabela 5-1 b).

Tabela 5-3 a) Inspecdes adicionais a asa da aeronave, apoés a instalagéo do kit; b) Inspe¢des obrigatérias aos

winglets apds a sua implementagéo. Adaptado de (Aviation Partners Incorporated, 2016)

Inspection Title/Operation Threshold Repeat
<1> (Flights) Interval - - -

(Flight) Inspection | Title/Operation Threshold | Repeat
53-41-00-220- | Detailed inspection of the 11250 7500 (Flight) '”‘I‘?"r’f"
802-53-050 lower wing root bolt recesses i (Flight)
57-10-01-210- | General visual inspections of 11250 3750 S7-API-1 | Aileron Access Door 8750 7500
801-57-008 the wing lower panels A Al
57-10-14-220- | Detailed inspection of the wing 11250 3400 dggffgm'v‘zrg” access
801-57-060 front spar from root to rib 17, - -

exce;tprib iiho 57-API2 | Wing-Winglet 11250 7500
57-10-14-220- | Detailed inspection of the wing | 11250 1675 Attachment
801-57-070 front spar from rib 6 to rib 9 Access: As visible
57-10-15-220- | Detailed inspection of the wing 11250 2300 -
801-57-090 rear spar 1 from root to rib 3 57-API-3 ‘II_'Z\:Vrﬁ'rnsagoare 5000 5000
57-10-15-220- | Detailed inspection of the wing 11250 3300 inati
802-57-080 rear spar 2 from rib 3 torib 17 Access: As visible
57-10-15-250- Eddy-current inspection of the 7500 1650 *
801-57-050 rib 8 rear wing spar splice plat

a) b)
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Mediante a informacéo disponivel no manual de manutencao da aeronave modificada,
podemos concluir que ndo existem custos significativos destinados a sustentacéo das
plataformas instaladas, visto que ndo sao previstas aquisi¢oes adicionais de material.
Deste modo, na presente dissertagdo apenas se irdo considerar os investimentos

iniciais de aquisicao e instalacéo do Kkit.

5.4 Avaliacdo do tempo de retorno de investimento

Na modificacdo em estudo, a maneira mais provavel de recuperar o investimento
passa pela diminuicdo do consumo de combustivel. Contudo, podera dar-se o caso
de ndo ser possivel recuperar o investimento. Nesse caso, € necessario fazer um
balanco das valéncias que a modificacao trara a operacdo da aeronave, como € o
caso do aumento de alcance previsto na implementacao do kit. Os dados que seréo
apresentados na presente seccao, em forma de tabela, foram retirados do manual de

performance da aeronave (Dassault Aviation, 2017) e tratados pelo investigador.

5.4.1 Consumo de combustivel apds a modificacdo

Nesta seccéo serdo comparadas as performances da aeronave Falcon 50 com e sem
winglets, durante a subida e voo nivelado. Segundo o fabricante das superficies, as
principais vantagens ocorrem nas duas fases de voo mencionadas. Contudo, dada a
semelhanca dos resultados, apenas serdo representados os graficos referentes a
configuracdo mais leve, ou seja, 32000 libras a decolagem, visto ser a que mais se
assemelha as condi¢cdes simuladas. Os graficos das restantes configuracfes

encontram-se disponiveis no Anexo C.

5.4.1.1 Consumo de combustivel durante a subida

Durante a subida o fabricante, embora ndo especificando a magnitude, afirma que
apos a instalacao do kit se verifica uma reducdo da quantidade de combustivel gasto

e do tempo de subida (Aviation Partners Incorporated, 2018).

De facto, a aeronave modificada apresenta menores consumos durante a subida para
todas os niveis de voo a partir dos 31000’, para qualquer uma das configuragdes
possiveis. No entanto, como poderemos constatar através dos resultados analiticos
presentes na Tabela 5-4, para subidas entre os 5000’ e os 25000’ a versao original

apresenta um desempenho mais satisfatorio, no que se refere ao consumo de
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combustivel. Através da observacéo da Figura 5-4, podemos concluir que a medida
gue vamos aumentando o nivel de voo, os beneficios da instalagdo dos winglets
tornam-se mais prenunciados.

Tabela 5-4 Representagdo dos consumos de combustivel da aeronave modificada durante a subida, em

comparagdo com a versédo original

Consumo de Impacto Negativo Impacto Positivo
combustivel Altitudes Valor Altitudes Valor
32000’ 5000’-31000° +3,27% 31000’-41000’ -3,10%
Low Feeder 5000’-31000° +4,78% 31000’-41000’ -4,36%
High Feeder 5000’-31000’ +3,83% 31000’-41000° -4,76%
1600 41000'

39000'
1400 37000'
2 35000°
33000'
31000

y
800 25000'
600 15000'

400
5000
200 ~ /

Lb
=
o N
o O
o O

Combustivel (

2 4 9 14 16 17 19 22 26

Tempo (min)
=@=Sem Winglets Com Winglets

Figura 5-4 Representacéo do combustivel gasto em fun¢éo do tempo de voo com e sem winglets, para um peso
a descolagem de 32000 libras

5.4.1.2 Consumo de combustivel em voo nivelado

O voo cruzeiro da aeronave Falcon 50 pode ser realizado a 0.75 e 0.80 Mach, segundo
o manual de performance da mesma (Dassault Aviation, 2017). Pela semelhanca de
resultados obtidos para as duas velocidades, apenas sera apresentado o estudo
relativo a velocidade cruzeiro de 0.75 Mach. No entanto, o estudo elaborado para a

velocidade mais elevada encontra-se disponivel no Anexo D.

Em voo nivelado, a aeronave com winglets apresenta menores consumos de
combustivel para todas as massas a descolagem, em niveis de voo superiores a
31000°’. No entanto, na configuracdo de 32000 libras a descolagem verifica-se o
oposto para niveis de voo entre os 20000’ e os 31000°, enquanto que em Low Feeder
apenas se constata este resultado para os 20000’. Como se pode concluir através da
Tabela 5-5, em High e Low Feeder a aeronave modificada apresenta menores

consumos em todos os niveis de voo, bem como aumenta o teto maximo operacional
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para 41000’. Na Figura 5-5 é possivel verificar a tendéncia descrita, sendo que a
diferenca de consumos entre a aeronave modificada e a original aumenta com o

aumento da altitude de presséao.

Tabela 5-5 Representagéo dos consumos de combustivel da aeronave modificada em voo nivelado, em

comparagdo com a verséao original

Consumo de Impacto Negativo Impacto Positivo Teto maximo
combustivel Altitudes Valor Altitudes Valor c/winglets | s/winglets
32000 Ibs 20000°-31000° | +1.81% | 33000’-41000" | -2.54% 41000’ 41000’
Low Feeder 20000’ +1.38% | 31000°-39000' | -2.56% 41000’ 39000’
High Feeder ___— | 20000-39000" | -2.92% 41000’ 39000’

§ 41000  ——

£ 39000 I

1 37000  —

2 35000 —

S 33000 ——

% 31000  p————

% 20000  p——

=}

s 0 500 1000 1500
<

Consumo de combustivel (Lbs/Hr)

Com Winglets B Sem Winglets

Figura 5-5 Representagdo do consumo de combustivel por hora da aeronave Falcon 50 com e sem winglets, em

VOO cruzeiro, na configuragcdo de 32000 libras a descolagem

5.4.2 Alcance da aeronave apos instalacao de winglets

Neste ponto sdo comparados os alcances operaveis pela aeronave Falcon 50 na sua
versao original e com winglets. Segundo a Aviation Partners Incorporated, a aeronave
em Voo cruzeiro, a velocidade de 0.75 Mach, terA um aumento em 7% do alcance.
Adicionalmente, voando a velocidade de 0.80 Mach, verificar-se-a um aumento no
alcance de 5% (Aviation Partners Incorporated, 2018). No entanto, a semelhanca do
ponto anterior, apenas serdo representados os gréficos referentes a configuracédo
mais leve a descolagem, estando as restantes representacdes disponiveis no Anexo
E.

5.4.2.1 Alcance da aeronave

O alcance da aeronave modificada € geralmente maior do que o praticado pela verséo
original, dependendo dos niveis de voo voados. De facto, nas duas configuracdes
mais leves, a aeronave sem winglets apresenta um réacio de milhas percorridas por

libra de combustivel gasto superior, quando a operagao ocorre abaixo dos 31000’
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Contudo, nos restantes niveis de voo, a aeronave com o kit instalado apresenta
alcances superiores nas trés configuracdes possiveis, como podemos constatar pelos
célculos analiticos representados na Tabela 5-6. A semelhanca do que se concluiu
no estudo do consumo de combustivel, através da Figura 5-6, verificamos que o0s

beneficios da modificacdo se tornam mais notérios com o aumento do nivel de voo.

Tabela 5-6 Representacdo da variagcdo do alcance da aeronave modificada em relacdo a versao original, a 0.75

Mach
Alcance Im_pacto Negativo Impacto Positivo .Teto méximo
Altitudes Valor Altitudes Valor c/winglets | s/winglets
32000 Ibs 20000’ -1,57% 31000’-41000° +2,52% 41000’ 41000’
Low Feeder 20000’ -1,34% 31000’-41000° +2,55% 41000’ 39000’
High Feeder ._— 1 31000’-39000’ +3,14% 41000° 39000’
Média 2,33%

41000
39000
37000
35000
33000
31000
20000

Altitude de pressdo (pés)

o
o
=

0,2 0,3

’

Alcance (MN/Lbs)
Com Winglets B Sem Winglets

Figura 5-6 Representacéo do alcance em milhas nauticas por libra, em funcéo do nivel de voo, a velocidade
0.75M na configuracdo de 32000 libras a descolagem
A variagdo de alcance a velocidade de 0.80 Mach torna-se mais pronunciada na
medida em que a modificagdo compensa em todos os niveis de voo. Isto é, para além
do alcance da aeronave com winglets ser superior para todas as configuragdes, esta
versdo possui ainda um teto maximo operacional superior. Através da Tabela 5-7
podemos afirmar que o teto maximo ira variar consoante a configuracdo de peso a
descolagem. Na Figura 5-7 encontra-se representado o racio de milhas nauticas que

€ possivel percorrer por libra de combustivel gasto.
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Tabela 5-7 Representagéo da variagdo do alcance da aeronave modificada em relacéo a versao original, a 0.80

Mach
Alcance Im.pacto Negativo Irr_1pact0 Positivo .Teto méximo
Altitudes Valor Altitudes Valor c/winglets | s/winglets
32000 Ibs |__— | 31000-37000" | +1,48% 41000 37000’
Low Feeder __— | 31000-37000’' | +1,86% 41000’ 37000’
High Feeder 31000°-35000° | +1,94% 41000° 35000’
Média 1,76%

41000
39000

w w w
w U
o O O
o O O
o O O

31000 p——

Altitude de pressdo (pés)

0,1 0,2 0,3
Alcance (MN/Lbs)

Com Winglets B Sem Winglets

Figura 5-7 Representacao do alcance em milhas nauticas por hora, em funcéo do nivel de voo, a velocidade de

0.80M na configuragdo de 32000 libras a descolgem

5.4.3 Tempo estimado para recuperacao de investimento

O processo de investimento num determinado projeto, devera ser alvo de uma anélise
fundamentada em registos histéricos, técnicos e previsionais. Desta forma, é possivel
avaliar as caracteristicas de retorno de investimento, diminuindo o risco associado ao

projeto (Pereira, 2008).

5.4.3.1 Combustivel médio poupado com a modificacao

O combustivel médio poupado com a modificacdo exige um conjunto de célculos
intermédios referentes: ao ROC médio para cada nivel de voo, duracdo média dos

voos e tempo despendido durante a subida e em voo cruzeiro.

Com o objetivo de dividir o tempo de voo em duas partes, a de subida e de voo
cruzeiro, foram analisados os dados relativos a estas duas fases de voo
separadamente. Desta forma, foi calculado o ROC entre os 25000’ e o teto operacional
maximo para cada uma das configuracdes de peso abordadas. De seguida, como se
pode verificar pela Tabela 5-8, foi calculada uma média aritmética dos trés récios de

subida.
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Tabela 5-8 Média da taxa de subida da aeronave nas trés configuragcdes de massa total a descolagem

Massa a descolagem (Lbs) 32000 Low Feeder High Feeder Média
ROC (ft/min) 2506,7 22211 2004,9 22442

Com o racio de subida médio tornou-se possivel calcular o tempo médio em subida.
Na média calculada foram contemplados os tempos de subida desde os 1500’ até aos
niveis de voo compreendidos entre os 25000’ e os 41000’. Desta forma, o tempo

médio obtido para a fase de subida correspondeu a 14 minutos e 40 segundos.

A duracdo média de um voo ou missao realizado pela esquadra é um fator
preponderante para o célculo do tempo despendido em voo cruzeiro. Neste célculo
foram usados como amostra, todos os voos realizados entre 2013 e 2017. Dada a
variedade do espetro temporal de cada missdo realizada, para além da média
aritmética, foi necessario analisar a moda amostral. Perante um total de 1566 voos
realizados, a média foi calculada através do programa Microsoft Excel que equivaleu
a 1 hora e 58 minutos. Como podemos verificar através da Figura 5-8, a moda e a
média coincidem, estando situadas no intervalo de tempo entre 1 hora e 58 minutos e
2 horas e 20 minutos, o que tornou possivel o uso da duracdo média para os calculos

que seguem.
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Figura 5-8 Representacdo do histograma referente ao nimero de voos realizados (eixo das ordenadas) para
cada duracéo de voo (eixo das abcissas)

Desta maneira, com a quantifica¢cdo da duracdo média das missdes e do tempo médio
despendido durante a subida, foi possivel dividir o voo em termos temporais nestas
duas fases. De facto, a duracdo média em voo cruzeiro equivale a 87,56% do tempo
total em voo, sendo que o restante tempo é ocupado com a subida. Repare-se que a

fase descendente do voo é desprezada, dada a insignificancia de combustivel gasto
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em relacdo as restantes fases. Os resultados obtidos no estudo relativo ao consumo
de combustivel em subida e em cruzeiro, que se encontram na Tabela 5-9, foram
indispensaveis para o célculo de combustivel poupando durante um voo. Como
podemos verificar pela expresséo 5.2, foram calculadas as poupangas médias para
cada uma das fases de voo, nas trés configuracbes de peso a descolagem.
Seguidamente, foram aplicadas essas percentagens consoante o tempo de voo
respetivo a cada fase, obtendo uma poupanca total de 1,849%.

Tabela 5-9 Apresentacao dos resultados obtidos no estudo relativo ao consumo de combustivel durante a subida
e 0 voo cruzeiro a velocidade de 0.75 Mach

Massa a descolagem (Lbs) Combustivel poupado Combustivel poupado
durante a fase de subida durante o voo cruzeiro (%)
(%)

32000 2,15 0,83
Low Feeder 3,45 1,47
High Feeder 2,90 2,84

Média 2,83 1,71

Combustivel médio poupado = (2,83x0,1244) + (1,71x0,8756) = 1,849% (5.2)

5.4.3.2 Perspetiva futura para o preco de combustivel

De maneira a avaliar a poupanca face a implementacédo dos winglets, foi necessario
analisar qual a variac&o do preco do barril de petroleo perspetivada. De acordo com o
estudo desenvolvido por Lee e Huh, a maior procura acompanhada de menor oferta,
a diminuicao do indice do ddlar e os eventos geopoliticos atuais, contribuirdo para um

aumento do preco do petréleo (Lee & Huh, 2017).

No Anexo F encontra-se, em forma de tabela, o preco estimado do barril de petrdleo
por ano, até 2040. Foi necessario estabelecer um preco de referéncia que fosse
transversal a todo o projeto, ao longo do periodo de vida da frota. De modo a tornar
possivel o célculo de combustivel economizado anualmente, foi necessario relacionar
o preco do petroleo bruto com o pre¢o do combustivel usado na aeronave Falcon 50.
Através dos valores do custo de combustivel ja apresentados, concluiu-se que o preco
médio sera de 0,6635 euros por litro. Deste modo, com a previsdo anual disponivel
até 2040, decidiu-se usar o valor médio de 1,393 euros por litro, como representado
na Figura 5-9.
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Figura 5-9 Representacéo grafica da evolugéo do preco: a) do petrdleo e b) do combustivel da aeronave, e
respetivas médias.
De acordo com os dados da Tabela 5-2 procedeu-se ao calculo do numero de litros
médio gasto por ano, obtendo um total de 349 759,56 litros. O montante poupado em
euros foi calculado tendo em conta: a percentagem de combustivel economizado, o
namero de litros gastos por ano e o preco do combustivel por litro. Nas expressfes
5.3 e 5.4 podemos observar o calculo da quantidade de litros poupados com a

modificacdo e a quantia em euros poupada, respetivamente, por ano.
Litros poupados com a modificagdo = 349 759,56 x 0,0185 = 6470,55 L (5.3)

Montante poupado com a modificacdo = 6470,55x 1,393 =9013,47 € (5.4)

5.4.3.3 Periodo de Recuperacao de Investimento, Taxa Interna de

Rentabilidade e Valor Atual Liquido

O investimento necessario na aquisicdo da modificacdo, bem como os beneficios
inerentes a mesma, deverao ser alvo de estudo para que se possa decidir com maior
seguranca. Existem duas categorias de métodos de selecdo de projetos preconizadas
pelo Project Management Institute (PMI): a analise de beneficios e os modelos
econémicos (Pereira, 2008). A andlise de beneficios foi o método desenvolvido no

ponto anterior, resta agora analisar os modelos econémicos.

Os modelos econdmicos pretendem analisar indicadores econdmico-financeiros,
como o Periodo de Recuperacdo de Investimento (PRI), a Taxa Interna de
Rentabilidade (TIR) e o Valor Atual Liquido (VAL). O estudo do PRI calcula o nimero
de anos necesséarios até os cash flows acumulados previsionais igualarem o

investimento inicial. Para definir a TIR é necesséario introduzirmos o conceito de VAL,
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uma vez que esta é a taxa de atualizacdo que o torna nulo. Desta forma, a TIR
representa a remuneracao maxima que o projeto podera proporcionar. Por outro lado,
o Valor Atual Liquido é um indicador do valor, no presente dia, dos beneficios futuros

do projeto (Pereira, 2008).

O calculo do PRI, demonstrado na expressao 5.5 indica que serdo necessarios 108,10
anos para recuperar o investimento inicial de 974 400 €*, face a um ganho anual de
9013,47 €. A simplificacdo da formula do PRI, deve-se ao facto de estarmos perante
uma perpetuidade, uma vez que este projeto ndo possui vida util e estd desenhado

até ao phase out da frota, que ndo esta determinado.
PRI: -974 400 + 9 013,47 x tempo de recuperacdo =0 (5.5)

Na expressao 5.6, que permite calcular a TIR, chegamos a um valor de 0,009.

9013,47
TIR

-974 400 +

=0 (5.6)

Para o célculo do VAL é necessério determinar uma taxa de atualizacdo dos cash
flows. Para determinar essa taxa de atualizagcdo vamos aplicar o modelo do Capital

Asset Pricing Model (CAPM), como se pode verificar na expresséo 5.7.

O CAPM, calculado pela expressdo 5.8, € um modelo que estabelece uma relagéo
direta entre a rendibilidade e o risco. De acordo com este modelo, os investidores
devem exigir uma rendibilidade igual a taxa de juro das aplicagcbes sem risco
adicionado, de um prémio de risco que é proporcional ao Beta do ativo.

9013,47
CAPM

VAL = -974 400 + (5.7)

CAPM =ri+ B (rm—rf) (5.8)

ri— Taxa de Juro Sem Risco
B — Medida de Risco
rm— Prémio de Risco de Capital

(rm — rfy — Prémio de Risco do mercado

1 A taxa de converséo de U.S. Dollars em euros foi de 0,833 euros/U.S.Dollar
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Para a taxa de juro sem risco foi utilizado o valor de 1,29% referente as yields das
obrigacdes aleméas, em marc¢o de 2018, dado que a Alemanha ao contrario de Portugal
possui um rating de AAA (Standard & Poor’s Rating) (World Government Bonds,
2018). Os valores da medida de risco e prémio de risco de capital, que equivalem a
1,08 e 0,0736, respetivamente, foram obtidos através das tabelas de Aswath
Damodaran publicadas em janeiro de 2018, referente ao setor industrial

Aeroespacial/Defesa (Damodaran, 2018).
Assim, torna-se viavel o calculo de CAPM e consecutivamente o valor do VAL:

CAPM =0,0129 + 1,08 (0,0736 - 0,0131) = 0,07844

9013,47
0,07844

VAL =-974 400 + =-859490, 90 €

Desta forma, através do resultado de VAL podemos prever que do ponto de vista

econdmico o projeto ndo sera viavel, uma vez que o valor atual liquido é negativo.

5.4.3.4 Estimativa do Erro relativo

Como vimos, o calculo do tempo de recuperacao de investimento foi elaborado com
base numa estimativa do preco de combustivel até 2040. No entanto, para averiguar
gual o erro relativo deste calculo foi necessario elaborar um estudo semelhante

baseado noutra estimativa do preco de combustivel.

A U.S Energy Information Administration (EIA) é uma entidade independente que
elabora analises e estudos estatisticos, relativos a producdo e consumo de energia.
Nos documentos publicados incluem-se estimativas do preco do barril de petroleo,
com base no crescimento macroecondémico, precos mundiais de petréleo, progresso
tecnolégico e politicas de energia (Energy Information Administration , 2017). Deste
modo, a tabela com a estimativa do preco do barril de petréleo, e consequentemente

do preco do combustivel da aeronave em estudo, encontra-se disponivel no Anexo F.

O calculo do tempo de recuperacdo de investimento, com a nova estimativa do preco
de combustivel, seguiu 0 mesmo raciocinio do estudo anterior. Na tabela 5-10
podemos observar que os resultados obtidos s&o menos conservadores que 0s
anteriores. Tal facto deve-se a subida do preco do barril, segundo a EIA, ser superior

a estimativa apresentada pela fonte anterior. Deste modo, atendendo aos resultados
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obtidos nos dois estudos, podemos afirmar que calculo de recuperacdo de

investimento possui um erro relativo de 12,34%.

Tabela 5-10 Resultados obtidos através do estudo de recuperacéo de investimento com outra estimativa do

preco do barril de petréleo

Preco do Poupanca por
¢ pancap PRI TIR VAL
combustivel ano
1.590 (€/Litros) 10 282,6 € 94,76 anos 0,01 - 8433 11,26€

5.5 Analise e discussao dos resultados

De acordo com os resultados obtidos no ponto 5.4.3.3, podemos verificar que a pesar
dos beneficios conseguidos com o winglets ndo é possivel recuperar o investimento
em tempo de vida 0til da frota. Isto porque, ndo sabendo o tempo para o phase out da
aeronave, é possivel afirmar com um elevado grau de confianga que a frota ndo durara

0s 108,10 anos necessarios para a recuperacdo de investimento.

Neste estudo podemos comprovar que em condicdes normais de voo, ndo se
verificam os aumentos de alcance de 5% e 7%, avancgados pelo fabricante. De facto,
verificou-se que a velocidade de 0.75 M, os winglets promovem um aumento meédio
de 2,33%, considerando todas as fases de voo. Se considerarmos o voo a velocidade
de 0.80 M, obtém-se um aumento de 1,76%. Deste modo, podemos concluir que o

alcance é aumentado 2,05% com a modificacdo, que corresponde a 60 MN,

atendendo ao alcance maximo da versao original de 2969,8 MN.

Relativamente ao consumo de combustivel verificou-se uma reducdo de 2,83%
durante a subida e de 1,71% em voo cruzeiro. Desta forma, atendendo ao tempo
despendido em cada fase, concluiu-se que se consumiriam menos 6470,55 litros de

combustivel por ano, que equivale a uma reducgéo total de 1,85% por voo.

Desta forma, observando os resultados obtidos assume-se que o0s beneficios
inerentes a modificacdo séo insuficientes para recuperar o investimento em tempo util
de frota. Contudo, verificou-se que com a implementacdo de winglets, o custo de
operacdo da aeronave reduziria em 9013,47 euros por ano. Do ponto de vista
operacional, a modificacdo demonstrou beneficiar a performance da aeronave, uma
vez que se verificou um aumento da sustentacao e reducao da resisténcia, resultando

num aumento da eficiéncia aerodinamica em 11,02%, calculado no capitulo 4.
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Capitulo 6. Conclusoes

No presente capitulo sdo apresentados os resultados finais e recomendacdes para

trabalhos futuros.
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A aeronave Falcon 50, operada pela esquadra 504 da Forca Aérea Portuguesa,
despende grande parte das horas de voo em missdes como: transporte de érgdos
urgente, transporte de altas entidades e apoio logistico. Estes tipos de missao
requerem a aeronave flexibilidade, velocidade e alcance, uma vez que voa para 0s
mais variados destinos em todo o mundo. De facto, possui um alcance de 3087 MN e
velocidades cruzeiro de 0.75 a 0.80 Mach. Dada a importancia estratégica e
operacional da frota, tornou-se relevante estudar a viabilidade de uma modificacéo
gue permitisse aumentar estas capacidades, potenciando a qualidade de execucao

da missao.

Desta forma, a realizacdo da presente dissertacdo teve como objetivo estudar a
impacto da instalacdo dos winglets na aeronave Falcon 50, em termos econdmicos e
operacionais. Os winglets sdo estruturas desenhadas para reduzir a resisténcia
aerodinamica resultante dos vértices de ponta de asa. Neste sentido, foi desenvolvida
uma revisao bibliografica onde estdo contidos os principios basicos da aerodinamica
e os fundamentos fisicos que sustentam os winglets. Adicionalmente foram
destacados, e posteriormente seriados, programas computacionais com capacidade
Computer Aided Design (CAD) e andlise Computational Fluid Dynamics (CFD),

ferramenta fundamental para a obtencao de resultados.

Posteriormente, procedeu-se a analise da performance da aeronave em voo de
acordo com a informacéo disponivel nos manuais de voo da esquadra. O objetivo
desta andlise pretendeu avaliar as condicdes fisicas de voo mais frequentes, de modo
a serem simuladas posteriormente. Desta forma, foram analisadas as configuracdes
de peso a descolagem, altitude cruzeiro, distancia aos destinos mais frequentes,
consumo de combustivel e performance da aeronave durante a subida, isto é, Rate of
Climb (ROC).

Seguidamente, foi necessario obter os dados geométricos da asa e do winglet, de
modo a ser possivel modela-los em CAD. No entanto, foi necessario proceder-se a
medicao de ambas as estruturas, dada a impossibilidade de obtencdo da informacéao
por parte do fabricante. Apds a elaboracdo do projeto CAD procedeu-se a

configuracdo do modelo computacional, usado nas simulacdes CFD da asa com e
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sem winglets. De seguida, foram analisados os resultados obtidos e tecidas algumas

consideracgdes relativamente aos mesmos.

De seguida foram novamente analisadas as performances da aeronave original e
modificada, com a informac&o contida nos respetivos manuais de voo, permitindo a
andlise da viabilidade econ6mica do projeto. Inicialmente, foi feita uma andlise das
horas de voo executadas e calculada uma média da duracdo de voo por misséo.
Seguidamente verificaram-se 0s custos associados a operacdo da aeronave, i.e.,
custos de manutencéo, aquisicdes e consumo de combustivel desde 2013 até 2017.
De modo a calcular o montante economizado com a modificagdo, foi feita uma
comparacao das duas asas entre alcances e consumos de combustivel. Esta fase
termina com a estimativa de recuperacéo de investimento, mediante o preco médio

de combustivel expectavel até 2040.

Por fim, através das analises CFD e do cruzamento dos dados de performance
disponibilizados pelo fabricante, foi possivel concluir que a implementacéo de winglets
no Falcon 50 ndo € viavel economicamente. Isto €, apesar dos beneficios extraidos
da modificacao, provou-se nao serem suficientes para recuperar o investimento em
tempo util, dada as caracteristicas de voo operadas pela esquadra. Contudo, do ponto
de vista operacional, podemos concluir que a modificagao contribui positivamente para
performance da aeronave, a0 aumentar o alcance e o teto maximo operacional e

diminuir o consumo de combustivel.

6.1 Resultados finais

Os resultados evidenciados nas analises computacionais provam que, com winglets,
a aeronave Falcon 50 apresenta melhorias na performance e no consumo de
combustivel. Partindo da observacéo da distribuicéo de velocidades em torno do perfil
alar, concluiu-se que era semelhante na raiz de ambas as asas. No entanto, ao
analisar o ultimo perfil da asa verificou-se que a versdo com winglets possuia uma
distribuicdo mais ordenada das velocidades, assemelhando-se a raiz da asa, sendo
gue o winglet atenuou o impacto dos efeitos tridimensionais do escoamento junto a

ponta da asa.

Relativamente a distribuicdo de presséo ao longo da asa verificou-se que os winglets
promovem um diferencial de pressao, entre o intradorso e o extradorso, superior a

versdo original. No entanto, a andlise isolada deste resultado foi inconclusiva, uma

75



vez que poderiamos verificar um aumento de sustentacdo acompanhado de um
aumento da vorticidade que produziria maior resisténcia aerodinamica induzida. Deste
modo, foi necessario analisar a vorticidade do escoamento com o intuito de perceber
gual o impacto deste aumento do diferencial. De facto, partindo da andlise da
vorticidade ao longo da esteira, concluiu-se que a magnitude por segundo foi superior
na asa sem winglets, atingindo um maximo de 341,93, enquanto que na asa
modificada n&o excedeu os 250,76 pela mesma unidade de tempo. Desta forma, com
a modificacdo obteve-se uma redugdo na magnitude méxima de vorticidade de
26,66%.

Os resultados quantitativos mostraram ser coerentes com a analise qualitativa dos
testes em CFD, em que se concluiu que a sustentacao gerada pela asa com winglets
foi 8,46% superior a verificada na asa original, contrariamente a resisténcia que
diminuiu 2,28% com a implementacéao do kit de winglets. A combinacao destes fatores
resultou num aumento de 11,02% da eficiéncia aerodinamica na asa modificada. A
validacdo destes resultados foi elaborada com base na comparacao dos célculos
analiticos de sustentacdo, e respetivo coeficiente, com os resultados obtidos na
simulacdo. Desta analise resultaram desvios compreendidos entre os -2,236% e 0s
12,807%.

Adicionalmente, a implementacdo de winglets na aeronave em estudo demonstrou
aumentar o seu alcance. De facto, consoante as duas velocidades cruzeiro possiveis
de operar, 0.75 e 0.80 Mach, podemos observar um aumento de 2,33% e 1,76%,
respetivamente. Desta maneira, € possivel afirmar que o alcance meédio € 2,05%
superior com aeronave modificada, podendo assim percorrer mais 60 milhas nauticas

gue a versao original.

O consumo de combustivel, dado que se trata de uma aeronave militar, seria a Unica
forma de recuperar o investimento feito com a modificagao. De facto, com os winglets
foi possivel reduzir, em média, 1,85% do consumo de combustivel por voo. Contudo,
perante o investimento necessario, concluiu-se que apenas se conseguiria recuperar

o investimento 108,10 anos apdés a aquisicao, dada a poupanca anual de 9013,47 €.

Resumindo, em resposta a questdo de partida “Em que medida é vantajosa a
implementagédo de winglets na performance e economia de operacdo da aeronave

Falcon 50 da Forga Aérea Portuguesa?”, a modificagao provou ser vantajosa para o
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desempenho da aeronave. De facto, com winglets a aeronave consume em média
menos 1,85% de combustivel, com um alcance médio de 2,05% superior a versao
original. Economicamente, ndo sendo possivel recuperar o investimento em tempo
atil, com a implementacdo de winglets, o custo de operacdo da aeronave Falcon 50

reduziria 9013,47 euros anualmente, face ao valor praticado atualmente.

6.2 Recomendacoes

Apos a elaboracdo de uma dissertacao é possivel destacar aspetos que poderdo dar
continuidade ao trabalho desenvolvido. De facto, seria proveitoso realizar o mesmo
estudo utilizando as geometrias reais da asa e do winglet dadas pelo fabricante. Com
esta informacé&o seria possivel explorar mais configuragcdes em voo, e.g., angulos de
ataque de subida e descida. Relativamente, ao estudo de independéncia de malha
seria importante possuir um poder computacional superior para que se pudesse

simular uma malha mais grosseira e outra mais refinada em relagdo a malha original.

Adicionalmente, seria valorativo utilizar as analises de mecéanica de fluidos
computacional para otimizar o design dos winglets aplicaveis a aeronave Falcon 50.
Esta melhoria poderia passar pela alteragdo e andlise de pardmetros como: o cant

angle, o sweep angle e a envergadura do winglet.

Por fim, recomenda-se que sejam estudadas outras formas de reducado da resisténcia
aerodinamica, e.g., a instalacdo de raked wing tips, de drooped wingtip e outros
revestimentos da superficie da asa. Desta maneira, seria possivel comparar 0s
diversos resultados obtidos e verificar qual a modificagdo mais rentavel para a
aeronave Falcon 50.
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Anexo A — Tabela de performance da aeronave Falcon 50 durante a
subida

Na Tabela A-1 estao representados os valores de performance do Falcon 50 durante

a subida. Neste manual considera-se que a subida se inicia aos 1500’.

Tabela A-1 Valores de performance da aeronave Falcon 50 usados (assinalados a vermelho) usados no célculo
de CL (Dassault Aviation, 2011)

NORMAL CLIMB 3 G e 3
FROM 1,500 ft ° TAT (°C) - TIME (min) - DISTANCE (NM) - FUEL USED (Ib)
TEMP. WEIGHT
DEV x 1,000 Ib '40.8 39 37 35 33 31 29 27 25 23
Pressure altitude : 37,000 ft 231 KIAS
TAT (°C) =51 =51 =51 =51 -51 -51 =51 =51 -51 -51
15 ae TIME (min) 19 18 16 15 14 13 12 11 10 9
DISTANCE (MY 111 102 93 86 79 72 66 81 55 50
FUEL USED (Ib) 1,287 1,196 1,102 1,016 938 865 797 732 670 610
TAT (°C) -45 -45 -45 -45 -45 -45 -45 ~45 =45 -45
-10 °¢ TIME (min) 21 20 18 17 15 14 13 12 1 10
DISTANCE (NM)Y 125 118 + 105 96 88 80 74 67 61 56
FUEL USED (Ib) 1,388 1,285 1,180 1,086 1,000 921 847 777 710 646
TAT (°C) -39 -34 =34 -34 -34 -34 -34 -34 -34 -34
0 oc TIME (min) 28 25 23 21 19 17 16 14 13 12
DISTANCE (NM) 170 154 138 125 114 103 94 86 78 70
FUEL USED (/b)Y 1,675 1,533 1,385 1,273 1,165 1,067 977 892 813 737
TAT (°C) =23 =23 -23 -23 -23 -23 -23 -23 -23 -23
+10 o¢ | TIME (min) 44 38 33 29 26 24 21 19 17 6
DISTANCE (NM 282 239 207 182 162 145 1N 118 106 95
FUEL USED (Ib) 2,318 2,027 1,791 1,602 1,446 1,309 1,187 1,077 975 880
TAT (°C) -12 -12 -12 -12 -12
+20 o¢ | TIME (min) a7 32 29 25 22
DISTANCE (NM) 240 209 183 182 143
FUEL USED (Ib) 1,821 1,608 1,429 1,276 1,139







Anexo B — Guia de boas praticas para simulacdes de

escoamentos transénicos com STAR CCM+

Tabela B-1 Representacéo da configuragdo completa usada nas simula¢cdes CFD

Geometria

Modelacdo CAD

Dominio

Condicdes

- Usar o modelo CAD mais atual e preciso
disponivel

- Se possivel fazer uso das capacidades
integradas no software de CFD para a
modelacéo, por questfes de compatibilidade de
ficheiros

- Usar modelos com bordo de fuga finitos

- Introduzir o &ngulo de ataque através do botéo
“Rotate Body”

Retangular hexaédrico com células hexaédricas
Fronteira

Dimensdes do dominio
Face frontal e faces laterais
Face traseira

Plano de simetria

10 cordas em todas a direcfes
Velocity Inlets

Pressure Outlet

Symmetry Plane

Intensidade turbulenta (Tu) 0.01 (1%)
Réacio de Velocidade Turbulenta (TVR) 5.0
Malha

Controlo global

Tipo de Malha

Tamanho da célula base

Tamanho alvo da superficie (global)
Curvatura da superficie

Racio de crescimento da superficie
Numero de camadas prismaticas
Espessura total da camada prismatica

y+ maximo na parede (maximum wall y+)
Altura da primeira célula da camada prismatica

Ré&cio de crescimento volumétrico
Tamanho maximo da célula base

Trimmed mesh com células hexaédricas e
camadas prismaticas

1/10 da corda

100% da célula base

36

1.3

8-14

Usar a expressédo de Pradtl:

d=Re '/5.L.0,37

30-300 (o valor alvo deverd ser 50)
Usar a seguinte expresséao:

yi= yttarget.u

p.Ut
onde U‘t:\/%, Tw=0,5.Cf.p.U?%, Cf=0,058.Re~2

Muito lento
Valor da envergadura

Refinamento local

Controlo Superficial

Controlo volumétrico

Asa:

- Tamanho alvo da superficie (12.5%)

- Curvatura da superficie (76)

- Refinamento da esteira (50%) com o
comprimento de 10 cordas

Dominio (fronteira exterior):

- Tamanho alvo da Superficie (1600%)

No bordo de ataque, bordo de fuga e ponta da
asa, em forma de cilindro:

- Trimmer (isotropic size): 3.125% da célula base
Usar um anico volume em forma de bullet que
envolva todo o objeto em estudo, de modo a
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garantir uma transicdo suave entre as zonas
mais refinadas e as zonas mais grosseiras:

- Trimmer (isotropic size): 100% da célula base
Na zona dos vértices de ponta de asa usar um

cone:

- Trimmer (isotropic size): 25% da célula base
Fisica

Espaco Trés dimensdes (Three Dimentional)

Tempo Fluxo continuo (Steady)

Material Gas (Gas)

Escoamento Acoplado (AUSM+FVS) (Coupled Flow)

Equacéao de estado Gas ideal (Ideal Gas)

Regime viscoso Turbulento (Turbulent)

Turbuléncia Reynolds-Averaged Navier Stokes (RANS)

Modelo de Turbuléncia k-Omega Shear Stress Transport (SST)

Tratamento da parede All y+
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Anexo C — Representacdes graficas do consumo de combustivel,

nas configurac6es Low e High Feeder a velocidade de 0.75 Mach

Na Figura C-1 encontram-se as representacfes graficas do consumo de combustivel
da aeronave em estudo, com e sem winglets, durante a subida nas duas configuracées

de peso a descolagem mais pesadas.

2000 1800 41000'
41000'

o 9000’
31500 035000"70003
g
+=1000
(%]
>
E
£ 500
o

0

2 5 10 14 16 18 20 23 27 2 5 11 16 18 19 22 25 30
~ Tempo (min) ~ Tempo (min)
=@=—>Sem Winglets ==@=Com Winglets =@=—>Sem Winglets ==@=Com Winglets
a) b)

Figura C-1 a) Representagdo do combustivel gasto em fungdo do tempo da aeronave com e sem winglets, para
a configuracdo Low Feeder; b) Representacdo do combustivel gasto em funcéo do tempo da aeronave com e
sem winglets, para a configuracéo High Feeder
Os graficos referentes ao consumo de combustivel da aeronave durante o voo
nivelado, nas configuracbes atrds mencionadas, encontram-se representados na

Figura C-2 a) e b).

7 41000 — o 41000 | —
230000 ——— 830000 E——
o 37000 L 37000
2 35000 E—— @ 35000 E——
a 33000 S 33000
T 31000 EE— T 31000 E—
T 20000 5 20000
2 2
= 0 500 1000 1500 £ 0 500 1000 1500
Consumo de combustivel (Lbs/Hr) Consumo de combustivel (Lbs/Hr)
B Com Winglets B Sem Winglets B Com Winglets M Sem Winglets
a) b)

Figura C-2 a) Representagdo do consumo de combustivel por hora da aeronave Falcon 50 com e sem winglets,
em Voo cruzeiro, na configuracdo Low Feeder; b) Representacéo do consumo de combustivel por hora da
aeronave Falcon 50 com e sem winglets, em voo cruzeiro, na configuracéo High Feeder
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Anexo D - Consumo de combustivel em voo nivelado a 0.80 Mach

A velocidade de 0.80 Mach, os beneficios de implementacdo do kit evidenciam-se
mais. Como se pode verificar através da Figura D-1, para as configuracfes de 32000
libras a descolagem e Low Feeder, a aeronave modificada além de consumir menos
combustivel em todos os niveis de voo, também possui a capacidade de ser voada a
37000’ e a 39000’. Na configuragdo mais leve, a aeronave com winglets consome em
média menos 1,47% relativamente a versao original, ao passo que em Low Feeder a

aeronave apresenta consumos de 1,81 % menores.

Quando a aeronave modificada descola em High Feeder, apresenta uma melhoria de
consumo na ordem dos 1,95%, relativamente a versdao original na mesma
configuragdo. Na Figura D-1 c), é possivel ainda destacar que face a aeronave sem
winglets, a versdo modificada possui um teto operacional superior, podendo voar até
aos 41000’

o
R 35000 |, W 35000 .
W i
y b I
sy = 33000
gy ] Lol 7
S 20000 [ Ry ]
= =
= =
= 0 <00 - 0 500 1000
Consuma de combustivel (Lbs/Hr) Consumo de combustivel (Lbs/Hr)
mCom Winglets mSam Winglets B Com Winglets M 5em Winglets
a) b)

“Q

o

o
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g

O 35000 | —

Q

O 33000 | —"

>

S 31000

r=

=

<

o

500 1000
Consumo de combustivel (Lbs/Hr)

B Com Winglets M Sem Winglets
c)

Figura D-1 Representagéo do consumo de combustivel por hora da aeronave Falcon 50 com e sem winglets, em

VOO cruzeiro, nas configuragdes: a) 32000 libras a descolagem; b) Low Feeder; c) High Feeder
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Anexo E - Representacgdes graficas do alcance em voo nivelado,

nas configuracdes Low e High Feeder

Na Figura E-1 a) e b) estdo representados os racios de milhas nauticas possiveis de
percorrer por libra para as configuragbes Low e High Feeder, respetivamente, para
0.75M.

’qmj 41000 E 41000
30000 ey 3000 ey
z§ Eyfolojog———— z§ 37000 e —
(%] (%]
O 30000 O 35000
o o
9 33000 Q 33000
0 31000 | 0 31000
ae) ©
2 20000 S 2 20000 (—"
= =
< 0 0,1 0,2 0,3 < 0 0,1 0,2 0,3
Alcance (MN/Lbs) Alcance (MN/Lbs)
m Com Winglets B Sem Winglets B Com Winglets B Sem Winglets
a) b)

Figura E-1 Representag&o do alcance em milhas nauticas por libra, em fung&o do nivel de voo, a velocidade 0.75M nas

configuragdes: a) Low Feeder; b) High Feeder

Na Figura E-2, encontra-se espelhado o alcance da aeronave Falcon 50 original e
modificada, expresso em milhas nauticas por libra, nas configuragbes Low e High
Feeder, para 0.80M.

\qJ g
£ 39000 5 39000 e —
o — _
%]
(O] I — qLJ
% 33000 EEE— % 33000 _
£ 31000 S < 31000
3 2
= e}
E 0 0,1 0,2 03 Z 0 0,1 0,2 03
Alcance (MN/Lbs) Alcance (MN/Lbs)
B Com Winglets = Sem Winglets B Com Winglets M Sem Winglets
a) b)

Figura E-2 Representacao do alcance em milhas nauticas por libra, em funcdo do nivel de voo, a velocidade de
0.80M nas configuracgdes: a) Low Feeder; b) High Feeder
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Anexo F - Estimativa do custo do barril de petréleo até 2040

Tabela F-1 a) Previsdo do preco do petroleo a longo prazo (Lee & Huh, 2017); b) Estimativa do prego do petroleo

até ao ano 2040 (Energy Information Administration , 2017)

Ano Preco do Preco do Ano Preco do Preco do
Barril ($) Barril (€) Barril ($) Barril (€)
2018 52.0 42.61 2018 54.6 44.74
2019 57.3 46.96 2019 69.5 56.96
2020 62.6 51.30 2020 78.6 64.41
2021 68 55.73 2021 85.2 69.82
2022 73.3 60.07 2022 91 74.57
2023 78.6 64.41 2023 95.6 78.34
2024 84 68.84 2024 99.6 81.62
2025 89.3 73.18 2025 104.5 85.64
2026 94.6 77.52 2026 110.3 90.39
2027 100 81.95 2027 115.7 94.82
2028 105.3 86.29 2028 120.7 98.91
2029 110.6 90.64 2029 126.3 103.50
2030 116 95.06 2030 131.3 107.60
2031 121.3 99.41 2031 138.6 113.58
2032 126.6 103.75 2032 146.3 119.89
2033 132 108.17 2033 154.3 126.45
2034 137.3 112.52 2034 162.9 133.50
2035 142.6 116.86 2035 169.8 139.15
2036 148 121.29 2036 179.3 146.94
2037 153.3 125.63 2037 186.7 153.00
2038 158.7 130.05 2038 196.9 161.36
2039 164 134.40 2039 205.9 168.74
2040 169.3 138.74 2040 217.3 178.08
a) b)



