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Resumo

Otimizacao do Desempenho em
Decolagem de Aeronaves

O comprimento de pista ¢ um dos principais parametros que limitam a operagdo de
aeronaves. A decolagem, apesar de ser umas das etapas mais importantes do vdo, muitas
vezes ¢ negligenciada em funcdo de ser uma etapa muito curta. Este trabalho tem por objetivo
demonstrar a aplicacdo de método de otimizacdo na obtencdo de trajetérias Otimas de
decolagem de aeronaves, visando minimizar o comprimento de pista. Para a solugcdo do
problema de otimizagdo utilizou-se a distancia de decolagem como funcdo objetivo, sujeita a
penalizagdes com diferentes pesos de razdo de subida (ROC) apds a decolagem. Este
problema ¢ limitado apenas a condicdo de vdo bimotor sujeito a qualquer condigdo de
temperatura e altitude. A varidavel de controle utilizada neste problema ¢ a deflexdao do
profundor, parametrizada em fun¢do da velocidade. As velocidades citadas pelos requisitos de
certificagdo sdo determinadas juntamente com a solucdo o6tima do problema. O modelo
proposto para simular a trajetéria da aeronave durante a decolagem ¢ composto pelas
equagdes do movimento nas coordenadas cartesianas X e Z, pela equagdo do momento na
dire¢do Y, e por relacdes cinemadticas e geométricas. Este tipo de problema ¢ descrito por um
conjunto de equagdes diferenciais ndo-lineares, cuja solucdo ¢ complexa e dificil de ser
obtida. Para tanto, torna-se necessario a utilizagdo de recursos computacionais robustos para
obter resultados. A solugdo obtida ¢ sub-6tima devido a parametrizagcdo da lei de controle, e
ao fato de que ndo ha garantias que o minimo da fungdo objetivo seja global. Os resultados
permitem obter o controle sub-6timo da deflexdo do profundor durante a corrida de
decolagem para a qual a distancia ¢ minimizada. O resultado deste trabalho tem por objetivo
melhorar o desempenho de decolagem, tendo como critério o uso do menor comprimento
possivel de pista sem comprometer demais a razdo de subida da aeronave. A aeronave
utilizada como exemplo deste trabalho foi objeto de projeto do Programa de Especializagdo
em Engenharia (PEE) suportado pela Empresa Brasileira de Aeronautica (EMBRAER) e pelo

Instituto Tecnologico de Aeronautica (ITA).
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Abstract

Optimization of Airplane
Takeoff Performance

The runway length of airports is one of the main parameters that restrict airplane
operation. Takeoff, despite of being one of the most important flight phases, sometimes it is
neglected because it is a short phase. This work aims to demonstrate the optimal airplane
trajectory described during the takeoff run, with the objective to obtain a minimum runway
length necessary for the takeoff procedure. This optimization uses the runway length as the
objective function subject to penalizations with different weights on required rate of climb
(ROC) after the takeoff. This problem is limited to twin-engine flight subject to any altitude
and temperature condition. The control variable used in this problem is the elevator
deflection, parameterized in function of velocity. The velocities mentioned at the certification
regulations and the optimal solution for the problem are determined simultaneously. The
proposed model to simulate the aircraft trajectory during takeoff is described by the equations
of motion in the X and Z cartesian coordinates, by the moment equation in the Y direction,
and by cinematic and geometric expressions. This kind of problem is described by a
collection of nonlinear ordinary differential equations, which are complex and the solution
hard to be found. Because of this, it’s necessary to use robust computational tools to obtain
the results. The solution is sub-optimal because of parametric control laws limitations, and
because there is no guarantee that the objective function minimum is global. The results
permit to obtain the sub-optimal elevator deflection control during the takeoff process that
minimizes the distance. The result of this work has as objective improve the takeoff
performance, using as criterion the minimum possible runway length without injure the
airplane rate of climb (ROC). The airplane used as example in this work was developed and
designed during an engineering specialization program that was supported by Empresa
Brasileira de Aerondutica (EMBRAER) and by Instituto Tecnoldgico de Aerondutica (ITA),

both situated in Sao José dos Campos, Brazil.
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves Freitas, F.G.R.

1. Introducao

1.1 Visao geral do problema

O mercado aeronautico mundial exige de suas aeronaves desempenhos excepcionais, 0
quais se traduzem em seguranga, rapidez, conforto, qualidade de v6o, niveis de ruido e custos
de operagdo. Qualquer aeronave presente no mundo devera cumprir requisitos bastante
severos, caso deseje permanecer ou aumentar a sua participagdo num mercado tdo acirrado e
disputado. Esta perspectiva deve ser rigorosamente cumprida seja sob o angulo das inumeras
companhias aéreas mundiais, ou de industrias aeronduticas como Airbus, Boeing e Embraer.
As novas aeronaves a serem langadas pelas industrias aeronauticas citadas deverdo adequar-se
fielmente aos principios destacados no inicio deste paragrafo, pois caso contrario, a
conseqiiéncia imediata sera o fracasso comercial destas aeronaves no mercado.

Decolagem, subida, cruzeiro, descida e pouso devem ser sempre realizados buscando
atingir a maxima eficiéncia permitida pela aeronave. Decolagens de aeroportos extremamente
curtos, pousos em pistas que exigem acentuada razdo de descida, gradientes elevados para
transpor obstaculos altos e proximos dos aeroportos e baixos niveis de ruidos sao exemplos de
itens de desempenho imprescindiveis para a operagdo de qualquer aeronave no mundo
contemporaneo. A flexibilidade da aeronave em operar a partir de qualquer aeroporto sob
quaisquer condigdes, atendendo aos niveis de ruido tolerados, ¢ garantia de uma ampla brecha
e um bom ciclo de vida no mercado aeronautico.

Os atentados terroristas nos EUA em setembro de 2001 projetaram uma perspectiva
sombria nos negocios aeronduticos a nivel mundial. As pessoas passaram a sentir-se
demasiadamente inseguras ao entrar em qualquer aeronave, pois novos atentados poderiam
ocorrer a qualquer instante. Mas, com as novas medidas de seguranga implantadas nos
aeroportos, € com o crescimento do nimero de pessoas que dia a dia necessitam utilizar
avides para locomoverem-se, o0 mercado aeronautico vem ganhando novo folego.

Os avangos tecnoldgicos na 4rea aerondutica auxiliam fortemente nos projetos de
acronaves de ultima geragdo. Empresas aéreas e industrias investem pesado em novas
tecnologias visando maior satisfacao de seus clientes e qualidade da aeronave. Equipamentos
instalados a bordo facilitam o trabalho dos pilotos ¢ melhoram o desempenho da aeronave nas

varias fases do voo. O cruzeiro, por ser a etapa mais longa de voo, € o trecho preferido pelos
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operadores aeronduticos para extrair o maximo de desempenho da aeronave. Nesta fase os
operadores visam atingir o menor custo de operacao possivel, através de uma relagdo entre
velocidade de cruzeiro (ou numero de Mach) e o tempo disponivel para percorrer a distancia
entre os aeroportos. A meta ¢ atingir um baixo consumo de combustivel sem aumentar
demasiadamente o tempo de voo da aeronave. As outras fases de voo, apesar de cada uma ter
a sua importancia, ndo permitem uma diferenciacdo muito grande no quesito relativo a custos
de operacdo. Contudo, estas definem fatores importantes relacionados ao desempenho da
aeronave e que garantem o cumprimento dos principios citados no primeiro paragrafo. A
decolagem, por exemplo, ¢ tratada como uma das fases mais criticas do voo em fungdo dos
riscos que esta oferece durante a sua execugao e posteriormente durante a subida da aeronave.
Mas, em contrapartida, ¢ quase sempre negligenciada em termos de desempenho, pois se trata
de uma etapa de curta duragdo, ndo sendo possivel atingir grande reducao de custos nesta fase.

Como discutido nos paragrafos acima, o mercado aerondutico exige que as aeronaves
sejam capazes de operar (decolar e pousar) no maior nimero possivel de aeroportos, servindo
as mais diversas localidades. Restricdes quanto a operacdo em aeroportos de elevada
importancia comercial podem comprometer significativamente a imagem da aeronave em um
mercado competitivo. Por outro lado, demonstrar que a aeronave ¢ capaz de atingir 6timos
desempenhos em aeroportos de pista extremamente curta, como ¢ o exemplo do aeroporto de
Lodon City (Inglaterra), abre para qualquer industria aeronautica uma parcela expressiva do
mercado a qual € ocupada provavelmente por um nimero limitado de aeronaves. A Tabela 1-1

apresenta as principais caracteristicas do aeroporto de Lodon City.

Lodon City Airport Altitude (f?) 17

Pista TORA (m) TODA (m) ASDA (m)

10 1199 1274 1319

28 1199 1385 1319

Tabela 1-1- Dados do aeroporto de Lodon City - Inglaterra

Como descrito no pardgrafo acima, a otimiza¢do do desempenho em decolagem e pouso
para todos os tipos de aeronaves comerciais passa a ser uma questdo que deve ser observada
com mais cuidado por empresas e industrias aeronauticas. A otimizagdo do desempenho
nestes casos visa diminuir a distdncia necessaria para pousar ou decolar, ou ainda, permitir

que a aeronave decole com um peso superior ao peso normalmente praticado. No primeiro

2
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quesito, o ganho ira permitir a operagdo em aeroportos onde antes esta seria incapaz de
decolar ou pousar. No segundo quesito, a possibilidade de aumentar a carga paga permitira a
aeronave transportar um nimero maior de passageiros, o que conseqiientemente ira induzir
um aumento de lucratividade. Em outras palavras, quanto maior for o leque de aeroportos no
qual a aeronave ¢ capaz de operar, maior serd a sua flexibilidade e agilidade no atendimento
de seus clientes. Isto com certeza constitui um diferencial em relagdo aos concorrentes do

setor, e ¢ mais uma fonte de reducao de custos ¢ aumento de lucratividade.

Figura 1-1 — Vista drea do aeroporto de London City (Inglaterra)

Este trabalho propde-se a otimizar especificamente a decolagem de aeronaves comerciais.
Para tanto foram criadas rotinas computacionais buscando representar fielmente o
comportamento da aeronave durante a decolagem. A aeronave ¢ descrita por meio de um
modelo aerodinamico que define as principais componentes de for¢a e de momento que atuam
sobre a aeronave, e as solucdes sao obtidas através da resolugcdo das equagdes diferenciais
ordinarias que descrevem a dindmica da aeronave. O modelo apresenta restrigdes que siao
impostos seja pelos 6rgdos de cerificagdo aerondutica, ou mesmo por limitacdes estruturais e
fisicas da aeronave. A fungao objetivo do problema (fungdo a ser minimizada ou maximizada)
busca obter a menor distancia de decolagem sujeita a uma penalizagao de razao de subida com
diferentes pesos, e sem ferir as restricdes da aeronave.

As simulag¢des de decolagem foram realizadas com dados do Corporate Jet 1 (CJI). Esta
aeronave ¢ objeto de um projeto desenvolvido por engenheiros ligados a um Programa de
Especializacdo em Engenharia Aerondutica (PEE) como parte de uma parceria entre a
Empresa Brasileira de Aeronautica (EMBRAER) e o Instituto Tecnoldgico de Aeronautica

(ITA). A Figura 1-2 apresenta desenho esquematico da aeronave CJ/ e o seu logotipo.
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Figura 1-2 — Desenho esquematico em CATIA da Aeronave CJI e seu logotipo.

1.2 Descrigao da aeronave CJ1

O Corporate Jet 1 (CJI) corresponde a uma aeronave executiva genérica de porte
semelhante a aeronaves como o ACJ da Airbus (Airbus Corporate Jet), o BBJ da Boeing
(Boeing Bussiness Jet) e o Global Express da Bombardier. Tendo em vista um mercado com
tantas opgOes de aeronaves executivas, o CJ/ foi projetado para ser uma aeronave de longo
alcance (realizar voos sem escalas entre New York e Toquio) e alto desempenho em todas as
fases do voo. O desempenho de decolagem do CJI sera discutido e avaliado ao longo deste
trabalho. Para melhor esclarecimento a respeito do CJI, segue abaixo a Tabela 1-2 com os
principais requisitos de projeto (CJI Group et al. 2003).

Como descrito no paragrafo acima, o CJI corresponde a uma aeronave de longo alcance.
Desta forma, um dos principais requisitos de projeto a serem cumpridos pela aeronave foi o
requisito nimero 8 da Tabela 1-2 (alcance minimo de 6000 nm). Na buscar de atender este
requisito, o CJI foi projetado com tanques de combustivel nas asas e no compartimento de
bagagem. O peso maximo de combustivel que a aeronave pode utilizar para cumprir o
requisito de alcance corresponde a um total de 26700 kg. Os demais pesos operacionais sao

apresentados na Tabela 1-3 (CJI Group et al. 2003).
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Requisitos de Projeto

Miéximo peso de decolagem de 56000 kg

Operacgdo em aeroportos de altitudes elevadas

Nenhuma regido de escoamento supersonico na parte frontal da fuselagem a Mach 0.80

Dois motores turbofans

Interior de jato executivo para um minimo de 10 passageiros

Altura de cabine maior ou igual a 1.95 m

Decolagem e pouso de aeroportos com no minimo 6000 f# de pista (MTOW, nivel do

mar, ISA4)

Alcance igual ou superior a 6000 nm (11200 km) com uma carga paga de no minimo 8

passageiros mais 4 tripulantes (reservas IFR e condigdes 1S4)

Altitude de cruzeiro igual ou superior a 41000 fz (12500 km)

Velocidade de cruzeiro para alcance maximo igual ou superior a Mach 0.80

Nivel de ruido de cabine igual ou inferior a 70 dbA

Nivel de ruido durante a decolagem igual ou inferior a 82 EPNdB e deve cumprir as

regras de ruidos do estagio 3.

Tabela 1-2 — Principais requisitos de projeto da aeronave CJ1

Pesos Basicos Operacionais
Peso Maximo de Decolagem (MTOW) 56515 kg
Peso Maximo de Pouso (MLW) 49500 kg
Peso Méaximo Zero Combustivel (MZFW) 43510 kg
Peso Bésico Operacional (BOW) 29030 kg
Peso Maximo de Carga Paga 14480 kg
Peso Maximo de Combustivel Util (p = 0,811 kg//) 26700 kg

Tabela 1-3 — Pesos basicos operacionais da aeronave CJ1

Como visto na Tabela 1-3, o CJI apresenta pesos operacionais bem elevados. Para tanto,
torna-se imprescindivel uma avaliagdo criteriosa do desempenho de decolagem desta
aeronave, para torna-la operacional no maior nimero possivel de acroportos. Mostra-se, desta

forma, a importancia do trabalho apresentado nesta tese (otimizar o desempenho da aeronave
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com objetivo de diminuir a distancia de decolagem desta). A Figura 1-3 apresenta um desenho

esquematico contendo as trés vistas do CJ1.

Figura 1-3 — Trés vistas da aeronave CJ1
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2. Descrigao do Processo de Decolagen

2.1 Velocidades de decolagem

Os orgdos de homologagao aerondutica, a citar como exemplo o C7TA4 (Centro Técnico
Aeroespacial) no Brasil, o 44 (Federal Aviation Administration) nos Estados Unidos, e o
JAA (Joint Aviation Authorities) na comunidade européia, sdo responsaveis por elaborar
diretrizes e normas que devem reger todas as operagdes de aeronaves que atuam em sua
jurisprudéncia, visando permitir que estas cumpram todas as etapas de voo dentro dos padrdes
de seguranca e qualidade.

Muitos dos aspectos de desempenho das aeronaves sdo governados por esses orgdos de
certificagdo civil e militar. Essas agéncias exigem que a aeronave demonstre um desempenho
padrdo minimo na qual esta possa operar.

No caso especifico da decolagem, os requisitos impdem um conjunto de limites para
velocidades e gradientes, que, devem ser atingidos em momentos pré-estabelecidos da
trajetoria descrita pela aeronave, durante o processo de decolagem. Na Tabela 2-1 sdo
apresentadas as principais velocidades desenvolvidas durante a decolagem e suas defini¢coes

segundo a FAR-25 (Federal Aviation Regulations Part 25).

Velocidades Regulamentadas Durante a Decolagem Segundo FAR-25

Velocidade de Estol - corresponde a minima velocidade na
qual a aeronave ¢ controlavel calculada com o trem de

pouso recolhido.

Velocidade de Minimo Controle no Solo - corresponde a
minima velocidade na qual a aeronave pode demonstrar ser
controlavel direcionalmente no solo usando apenas os

controles primarios de véo com o motor critico inoperante.

Velocidade de Falha do Motor - corresponde a velocidade

na qual ¢ assumida a falha do motor critico.

Velocidade de Minimo Controle no Ar - corresponde a
minima velocidade na qual a aeronave pode demonstrar ser

controlavel direcionalmente no ar com o0 motor critico

inoperante.
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Velocidades Regulamentadas Durante a Decolagem Segundo FAR-25

Velocidade de Decisao - corresponde a velocidade na qual o
piloto, apds identificar a falha no motor critico, deve

selecionar entre continuar ou abortar a decolagem.

Velocidade de Rotacao - corresponde a velocidade em que a
aeronave inicia a rotagdo em torno dos trens de pouso

principais. V'r ndo deve ser inferior a Vuv ou 1.05 Vaca.

Velocidade de Minima Saida do Solo - corresponde a
velocidade minima demonstrada para cada combinacao de
peso, tragdo e configuracdes, na qual uma decolagem segura
pode ser demonstrada. Ou seja, corresponde a velocidade na
qual a aeronave pode descolar do chdo e continuar com

seguranga a decolagem.

Velocidade de Descolamento - corresponde a velocidade na
qual a aeronave perde completamente o contato com o solo.
Ou seja, corresponde a velocidade na qual a aeronave inicia

seu voo.

Velocidade Minima de Decolagem com Seguranca -
corresponde a velocidade na qual a aeronave pode

prosseguir a decolagem com total seguranca.

Velocidade Inicial de Subida OEI - corresponde a
velocidade na qual o ponto mais baixo da aeronave atinge
uma altura de 35 f#, em relagdo ao solo, com o motor critico
inoperante. Esta velocidade deve permitir que a aeronave
atinja os gradientes (razdo de subida) minimos exigidos

pelos orgdos certificadores.

Velocidade Inicial de Subida AEO - corresponde a
velocidade na qual o ponto mais baixo da aeronave atinge

uma altura de 35 f#, em relacdo ao solo, com todos os

Vis2V,+515m/s

motores operando. Esta velocidade deve permitir que a
aeronave atinja os gradientes (razdo de subida) minimos

exigidos pelos 6rgdos certificadores.

Tabela 2-1 — Descricao das velocidades atingidas durante o processo de decolagem

8
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Distancia de Decolasem Traietoria de Voo
ey

Distancia em Solo Distancia no Ar
o E .

Ver Vmea v, Vvu
1

Figura 2-1 — Seqiiéncia de velocidades desenvolvidas pela aeronave ao longo da decolagem

A decolagem ¢ iniciada com a libera¢do dos freios e com as manetes de poténcia na
posicao de tragdo maxima. A aeronave € acelerada, e para que a decolagem seja realizada com
total seguranca, o piloto devera cumprir a seqiiéncia de velocidades descrita na Figura 2-1. A
primeira velocidade de referéncia a ser atingida ¢ a velocidade de estol (VS), que define a
menor velocidade na qual a aeronave ainda ¢ controldvel em voo. A proxima ¢ a velocidade
de minimo controle no solo (¥mca), seguida pela velocidade de minimo controle no ar (Vac4).
Logo depois, a aeronave ira atingir uma velocidade na qual, caso o motor critico venha a
falhar, o piloto deverd decidir se continua ou aborta o procedimento de decolagem. Esta ¢ a
velocidade de decisdo (V7). Quando a aeronave acelera além desta velocidade a decolagem
deve continuar mesmo com um motor inoperante. Se a falha do motor acontecer antes desta
velocidade ser atingida, a decolagem deve ser abortada. Momentos antes da aeronave atingir a
velocidade de decisdo, esta passa pela velocidade critica na qual o motor pode falhar (VEr).
Mantendo a aceleragdo da aeronave, esta ira atingir a velocidade de rotagdo (VRr), na qual o
trem de pouso de nariz perde o contato com o solo. Em seguida a aeronave ira atingir a
velocidade de minima saida do solo (Vmv), a qual garante que a aecronave podera descolar com
seguranga. As proximas velocidades sdo a velocidade de descolamento (Vror), na qual a
aeronave inicia o voo propriamente dito, a velocidade minima de decolagem com seguranga
(V2miv), e a velocidade inicial de subida (72 ou V35), na qual a aeronave atinge uma altura de
35 ft em relagdo ao solo. A velocidade inicial de subida deve permitir que a aeronave atinja os
gradientes de subida minimos requeridos pelos orgaos certificadores. Esta seqiiéncia de

velocidades deverd ser seguida a cada decolagem.

9
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Durante a decolagem a configuragdo da aeronave (em termos de regime do motor, posi¢ao
do flap e trem de pouso) ¢ mantida constante. O flap ¢ defletido na cabeceira da pista, ¢ a
manete de tracdo ¢ levada a posicdo de NTO (“Normal Takeoff”). O trem de pouso ¢
recolhido assim que a aeronave atinge a altura de livramento de obstaculo (35 f7). Uma vez
superada a altura do obstaculo, esta segue a trajetdria de decolagem até atingir uma altura de
1500 fz. Neste ponto inicia-se a subida em rota até a altura de cruzeiro.

Todas velocidades apresentadas acima sdo medidas e expressas em termos de velocidade
calibrada, mas podem ser consideradas em termos de velocidades indicadas para propdsitos de
discussdo geral. Neste trabalho em especial, as velocidades serdo apresentadas sempre em
termos de velocidade verdadeira. As integragdes também usam a velocidade verdadeira, pois
a velocidade do vento ¢ considerada sempre igual a zero. A descricdo do significado de cada
uma destas velocidades ¢ mostrada nos proximos paragrafos.

A velocidade indicada (77) corresponde a velocidade medida pelo Tubo de Pitot corrigida

apenas por erros do instrumento.

Ptotal

T ubo p
Pitot-Estatico

Figura 2-2 — Exemplo de instrumento medidor de velocidade (Tubo de Pitot)

A velocidade calibrada (Vc) corresponde a velocidade indicada corrigida por erros de
posicionamento do instrumento. Corresponde a velocidade verdadeira ao nivel do mar que
fornece a mesma pressao de estagnacao. A velocidade calibrada ¢ calculada a partir expressao

[2-1].

pa

2 — y
Vo=V, +AV, = 2, [pm“’ P +1j -1 [2-1]
y-1 Po

A velocidade equivalente (V) corresponde a velocidade calibrada corrigida pelos efeitos

de compressibilidade em uma determinada altitude. Corresponde a velocidade verdadeira ao

10
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nivel do mar ISA (“International Standard Atmosphere”) que fornece a mesma pressao

dinamica.

2(pTotal - p)
Po

V,=V.—AV, = [2-2]

A velocidade verdadeira (Vrrur) corresponde a velocidade real da aeronave medida em

relagdo a um referencial inercial (sistema de eixos da terra).

VE

Virve = ﬁ

A velocidade em relacao ao solo (VaGs) corresponde a velocidade verdadeira da aeronave

[2-3]

corrigida pela velocidade do vento. O vento de cauda ¢ por defini¢do considerado positivo, € o

vento de proa negativo.

Vas =Virue =V [2-4]
2.2 Fases da decolagem

As velocidades apresentadas na se¢do anterior sdo freqiientemente usadas como fronteiras
entre as fases de uma decolagem. Geralmente a decolagem ¢ dividida em duas fases distintas.
A primeira estende-se até a velocidade de descolamento (distancia percorrida no solo), e a
segunda termina com a velocidade inicial de subida a uma altura de 35 ft em relacdo ao solo
(distancia percorrida no ar). A primeira fase ainda pode ser dividida em dois trechos: um
encerrando-se na velocidade de rotacao (rolamento) € o outro na velocidade de descolamento
(rotacdo). A segunda fase também pode ser dividida em dois trechos: um terminando na
velocidade minima de decolagem com seguranca (transi¢do) e o outro na velocidade inicial de
subida (livramento do obstaculo).

A primeira fase corresponde ao periodo em que aeronave mantém contato com o solo
(corrida no solo). O objetivo desta fase da decolagem ¢ acelerar suficientemente de forma que
a asa gere sustentacao necessaria para garantir o suporte do peso da aecronave quando esta vier
a descolar do solo. O inicio do rolamento geralmente coincide com o acionamento do motor
em poténcia de decolagem e a liberagdo dos freios. A tracdo resultante e a aceleracdo da
aeronave sao mantidas até a velocidade de rotagdo ser atingida. Neste ponto, encerra-se a fase
de rolamento e a rotacao ¢ iniciada. Rotagdo € o processo de mudanca de orienta¢dao no espago
do eixo longitudinal da aeronave de uma atitude nivelada para uma atitude elevada. A rotagao

estende-se até a aeronave perder o contato com o solo ao atingir a velocidade de
11
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descolamento. Os parametros que descrevem esta fase inicial da decolagem sdo a aceleragao
de rolamento e a velocidade de rotacdo (Mayer ef al. 2002).

O desempenho durante a rotagdo da aeronave ¢ afetado pela velocidade na qual o piloto
inicia a rotagdo e a forma com que este conduz a rotagdo. Durante a rotacdo, a aceleracdo ¢
reduzida significativamente. Quando a aeronave rotaciona em torno dos seus trens de pouso
principais, o angulo de ataque ¢ incrementado a uma taxa média de 1°s a 3%s. O resultado ¢
um aumento considerdvel do coeficiente de sustentacdo, que, em contrapartida, vem
acompanhado de um expressivo aumento no coeficiente de arrasto.

Baixas taxas de variagdo do angulo de ataque conduzem a distdncias de rolamento
maiores, € também resultam em velocidades de descolamento maiores. Baixas taxas de
rotacdo sdo indesejaveis também porque tendem a reduzir o controle do piloto sobre a
velocidade de descolamento e a atitude da aeronave. Altas taxas de variagdo conduzem a altos
angulos de ataque, fazendo com que a aeronave passe um tempo elevado em uma
configuragdo de alto arrasto antes do descolamento do solo. A conseqiiéncia disto sera uma
reducdo bastante significativa da aceleragdo, aumentando o tempo necessario para que a
aeronave atinja as velocidades subseqiientes da decolagem (Larson e Schweikhard et al.
1974).

Nesta primeira fase sdo definidas as distancias de rolamento (SnGr) € de rotagao (Sr) que

somadas resultam na distancia percorrida em solo (SG) pela aeronave durante a decolagem.
SG=SNGR+SR [ 2-5]

Completada a fase de corrida no solo, inicia-se em seguida a fase no ar. No momento em
que o piloto estabelece a atitude da aeronave durante a rotacdo, a sustentacao produzida pelas
asas aumenta e supera o peso da aeronave. Como descrito no paragrafo anterior, o aumento
resultante do arrasto aerodindmico conduz a uma significante redu¢do na aceleragdo. A
aeronave descola do solo e um gradiente de subida positivo ¢ estabelecido. Quando a
aeronave atingir a velocidade minima de decolagem com seguranga e mantiver uma atitude
aproximadamente constante, encerra-se a fase de transigdo. Os passos a seguir sao manter a
aceleracdo da aeronave até atingir a velocidade inicial de subida e livrar o obstaculo de 35 f#
exigido pelos orgaos de certificacdo aeronautica. A partir deste ponto, os trens de pouso sao
recolhidos, reduzindo o arrasto da aeronave, ¢ esta deve manter um gradiente de subida de
pelo menos 2.4% nos segmentos subseqiientes a decolagem. A aceleragdo de decolagem e o
gradiente de subida sdo os parametros que descrevem a aeronave nesta fase (Mayer et al.

2002).
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Nesta segunda fase sdo definidas as distancias de transicao (S7r) e de livramento de
obstaculo (Scz) que somadas resultam na distancia percorrida no ar (S4) pela aeronave durante

a decolagem.
Sy=8r+Sq [ 2-6]

O somatdrio das distancias percorridas no solo (S6) e no ar (S4) resultam na distancia total

de decolagem de uma aeronave. A Figura 2-3 apresenta graficamente cada fase da decolagem.

S, =8,+8, [2-7]

o 5
- Distdncia de Decolagem S¢q o
Distincia no Solo S Distinciano Ar 5
- e =N
Rolamento Rotagio] Transigio | Obstaculo 28 Segmento
B £ £
_ 35 ft

Yoo

Figura 2-3— Fases descritas pela aeronave durante a decolagem

2.3 Segmentos de decolagen

A distancia de decolagem corresponde a distancia horizontal percorrida pela aeronave
desde o inicio da decolagem até o ponto na qual a aeronave atinge 35 f# de altura.

A trajetoria de decolagem estende-se desde o inicio da corrida na pista até a aeronave
atingir uma altura de 1500 f# acima da cabeceira da pista, ou até a transi¢do da configuragao
de decolagem para a de subida em rota estar completa (Federal Aviation Regulations Part 25).
A trajetdria de voo pode ser vista como uma estimativa do comportamento da aeronave no
espago € no tempo, baseado nas caracteristicas de desempenho e nos procedimentos de

pilotagem (Mayer et al. 2002).
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Entre os 35 ft e os 1500 f# de altura em relacao a cabeceira da pista, a aeronave passa por
mudangas gradativas em sua configuracao. Essas mudancgas (recolhimento do trem de pouso e
recolhimentos dos flaps) diminuem consideravelmente a for¢a de arrasto, e preparam a
aeronave para a subida em rota.

O recolhimento do trem de pouso deve ser iniciado logo ap6s a aeronave atingir os 35 fz. A
aeronave ¢ considerada livre do efeito solo quando esta atinge uma altura igual ou maior que a

sua envergadura (Federal Aviation Regulations Part 25).

Segmentos de Decolagem

o Este segmento comega aos 35ff de altura, em relagdo a cabeceira da
Primeiro ) )
pista, e ¢ concluido com o recolhimento dos trens de pouso. O
Segmento ‘ .
gradiente neste segmento deve ser positivo.

Este segmento ¢ iniciado com o recolhimento dos trens de pouso e
Segundo
termina com o inicio da retra¢do dos flaps. O gradiente neste segmento
Segmento ‘ .
deve ser maior ou igual a 2,4%

Inicia-se com a retragdo dos flaps, que deve acontecer numa altura

Terceiro proxima dos 400 f#, e ¢ encerrado com a conclusdo da retracdo dos

Segmento flaps. Este segmento também ¢ denominado de segmento de

aceleragdo. O gradiente deve ser maior ou igual a 1,2% neste segmento.

Comega com a retragdo dos flaps e ¢ encerrado numa altura proxima

o dos 1500 ft ou quando a configuracao de decolagem para a de subida
uarto
em rota for completada. Este segmento também ¢ denominado de
Segmento . . ‘
segmento final. O gradiente deve ser maior ou igual a 1,2% neste

segmento.

Tabela 2-2 — Descriciao dos segmentos de decolagem

A velocidade da aeronave, apds atingir os 35 ff de altura, deve manter-se
aproximadamente constante até que se atinja uma altura proxima dos 400 f7. Neste ponto da-se
inicio a retragdo dos flaps e a aeronave ira acelerar em voo quase nivelado. Segundo o FAR-
25, entre o recolhimento do trem de pouso e uma altura de 400 f#, a aeronave devera ser capaz
de subir com um gradiente nao inferior a 2.4%. Ainda, segundo o FAR-25, em qualquer ponto
posterior a retragdo dos flaps, o gradiente disponivel ndo deve ser menor que 1,2%. O

gradiente de subida ¢ calculado a partir da expressao [2-8].
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T-D
¢ =sen(y) z% [ 2-8]

A trajetoria de decolagem entre os 35 ft e 1500 ft ¢ freqlientemente dividida em quatros
segmentos. A Tabela 2-2 descreve cada um desses segmentos.
A Figura 2-4 mostra, em forma esquemadtica, os quatros segmentos da decolagem

discutidos acima.

Decolagem

Figura 2-4 — Representacio grafica dos segmentos desenvolvidos durante a decolagem

O tipo de aeronave determina largamente as principais caracteristicas da trajetoria de voo.
Dados de desempenho fornecidos pelos fabricantes geralmente incluem velocidades
caracteristicas, e gradientes de subida e de descida. Os dados sdo apresentados como fun¢do
do peso bruto da aeronave e de condi¢des atmosféricas, estabelecendo um envelope seguro de

v00.
2.4 Desempenho de decolagen

A decolagem ¢ uma fase do voo que merece especial atencdo, uma vez que ela afeta
diretamente a configuragdo do avido e a seguranca de vdo. Ela também pode ter um efeito
adverso no desempenho do avido e na sua capacidade de transportar carga, particularmente
em condicoes geograficas e atmosféricas adversas (Gamboa et al. 2001).

A estimativa do desempenho de decolagem costuma ser baseada em métodos
simplificados que, na maior parte dos casos, ndo tem em conta o grande nimero de
parametros que influenciam o comportamento do avido. Estes métodos consistem em calculos

baseados em valores médios de velocidade e de tracao, os quais sdo utilizados para estimar as
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forcas aerodinamicas, as forcas de solo e as aceleracdes. Os métodos mais tradicionais de
calculo da distancia de decolagem sdao os métodos Roskam, Torenbeek e Boeing. Os
resultados obtidos usando estes métodos sdo bastante razodveis, desde que, o comportamento
da aeronave seja parecido com o que o método prevé. O método Boeing, por exemplo,
apresenta uma precisdo de aproximadamente 1%. Estes métodos para calculo da distancia de
decolagem sao discutidos nos apéndices deste trabalho.

M¢étodos mais precisos envolvem a solucdo das equagdes diferenciais ndo-lineares que
regem o comportamento da aeronave durante a decolagem. Para tanto, torna-se necessario a
utilizagdo de métodos numéricos de solugdo de equagdes diferenciais, ¢ o auxilio de um
computador para efetuar as iteracdes necessarias até a convergéncia da solucao.

O desempenho de decolagem de uma aeronave deve ser determinado para estabelecer os
limites de operagdo e para fins de certificagdo (Larson e Schweikhard et al. 1974). Estudos de
desempenho de decolagem estdo mais orientados para a capacidade de aceleragdo da acronave
em condi¢des de alto coeficiente de arrasto quando o comprimento de pista ¢ limitado. Em
pontos proximos da Vior, o comportamento da aeronave ¢ fortemente dependente das técnicas
de pilotagem e torna-se necessario definir procedimentos padrdo de manobra. A distancia
percorrida durante a corrida no solo e a parte no ar sdo ambos fortemente influenciados pelo

desempenho do motor e pela polar de arrasto da aeronave.

Figura 2-5 — Decolagem da aecronave EMBRAER 175
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3. Descricao do Processo de Otimrizacao

3.1 Simmulacao numérica

Simula¢des dinamicas nao-lineares sdo de extrema utilizacdo em analises dinamicas,
desenvolvimento e validagdo de leis de controle, estudos de trajetoria, treinamento de pilotos,
e diversos outros objetivos (Garza e Morelli et al. 2003).

Meétodos numéricos de otimizacdo ndo-linear sdo algoritmos complexos que incorporam
diversos artificios matematicos para tratar os diferentes aspectos e caracteristicas dos
problemas de otimizacdo, e sdo ferramentas fundamentais na busca de solucdes Otimas em
problemas de controle de sistemas dinamicos nao-lineares.

Um problema de otimizagdo ¢ basicamente composto por uma fungdo objetivo, ¢ alguns
parametros e/ou fungdes de restricdo. A fungdo objetivo ¢ a descrigdo matematica do
pardmetro a ser maximizado ou minimizado, expressa em termos das varidveis desejadas. As
restricdes impdem condi¢des a otimizagdo, e podem ser expressas em funcdo das mesmas
variaveis da fungdo objetivo, ou varidveis adicionais que facam parte do problema. As
restricdes sdo utilizadas para garantir um certo nivel de desempenho a solu¢do (Ross,
Crossley e Roth et al. 1997). Em outras palavras, as restrigdes devem garantir solugdes que
sejam vidveis, em funcdo das limitagdes fisicas do sistema em questdo. Em resumo,
problemas de otimizagdo nao-linear sdo definidos pela obten¢cdo do minimo ou maximo de
uma funcdo objetivo em uma regido viavel, definida algebricamente por restricdes de
igualdade e\ou desigualdade. Os métodos numéricos de busca de solugdes Otimas sdo
iterativos, e cada iteracdo ¢ baseada em alguma ferramenta matemadtica de direcionamento.
Meétodos de Newton, gradiente e secante sdo alguns dos mais populares esquemas para
calcular a direcdo dos passos das iteragdes.

A solugao do problema podera ser dita como local ou global. Um minimo local
corresponde a uma minimizacao realizada apenas em algumas vizinhangas da regido viavel.
As derivadas de primeira e segunda ordem fornecem as condi¢des necessarias e suficientes
para uma boa caracterizacdo numérica, isto ¢, definem critérios e objetivos que um método de
otimiza¢do ndo-linear deve alcancar. Um minimo global requer um tratamento diferente, por

se tratar de uma busca ao longo do campo inteiro.
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Os métodos presentes no algoritmo de otimizacgao utilizado neste estudo sdao de dois tipos:
“line search” (que realiza algumas avalia¢des ao longo da dire¢do do passo) e “trust region”
(que circunscreve o céalculo de passos em uma regido de tamanho definido a priori). Ambos
requerem uma fun¢do mérito. Para o caso de otimizagdes sem restricdes, a fungdo objetivo
corresponde a fungdo mérito. Para problemas com restri¢des, a fungcdo mérito ¢ usualmente
uma combinacao linear da fungdo objetivo com uma penalizagdo de violagdo da regido viavel.

A ferramenta utilizada para desenvolvimento do algoritmo das simula¢des numéricas € o
MATLAB Versao 6.5 Release 13, desenvolvido pela The MathWorks, Inc. Este ambiente de
programacao foi o selecionado ja que ¢ caracterizado pela facilidade em programar, e por ser
uma ferramenta muito popular em diversas aplicagdes cientificas e de engenharia em todo o

mundo.
3.2 Revisdo sobre otimizagao

Nas se¢des a seguir, sera feita uma rapida revisao sobre os principais conceitos que
envolvem a otimizacdo de funcdes. Modelos matematicos ¢ técnicas de otimizacdo serao
descritos de forma simples, apenas com o objetivo de demonstrar os conceitos matematicos
envolvidos no algoritmo de otimizacdo deste trabalho. Esta parte do trabalho baseou-se

fortemente na referéncia [7].

3.2.1 Otimizagao estitica sem restrigoes

A otimizagdo estatica sem restrigdes € o tipo mais simples dos problemas que envolvem
otimizagdes de fungdes. O problema consiste em encontrar o valor de m varidveis
(ul,u2,...,um) que minimizem um indice de desempenho (L), que ¢ funcdo destas mesmas

variaveis.
L(u,,u,,....u, ) —> Indice de Desempenho [3-1]

Por conveniéncia, vamos adotar uma nomenclatura vetorial, onde u ¢ um vetor de m
elementos (u/,u2,...,um). Assim, poderemos escrever o indice de desempenho como L(u).

Se ndo existir qualquer tipo de restri¢do para os possiveis valores de u, e se a funcdo L(u)
tiver derivadas parciais de primeira ¢ segunda ordem em todos os pontos, entdo, as condi¢des

necessarias para se obter o minimo da funcao sao dadas pelas expressoes abaixo.

oL/ _ o’L
Lou=0 Auzzo [3-2]
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Todos os pontos que satisfazem a primeira condi¢ao sao denominados de pontos criticos

(ou estacionarios). Condigoes suficientes para se obter um minimo sdo apresentadas a seguir.

oL/ — o’L
Dou=0 ¢ Auz >0 [3-3]

Da segunda condi¢@o acima, pode-se concluir que um determinado ponto ira corresponder
a um minimo, caso todos os autovalores da matriz sejam positivos. Este ponto ¢ denominado

de ponto critico de minimo da fung¢do (indice de desempenho).
. e 2 : . .
Se a primeira equacdo ¢ satisfeita, mas 0 %uz =0, isto significa que o determinante da

matriz ¢ zero, ¢ desta forma, sdo necessarias informacdes adicionais para determinar se o

ponto critico ¢ ou ndo um minimo. Este ponto recebe a denominagao de ponto singular.

2 . ~ . rot e
Se @ % , <0, os autovalores da matriz serdo todos negativos, € o ponto critico ird
u

corresponder a um ponto de maximo.
A titulo de demonstracdo, segue um exemplo onde pode ser aplicada a otimizagdo estatica

sem restrigdes. Deseja-se minimizar o indice de desempenho da expressao [3-4].
L L, ; 3-4
(ul’uZ)_Eu‘ +ug, + s +u, [ 3-4]

O ponto critico ird ocorrer em um ponto onde todas as derivadas do indice de desempenho

em respeito as variaveis u/ e u2 forem iguais a zero.

a—L:ul+uz:0 [ 3-5]
Ou,
L 2w, +1=0 [3-6]
ou,

A solucdo do sistema de equagdes acima fornece o ponto critico do indice de desempenho

do problema.
u,=1 e u,=-1 — Ponto critico [3-7]

O tipo de ponto critico ¢ determinado através das derivadas de segunda ordem do indice

de desempenho em respeito as varidveis u/ e u2.
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L L | ¢ ST

ou; Ou,0u, T G
ou’

o’L o’L .

Ou,0u, ou? LI 9] L -
O tipo de ponto critico pode ser avaliado a partir das relagdes [3-9] e [3-10].

Caso q,, >0 e q,,q,,-q5, >0 —  Ponto de Minimo Local [ 3-9]
Caso q,,<0eq,q,,-q,>0 —  Ponto de Maximo Local [3-10]

Pela avaliagdo feita acima, o ponto critico deste problema (u/,u2) = (1,-1) corresponde a

um ponto de minimo local.

3.2.2 Otimizagao estitica com restricoes de ignaldade

No caso anterior, ndo existiam restrigdes quanto aos valores possiveis que o vetor u (u €
R™) poderia assumir para minimizar L(u). No caso tratado agora, o espago que o vetor u pode
ocupar ¢ limitado por uma restri¢do presente no problema.

O indice de desempenho serd definido como L(x,u), uma fun¢do do vetor de controle u &
R" ¢ um vetor de estado x € R" . O problema consiste em selecionar u que ird minimizar

L(x,u) e simultaneamente satisfazer a equacao de restricdo da expressao [3-11].
f(xu)=0 [ 3-11]

O vetor de estado ¢ encontrado para um determinado u através da relagdo demonstrada
acima.

Para encontrar condi¢des necessarias e suficientes para um ponto de minimo que satisfaga
a equacdo de restricdo f{x,u) = 0, deve-se proceder de forma andloga a se¢do anterior. Um
ponto estacionario ¢ definido como sendo dL = 0, para um du arbitrario, a0 mesmo tempo em

que df = 0. A frase anterior pode ser escrita matematicamente da forma mostrada pelas

expressoes [3-12] e [3-13].
dL =L dx+ L du [3-12]
df = f.dx+ f.,du [3-13]
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Para df = 0, e se fx ndo for singular, a soluc¢ao para dx ¢:
dx=—f"f,du [3-14]
Substituindo o resultado acima na equagao [3-12] resulta a expressao [3-15].
dL=(L,~L.f.'f,)du [ 3-15]
Desta forma, para que dL seja igual a zero para qualquer du, torna-se necessario satisfazer
a expressao [3-16].
L—-LJf'f,=0 [ 3-16]

As equacodes [3-16] e [3-11] determinam os valores de u e x que definem o ponto critico
da funcao. Esta ¢ a condigao necessaria para obter-se um minimo.

Seguindo a linha da se¢do anterior, segue um exemplo de aplicacdo da teoria em um
problema de otimizagdo estatica com restri¢cdes de igualdade. Deseja-se minimizar o indice de

desempenho da expressao [3-17].
1 2 2
L(x,u):zx +xutu +u [ 3-17]

sujeito a funcdo de restricao f(x,u)

f(x,u):x—3=0 [ 3-18]

Num problema de otimizagdo com restrigdes de igualdade, a condicdo necessaria para
obter-se um ponto estacionario (minimo ou méaximo) ¢ definida pelo conjunto de equagdes

abaixo.

L-Lff,=0 e [f(xu)=0 [ 3-19]
O sistema de equacgdes resultantes das expressdes acima ¢:

x+2u+1=0 [ 3-20]

x-3=0 [ 3-21]

A solucdo desse sistema de equagdes fornece o ponto critico corresponde ao minimo do

indice de desempenho do problema.

x=3 e u=-2 — Ponto critico [ 3-22]
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3.2.3 Controle dtimo de sistemas continuos no tenpo

Até o presente momento, os problemas de otimizacdo tratados neste trabalho envolviam
sistemas estaticos, ou seja, invariantes com o tempo. Deste topico em diante, as varidveis de
estado e controle do problema de otimizagdo serdo fungdes continuas do tempo.

No caso de sistemas variantes no tempo, o problema consiste em encontrar a histéria do
vetor de controle [u(?) para ti <t <tf] que force o estado ir do seu valor inicial para o seu
valor final (ao longo de uma trajetdria otimizada), e, a0 mesmo tempo, maximize ou minimize
a fun¢do objetivo. Os vetores de estado obtidos a partir do vetor de controle u(?) [x(2) para ti <
t <tf] sdo definidos como trajetorias dtimas.

Os métodos para encontrar a fun¢do de controle u(?) para sistemas dinamicos sao analogos
aos de otimizagdo estatica, mas os céalculos sdo necessariamente mais complexos em fun¢ao
da dependéncia temporal das variaveis envolvidas. A necessidade de se obter uma fun¢ao de
controle em vez de um valor fixo ¢ uma das razdes obvias das dificuldades contidas no
problema. Outra razdo consiste na possibilidade de dependéncia do controle com relagdo a
algum estado do sistema num tempo passado ou futuro.

Por convengdo, o indice de desempenho, que aqui sera denominado de J, ¢ composto de
duas partes distintas. A primeira parte ¢ uma fun¢@o custo do tempo e do estado final (¢), a
segunda ¢ caracterizada por uma fung¢ao integral temporal dos vetores de estado e de controle
(L). O vetor de controle 6timo [u*(?) para ti <t < tf] depende de como o indice de

desempenho J ¢ composto.
J(t,)=0(x(T).T)+ J'L(x(z),u(z),t)dt [3-23]

A escolha da fung¢do custo no estado final ¢(x(7),7) e do integrando L(x(2),u(?),t)
(denominado de lagrangiano), dita a natureza da solu¢do do problema. Deve ficar claro que o
indice de desempenho ndo precisa conter necessariamente ambas as partes. Um problema,
cujo indice de desempenho € composto apenas por uma fun¢do custo no estado final, ¢
denominado de problema de Mayer, enquanto outro, contendo apenas o integrando, ¢
conhecido como problema de Langrange. O problema, cujo indice de desempenho contém
ambas as partes, ¢ denominado de problema de Bolza. O tipo de funcdo objetivo adotada ¢

necessariamente uma questao de conveniéncia, pois um tipo pode ser facilmente transformado

em quaisquer um dos outros tipos.
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O desenvolvimento tedrico relativo a otimizagao de sistemas continuos no tempo envolve
técnicas de calculo variacional que ndo convém serem apresentadas neste trabalho. As
técnicas de resolucdo incorporam conceitos de fun¢des hamiltonianas e vetores de co-estado
que podem ser encontradas facilmente nas referéncias deste trabalho.

A solugdo do problema u*(?) (controle 6timo) devera respeitar as condi¢des iniciais € 0s

vinculos dindmicos do sistema.

x(2,) =X, [3-24]
x(t)= £ (x(2),u*(2).1) [3-25]

A trajetdria 6tima do problema sujeita ao vetor de controle 6timo [u*(?) para ti <t <tf] é

descrita pela expressao [3-26].
T
x(t)=x0+If(x(t),u*(t),t)dt [ 3-26]

As rotinas computacionais envolvidas no calculo da dindmica de decolagem da aeronave
neste trabalho, ndo incluem conceitos de célculo variacional (por isto ndo foram aqui
abordados), e sim os conceitos apresentados nas se¢des anteriores de derivadas parciais de
primeira e segunda ordem. O objetivo desta se¢do ¢ demonstrar que o modelo matematico que

descreve a dinamica da aeronave consiste num problema continuo no tempo.

3.2.4 Método da parametrizacio

O método da parametrizagdo consiste em técnicas que empregam algumas funcdes
especiais para aproximar a trajetoria dos controles e estados. Para tanto, deve-se ter uma
estimativa de como os controles ou estados se comportam com o tempo. O método da
parametrizacdo ¢ muito Util no tratamento de problemas de controle 6timo com vinculos de
estado e de controle (Ma ef al. 1994).

Em alguns problemas, a funcdo de controle [u*(?) para ti <t < tf] assume formas
conhecidas, mas possuem magnitudes desconhecidas. Pardmetros de controle k podem ser
escolhidos para minimizar o indice de desempenho J, da mesma forma que um minimo

ordinario ¢ encontrado. Nao ha garantias de que o controle paramétrico obtido seja realmente
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otimo. Porém, ¢ uma solugdo vidvel, e pode ser a melhor solugdo encontrada para a fungao de
controle admitida.

A otimizagdo paramétrica ¢ um conceito simples, que pode facilitar a determinagdo de
uma solug¢do Otima para sistemas dinamicos complexos. Suponha o indice de desempenho

apresentado na expressao [3-27].
J(t,)=¢(x(T),T)+ IL(x(t),u(t),t)dt [3-27]

O sistema dindmico e suas condi¢des de contorno sdo compostos pelas expressoes [3-28] e
[3-29].
x()= £ (x(2),u*(2).1) [3-28]
x(2,) =X, [ 3-29]

O controle parametrizado que otimiza o indice de desempenho J ¢ mostrado pela

expressao [3-30].
u(r)=u(k,t) f,<t<T [3-30]

O objetivo ¢é encontrar o valor de k que minimiza J e que satisfaca as restricdes dinamicas.
Fungdes de controle que sdo razoaveis para uma determinada aplicagdo podem nido ser tao
adequadas para uma outra aplicagdo. Se o controle assumir um valor constante durante um

dado intervalo de tempo, o controle admissivel deve ser descrito pela expressdo [3-31].
u(k,t)=k [ 3-31]

Caso o controle apresente um comportamento linear com o tempo, este devera seguir a

expressao [3-32].
u(k,t)=k +kyt [3-32]

Se a func¢do de controle for melhor representada por um polindmio de grau », o controle

parametrizado devera ter a forma da expressao [3-33].
u(k,t)=k +kt+kit* +..+kpt" [3-33]

Se a melhor fun¢do que se aproxime do controle 6timo for trigonométrica, a expressao

deverd ser semelhante a expressao [3-34] ou qualquer combinagdo desejavel.
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u(k,t) =k *sen(k,ut) [ 3-34]

Fica claro, portanto, que a solucdo Otima paramétrica obtida em cada caso podera ser
bastante diferente, e ndo ha regras gerais para selecionar o tipo da funcdo de controle mais
adequada. A utilizagdo do menor nimero possivel de pardmetros ¢ sempre desejavel, pois isto
reduz os célculos necessarios. Entretanto, um nimero maior de parametros tende a aumentar a
precisdo da solucao.

A otimizagdo paramétrica apresenta uma solucao Otima local para o controle do sistema
dinamico, pois, o resultado ¢ dependente da escolha da fun¢do de controle u(k,z). Melhores
resultados podem ser obtidos apos as primeiras solucdes, trocando a fungdo de controle u(k,z)

por outra que se adapte melhor a solugdo obtida anteriormente.

3.2.5 Téenica da funcio penalidade

A técnica da fungdo penalidade visa facilitar a resolugdo do problema de otimizagao
dindmica. Esta técnica consiste em aproximar um problema com restri¢des num problema sem
restricdes. Ou seja, esta técnica ¢ bastante recomendada em problemas dinamicos onde a
solugdo ¢ dificultada devido a presenga de restricdes severas (Ma et al. 1994).

A técnica ¢ aplicada adicionando-se ao indice de desempenho um termo de penalizagao,
para o caso de violagdo das restricdes estabelecidas. Suponha que se deseje minimizar um
dado indice de desempenho J sujeito a restricdo w(x(7),7)=0. Em vez de resolvermos o
problema diretamente, ou seja, considerando o termo w(x(7),7)=0 como uma restri¢ao
imposta ao problema, vamos inclui-la no indice de desempenho e penaliza-la da forma

apresentada na expressao [3-35].

T

J(0)=K [ (x(e).7) ] +¢(x(1).T)+ [L(x(e)u(r).0)de [3-35]

)

O problema agora nao esta sujeito a restrigoes, mas todas as vezes que a restricao for
desobedecida, o indice de desempenho sera penalizado quanto maior for o valor da constante
K. O valor desta dependera da importancia que as restricoes t€ém no problema. Caso a
restricdo deva ser obedecida rigorosamente, a constante K devera ser grande. Mas, caso possa
ser dada uma pequena tolerancia ao descumprimento da restri¢do, a constante K devera
assumir valores menores. Se o indice de desempenho for minimizado a partir de um controle

[u*(?) para ti <t <tf], € bastante razoavel esperar que a restri¢ao y(x(7),7)=0 seja cumprida.
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E importante ressaltar que, na pratica, a técnica da fun¢io penalidade pode nio se
aproximar muito da solucao 6tima. Uma das razdes para isto € que se o valor de K for muito
grande, o indice de desempenho apresentard longos vales estreitos e profundos, contendo o
controle 6timo no fundo destes. Outra dificuldade potencial ¢ a criagdo de minimos artificiais

que ndo estdo presentes no problema original.

3.2.6 'Técnica da continnacao

A técnica da continuag@o corresponde a um artificio matematico que busca aproximar a
solucao do minimo global da funcao objetivo. Em problemas complexos, onde a solug¢ao varia
bruscamente em seu dominio, o algoritmo de otimizagdo (fmincon.m) ndo converge quando a
estimativa inicial ndo estiver proxima da solu¢ao do problema. Uma saida para contornar este
tipo de problema consiste em extrair informagdes do problema fisico e aplicar a técnica da
continuacao.

Nesta técnica, a solucdo do problema obtida apds a primeira tentativa de otimizagdo ¢
utilizada como estimativa inicial da proxima tentativa, e assim por diante, até que a solucao
apresente uma convergéncia aceitavel para um determinado valor. Desta forma, a solug¢ao

final do problema ¢ obtida apos algumas otimizagdes sucessivas.

3.2.7 Formulagio do problema

O sistema dindmico que rege a decolagem de uma aeronave ¢ composto de equagdes
diferenciais ordindrias ndo-lineares de primeira ordem da forma apresentada pela expressao

[3-36].

x(1)= 1 (x(¢)u(z).2) [ 3-36]
A este sistema de equagdes vamos associar um indice de desempenho que satisfaga os
objetivos do problema.
T
J(1,)= K[l//(x(t),T)]z +(x(T).7)+ IL(x(t),u(t),t)dt [3-37]

l

A funcao custo @(x(tf),tf) depende do estado final e do tempo final, enquanto a fun¢ao

L(x(?),u(t),t) depende do estado e do controle ao longo do intervalo de tempo. O controle da
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decolagem sera realizado através da deflexdo do profundor da aeronave. Este controle ¢
modelado por uma razao de polindomios de ordem 2.

kit kgt

k,t)= 3-38
(1) 1+t +kt’ 3381

Polindmios de ordem superiores e tipos diferentes foram testados, mas a principio o que
mais se adequou ao problema foi o polindmio descrito na equacdo [3-38]. Esta funcao
caracteriza bem o controle com um numero reduzido de parametros indeterminados (k), o que
diminui o tempo de processamento do algoritmo em busca do controle 6timo. As equacdes
[3-39] e [3-40] exemplificam outras funcdes testadas. O controle ficou bem caracterizado por
estas fungdes, mas em funcdo do maior niimero de pardmetros, a equacao [3-38] foi a

selecionada como controle do problema.
w, (k,t) =k +kt+kt* + k6’ + kgt + kgt [ 3-39]

Ck kot kit kL
1+ kgt + kit +kt°

u, (k,1) [ 3-40]

O problema do controle 6timo continuo no tempo serd encontrar o controle u*(z) que
direciona a trajetéria de decolagem x(z) de forma que o indice de desempenho seja
minimizado, e ainda que as restri¢des e batentes sejam obedecidos (yw(x(7),7)=0).

O papel das fungdes ¢ e w nao devem ser confundidas. A fungdo ¢ é definida apenas no
estado final, e deseja-se fazer com que seu valor seja pequeno. Por outro lado, a funcdo i ¢

definida no estado final, e seu valor deve ser fixo e igual a zero.
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4. Modelagem do Sistemna Dindmico da Aeronave

4.1 Sisterna de eixos

Para descrever o movimento de um avido ¢ necessario definir sistemas de referéncias
apropriados para a formulacdo das equag¢des do movimento. A escolha de um sistema de
coordenadas, que se ajuste bem aos objetivos do problema, pode simplificar bastante o
esforco matematico para alcangar a solugao.

Algumas hipoteses sdo consideradas pelos sistemas de coordenadas descritos nos
proximos paragrafos.

- O avido é um corpo rigido;

- A massa da aeronave ¢é constante;

- A aeronave ¢ simétrica em relagdo ao plano vertical longitudinal;

- Aterra ¢ plana;

- A terra é o referencial inercial.

As hipoteses citadas acima sao plenamente justificaveis, em fungao das baixas velocidades
envolvidas, dos pequenos deslocamentos espaciais e da curta duragdo das simulacdes.

No sistema de eixos do vento, a origem ¢ fixa no CG da aeronave, € o eixo X encontra-se
localizado ao longo do vetor velocidade relativo ao vento. O eixo Z ¢ obtido no plano de
simetria da aeronave, € o eixo Y ao longo da semi-asa direita. Este sistema ¢ rotacionado a
partir dos sistema de eixos do corpo por um angulo a em torno do eixo Y, e de um angulo S
em torno do eixo Z. Os eixos do vento permitem definir as forcas e derivadas aerodindmicas,
e estdo alinhados com o vetor velocidade relativo ao vento, ou velocidade verdadeira.

A origem do sistema de eixos do corpo ¢ fixa no CG da aeronave, sendo o eixo X
orientado ao longo do eixo longitudinal da aeronave. O eixo Z encontra-se no plano de
simetria, ¢ o eixo Y ¢ direcionado pela semi-asa direita da aeronave. Os eixos do corpo
coincidem com os principais eixos de inércia da aeronave, o que torna os produtos de inércia
iguais a zero, e simplificam as equagdes do movimento de rotacao da aeronave.

O sistema de eixos da terra é fixo em um referencial inercial, sendo denominado também
de sistema coordenado inercial. O eixo Z ¢ direcionado de acordo com vetor da aceleragdo da

gravidade, e os eixos X e Y sdo, tipicamente, orientados nas dire¢des norte e leste,
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respectivamente. O sistema de eixos da terra ¢ um sistema de coordenadas observacional nao
girante com origem na superficie da Terra.

As equagdes do movimento podem ser escritas em qualquer um desses sistemas, a escolha
¢ apenas uma questdo de conveniéncia. A transformagdo de um sistema de coordenadas para o
outro permite relacionar esses varios sistemas em termo das rotacdes de um sistema em
relacao ao outro.

Neste trabalho, as equagdes do movimento de translacdo da aeronave estio decompostas
nos eixos coordenados da terra (inercial), enquanto que as equagdes de rotacdo estdo
decompostas nos eixos coordenados do corpo. A Figura 4-1 apresenta desenho esquematico

com os eixos coordenados da aeronave e suas respectivas rotagoes.

™

Y

| N
4R

Figura 4-1 — Sistema de eixos do corpo

Os angulos que definem a rotacdo entre os sistemas de coordenas de eixos
apresentados acima sdo explicitados na Tabela 4-1 e na Figura 4-2. Estes angulos definem a

dinamica de arfagem da aeronave.
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Figura 4-2 — Esquema grafico dos dngulos de arfagem da aeronave

Angulos de Arfagem da Aeronave

Angulo de Ataque — corresponde ao angulo entre a velocidade
verdadeira da aeronave e o eixo longitudinal da aeronave. O
coeficiente de sustentagdo da aeronave ¢ diretamente proporcional a

este angulo.

Angulo de Trajetoria — corresponde ao angulo entre o horizonte
(eixo X do sistema de coordenadas da terra) e a velocidade
verdadeira da aeronave. O gradiente de subida da aeronave ¢

proporcional ao seno deste angulo.

Angulo de Atitude — corresponde ao angulo entre o horizonte (eixo

X do sistema de coordenadas da terra) e o eixo longitudinal da
aeronave. O somatorio dos angulos de ataque e de trajetéria resulta

neste angulo.

Tabela 4-1 — Descricio dos Angulos de arfagem da aeronave

4.2 Modelo atmosférico

O modelo atmosférico utilizado neste trabalho ¢ o da Atmosfera Padrdo Internacional
(ISA). Neste modelo a temperatura ¢ a densidade atmosférica sdao funcdes explicitas da
altitude da pista da qual a aeronave ird operar. Para altitudes inferiores a 11000 m, as

equacdes que regem este modelo sdo demonstradas pelas expressoes [4-1] e [4-2].
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T, =15-0.0065H + AISA [4-1]

(TEMP +273.15 —A]SAy 52561
(kg/m’)= 288.15
reemn (TEMp+273.15y
288.15

[4-2]

4.3 Modelo aerodinamico

Forcas e momentos aerodindmicos que agem sobre a aeronave sdo caracterizados em
termos de coeficientes adimensionais. Estes coeficientes sdo funcdes dos angulos
aerodinamicos (neste caso o angulo de ataque), das velocidades angulares (neste caso a
velocidade de arfagem), e da deflexdo de superficies de controle (neste caso o profundor e o
flap). Os coeficientes de momento incluem ainda uma correcdo de acordo com o

posicionamento do centro de gravidade da aeronave, o qual ¢ fun¢do do peso de decolagem.

CL :CL (a,ép,é}:) [4_3]

CD :CD (0!,5P,5F) [4_4]

Curo = Cyo (@.5.61.4.CG) [ 4-5]
4.4 Modelo propulsivo

O modelo propulsivo utilizado neste trabalho ¢ baseado em tabelas de tracdo de aeronaves
que apresentavam razdes tracdo-peso (7/W) semelhantes a aeronave CJI. Sobre estas tabelas
foram aplicados coeficientes de ajustes para atingir os niveis de tracdo requeridos para a
aeronave. A tragdao ¢ tipicamente calculada através de interpolagdes lineares, em fungao da

altitude, temperatura ambiente e velocidade da aeronave.
T(N)=T(V,H,ISA) [ 4-6]

As tabelas de tragdo utilizadas abrangem temperaturas que variam de ISA+0°C até

ISA+35°C, e altitudes entre o nivel do mar e 4876 m (16000 f?).
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4.5 Modelo gravitacional

O modelo gravitacional adota algumas hipdteses simplificadoras. A primeira assume que a
terra € plana e sem rotacdo. A segunda assume que o campo gravitacional ¢ uniforme, de
forma que o centro de massa e de gravidade sejam coincidentes, ndo havendo, portanto,
momentos gravitacionais atuando na aeronave ou mudancas na aceleracdo da gravidade com a
altitude. Deste modo, a aceleracdo da gravidade ¢ uma constante e assume o valor apresentado

abaixo.

2=9.8065m/s’ [ 4-7]

4.6 Efeito solo

A proximidade com relacdo ao solo (fases de decolagem ou pouso), afeta as caracteristicas
aerodinamicas da aeronave. A proximidade da aeronave em relacdo ao solo for¢a o
escoamento a conformar-se ao chdo, fazendo com que os efeitos viscosos (vortices de ponta
de asa) sejam reduzidos.

A conseqiiéncia direta do efeito solo sobre o desempenho da aeronave corresponde a um
incremento no coeficiente de sustentacdo, acompanhado de uma reducdo no coeficiente de
arrasto induzido.

O coecficiente de sustentacdo corrigido pelo efeito solo pode ser calculado através da
expressao [4-8].

C

Lg

C
=C,—"%-C,, Aa,, [ 4-8]
C

Lag
Lo

A redugdo do arrasto induzido da aeronave devido ao efeito solo ¢ calculada pela

expressao [4-9].

e
e

Cp,=Cp—0 [ 4-9]

A nomenclatura para os coeficientes aerodindmicos serd mantida, ou seja, os termos CL e
Cb descritos deste ponto em diante ja estdo corrigidos pelo efeito solo (CL = Crg € Cp = Cby).
Maiores detalhes sobre o método utilizado para estimar o efeito solo sdo encontrados no

apéndice 8.4.
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4.7 Envelope de peso e centragem

O centro de gravidade ¢ determinado em fun¢do do peso de decolagem da aeronave, e sua
posicdo ¢ fornecida em termos percentuais da corda média aerodinamica (c). O passeio do
centro de gravidade para a aeronave CJI pode ir de 3,36% até 19.81% da corda média
aerodindmica (quanto maior o peso de decolagem, mais traseiro ¢ o centro de gravidade). A

Figura 4-3 apresenta o envelope do centro de gravidade estimado para a aeronave em questao.

CJ1 (Executive)
Peso x Envelope de CG

61.000
59.000
57.000 +

55.000 /
/
/

53.000 +
51.000
49.000
47.000 .

45.000 /

POSICAO DE CG (executive)

e ENVELOPE ESTENDIDO DE CG

43.000 +

41.000 + @@
39.000 +
37.000 +

35.000 +
33.000 +

31.000 1 E@
29.000 29.030

27.000

25.000 !

-25% -20% -15% -10% -5% 0% 5% 10% 15% 20% 25% 30% 35% 40% 45% 50% 55% 60% 65% 70%

Pasicdo CG (% ¢)

Figura 4-3 — Envelope de CG da aeronave CJ!

4.8 Fatores que influenciam na distancia de decolagem

Desempenho 6timo durante a decolagem € de interesse primario na operacao de qualquer
aeronave. Para uma determinada pista, o desempenho ira definir se a aeronave podera ou nao
operar. Como citado anteriormente, aeronaves cuja operagdo ¢ limitada tornam-se pouco
interessantes do ponto de vista comercial.

A aeronave deve decolar com uma velocidade segura, que permita uma margem suficiente
acima da velocidade de estol, um controle satisfatério e uma razao de subida adequada.
Geralmente, a velocidade de descolamento (Vzor) corresponde a uma porcentagem fixa da

velocidade de estol ou da velocidade de minimo controle para a aeronave na configuracdo de
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decolagem. O descolamento serd acompanhado de um valor particular de sustentacao e angulo
de ataque. Dependendo das caracteristicas da aeronave, o descolamento acontecera em uma
velocidade entre 1.07 e 1.25 vezes a velocidade de estol ou de minimo controle.

Distancias minimas de decolagem estdo diretamente associadas a capacidade de
aceleracdo da aeronave durante a corrida no solo. As forgas atuantes na aecronave podem estar
ou nao sob o controle do piloto, e varias técnicas podem ser necessarias em certas aeronaves
para manter a aceleracao no seu valor maximo.

A tragdo ¢ a principal for¢a responsavel pela aceleragdo. Outras forcas que também
contribuem para aceleragdo, mas no sentido contrario ao da tragdo sdo: o atrito com o solo € o
arrasto. Distancias minimas de decolagem exigem aceleracdo maxima. Sustentacao e arrasto
sdo produzidos a medida que a aeronave ganha velocidade, pois essas for¢as dependem do
angulo de ataque e da pressdo dindmica exercida sobre a aeronave.

O efeito do vento na distancia de decolagem ¢ bastante razoavel, e deve ser levado em
conta ao se calcular a distancia de decolagem quando este efeito estiver presente. O vento de
proa permite que a aeronave alcance velocidades relativas maiores (a velocidade do vento ¢
adicionada a da aeronave, provocando um aumento no seu desempenho durante a decolagem).
Ao contrario, o vento de cauda conduz a aeronave a velocidades relativas menores (a
velocidade do vento ¢ subtraida a da aeronave, prejudicando o desempenho durante a
decolagem).

As velocidades de decolagem especificadas no manual de voo de uma aeronave sdo
geralmente as velocidades minimas nas quais a acronave pode decolar com total seguranga.
Qualquer tentativa de decolar com velocidades abaixo das recomendadas pode conduzir a
aeronave a entrar em uma condi¢do de dificil controle, ou apresentar gradiente insuficiente
(baixa razdo de subida). Por outro lado, velocidades elevadas podem melhorar a razdo de
subida inicial da aeronave, mas em contrapartida aumentardo a distdncia necessdria para a
decolagem (a distdncia de decolagem varia proporcionalmente com o quadrado da
velocidade).

Fatores atmosféricos locais afetam diretamente o desempenho da aeronave durante a
decolagem. Por exemplo, uma reducdo na densidade atmosférica afeta o desempenho dos
motores causando uma redu¢do na forga de tragdo, e conseqiientemente, na capacidade de
aceleracdo da aeronave. Isto implica em um consideravel aumento na distancia de decolagem.
A magnitude da reducdo da forc¢a de tracdo depende muito do tipo do motor.

Se uma aeronave de determinado peso e configuracao ¢ operada em altitudes superiores ao

nivel do mar, a aeronave necessitara da mesma pressao dinamica para descolar, isto ¢, a
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aeronave ira descolar na mesma velocidade indicada do nivel do mar, mas, devido a redugao
da densidade, a velocidade verdadeira sera maior. A medida que a altitude da pista aumenta,
as distancias requeridas antes da aeronave atingir as velocidades V&, Vior e V35 aumentam. O
mesmo raciocinio € valido para aumentos sucessivos de temperatura (a densidade atmosférica
varia inversamente com a temperatura).

O aumento de peso também afeta a capacidade de aceleragdo da aeronave,
comprometendo o desempenho na decolagem.

Em pistas que apresentam inclinagdo positiva, o desempenho de decolagem ¢ prejudicado
devido a componente do peso decomposta na direcdo longitudinal da aeronave ser contraria
ao sentido da tracdo da aeronave. A distancia de decolagem serd maior, mas em contrapartida,
a distancia necessdaria para abortar a decolagem, em casos de falha do motor, serd menor. Em
pistas de inclinacdo negativa, a componente do peso ¢ decomposta no mesmo sentido da
tragdo, o que resulta num aumento do desempenho da aeronave. A distancia de decolagem ¢
diminuida, mas caso seja necessario abortar a decolagem, a distancia sera maior.

Quanto maior for a deflexao do flap, menores serdo as velocidades Vr e Vior, diminuindo
conseqiientemente a distdncia requerida para decolagem. Em contrapartida, haverd um
aumento no arrasto aerodindmico e, portanto, uma redu¢do no gradiente de subida. Em casos
de pista curta, maiores deflexdes de flap sdo recomendadas. J& no caso de aeroportos
localizados em grandes altitudes ou locais de elevada temperatura, deflexdes menores sdo as

mais indicadas para garantir uma subida com o gradiente exigido.

Figura 4-4 — Efeito do flap na distincia de decolagem da aeronave
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A condigdo critica para desempenho em decolagem resulta de uma combinacgdo de alto
peso, altitude elevada, alta temperatura e vento de cauda. Esta combinagao de fatores resultara

em elevadas distancias de decolagem.

Figura 4-5 — Decolagem da aeronave EMBRAER 170

4.9 Metodologia

Nos estudos de desempenho ¢ usual considerar-se a aeronave como sendo uma massa
pontual. No modelo massa-ponto, o controle utilizado é o angulo de ataque. Sem outras
hipoteses adicionais, este modelo admite variacao instantanea de angulo de ataque ou fator de
carga nominal.

Outra forma de modelar a aeronave nos calculos de desempenho consiste em considera-la
como sendo um corpo rigido. O modelo de corpo rigido é mais completo e representativo da
dinamica de decolagem do que o modelo massa-ponto. O modelo de corpo rigido leva em
consideracdo a dindmica de arfagem da aeronave, e o controle ¢ a deflexdo do profundor.

As equacdes que governam a dindmica de qualquer corpo vém da segunda lei de Newton.
Todas as for¢cas e momentos sdo transformados para os eixos do corpo ¢ as variagdes referem-

se ao sistema inercial.

F=%(mV) e M=—H [ 4-10]

O modelo adotado para este estudo trata a aeronave como um corpo rigido (ou seja, com

dinamica de arfagem) simétrico ao longo do plano XZ. Desta forma, a aeronave ¢ controlada

por meio de superficies aerodindmicas, que neste caso ¢ o profundor. For¢as e momentos
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atuantes na aeronave sao de origem aerodindmica, propulsiva, gravitacional e de reacdo no
solo (forcas normais). Foi assumido que a tragdo atua ao longo da direcao X. O campo
gravitacional foi considerado uniforme, de forma que os centros de gravidade e de massa
sejam coincidentes, e que ndo haja variagdes da aceleragdo da gravidade com a altitude.

Nenhum tipo de controle lateral foi considerado, uma vez que apenas se pretendeu simular
o movimento longitudinal O controle da atitude de arfagem, através do profundor, ¢ usado
para rotacionar a aeronave na descolagem e manter a velocidade durante a subida.

Algumas restri¢gdes sdo impostas direta ou indiretamente na deflexdo do profundor, além
dos batentes de deflexdes maximas e minimas. Estas restrigoes sdo de natureza aerodinamica,
estrutural e operacional, cujo objetivo visa ndo permitir exceder os fatores de carga e
velocidades de arfagem maximas positivas e negativas.

A decolagem ¢ decomposta neste trabalho em trés fases bem distintas. A primeira consiste
na corrida no solo até que a aeronave atinja a velocidade de rotacdo (V7). Neste ponto a
aeronave comeca a rotacionar em torno dos seus trens de pouso principais até que um
determinado angulo de ataque (a) seja atingido. A segunda fase termina exatamente quando a
aeronave atinge a velocidade na qual os trens de pouso principais descolam do chdo. Neste
ponto a aeronave assume um angulo de trajetéria (y), que ird determinar a razdo de subida
(ROCQ). A terceira fase encerra-se no momento em que o ponto mais baixo da aeronave atinge
a altura de 35 f#, obedecendo aos requisitos de certificacdo impostos pela FAR-25.

Momentos e for¢as aerodinamicas agindo na aeronave sdo caracterizados em termos de
coeficientes adimensionais. Estes coeficientes s3o calculados através de expressdes que
envolvem a geometria da aeronave, incluindo as deflexdes das superficies de controle tais
como flaps e profundor. Os coeficientes adimensionais sdo usados nas equagdes de estado que
descrevem a dinamica da aeronave.

A densidade do ar e a velocidade do som sdo calculadas usando relagdes que modelam a
atmosfera padrao.

As equacdes do movimento de uma aeronave sdo equagdes diferenciais ordindrias ndo-
lineares de primeira ordem. Como ndo ha forma de obter-se uma solug¢do exata, torna-se
necessario utilizar métodos de integragdo numérica. Para tal foram utilizados algoritmos
presentes no Matlab que sdo baseados em métodos explicitos de Runge-Kutta de segunda e

quarta ordem.
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Figura 4-6 — Forcas que atuam na aeronave durante a decolagem

A trajetéria da aeronave durante a decolagem ¢ simulada pelas equagdes do movimento de
translagao nas coordenadas cartesianas X ¢ Z, pela equagao do momento em torno do eixo Y,
e por relagdes cinematicas e geométricas. Todas as fases da decolagem sdo representadas pelo
mesmo conjunto de equagdes.

As relacdes [4-11] a [4-17] sdo utilizadas nas equagdes apresentadas ao longo do trabalho.

1

Gan = pv? [ 4-11]
Lw = qdeCLw [ 4'12]
Ly, =q,5C, [ 4-13]
L=L,+L, [ 4-14]
D=gq,SC, [4-15]
My=q,,ScCyy [ 4-16]
M, = qdeéCM 0ht [4-17]

As equagdes dos movimentos de translagdo e rotacdo que compdem a dindmica da

aeronave sao apresentadas nas expressoes [4-18], [4-19] e [4-20].
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Mo T cos(a) -D—-Wsen(y)—uN,,,, —uN, . =m V [ 4-18]
n, Tsen(a)+ L+ N, + N, ~Wcos(y)=mVy [4-19]

My+M, —Lx —L,x,+n,,Tcos(a)x,+n,,Tsen(c)x,

[ 4-20]
Dempx5 - anxé = Doy X7 = N Xs + Ny X6 = UN, 00 X0 — UN, X = Iy ‘.]
Completam o sistema descrito acima as relagdes cinematicas e geométricas.
q= (;c+;.» [4-21]
Vcos(y):).( [4-22]
Vsin(7)=1:I [ 4-23]

O algoritmo utilizado na busca da solugdo 6tima para o problema ¢ baseado no método de
programacgdo quadratica seqiiencial (SQP). Neste método, sdo gerados subproblemas
quadraticos (QP), cuja solugdo ¢ usada para indicar a direcdo de busca do ponto 6timo. Este
método apresenta algoritmos que aproximam valores para os gradientes e para a matriz
hessiana das func¢des objetivo e de restri¢ao, baseados no método de Quasi-Newton.

Problemas de otimizacdo tipicamente envolvem indices de desempenho e funcdes de
restricdo. O objetivo € encontrar valores maximos ou minimos para o indice de desempenho
sem ferir as restricdes e batentes impostos pela fisica do problema.

O método de otimizagdo aqui utilizado ¢ do tipo paramétrico, onde o controle do
profundor ¢ aproximado por uma func¢do conhecida, mas de coeficientes indeterminados. Um
dos problemas da otimizag¢ao paramétrica ¢ a tendéncia de encontrar-se a solugdo 6tima local
em vez da solucdo otima global. Soma-se a isto os efeitos das restrigdes que algumas vezes
dificultam a determina¢ao da solu¢ao 6tima.

Neste problema, o critério de desempenho (fun¢do objetivo) contém a distdncia de
decolagem necessaria para a aeronave atingir uma altura de 35 f#, em relagdo ao solo, ¢ um
termo de penalizacdao sobre a razdo de subida a 35 f# de altura. A técnica da penalizagdo ¢

aplicada na funcao objetivo da forma apresentada pela expressao [4-24].

j;)bjetivo = STO + K ‘(ROC - ROCo'timo)

[ 4-24]
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O profundor da aeronave opera em uma faixa de deflexdo que vai de -25°, a cabrar, até
15°, a picar. O controle do profundor ¢ modelado (parametrizado) de acordo com uma divisao
de polindmios de grau dois, dependente exclusivamente da velocidade da aeronave. A

deflexdo do profundor ¢ representada pela expressao [4-25].

s - % +alV +al’

- 425
P l+aV +alV? 142l

As velocidades Vr, Vior e V3s, bem como os coeficientes das equagdes acima podem
variar entre valores maximos ¢ minimos, fixados de maneira conveniente, de forma que o
processo de otimizagdo encontre o valor 6timo de cada um que fard o controle do profundor
ser 6timo. O processo de otimizagdo consiste de minimizagdes sucessivas até que se encontre
uma das solug¢des que atenda aos requisitos da fung@o objetivo, mas que obedeca os batentes
de controle, as restricdes da aeronave e os requisitos dos o6rgaos de certificacao aeronautica.

O conjunto de restrigdes impostas ao problema de otimizagdo de decolagem esta

apresentado na Tabela 4-2.

Restri¢coes da Aeronave
Variavel Valor Minimo Valor Maximo
Op -25° 15°
351t -
a 0° 9,5°
0 0° 15°
Ve 1.07V -
Vior Ve Vis
Vis 1.25V; -
Pss 5.6% -

Tabela 4-2 — Vinculos de estado e controle presentes no problema de otimizacio de decolagem

Neste trabalho, o calculo de otimizagdo ¢ considerado apenas para os casos de decolagens
bi-motor sob qualquer condi¢dao de temperatura, altitude, peso e deflexdo de flap. A aeronave
¢ definida através de sua geometria, dos seus coeficientes aerodindmicos e pelas tabelas de

tracdo do motor.
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5. Resultados

5.1 Algoritmos da simulagao numérica

O ambiente de programacao utilizado para realizar as simulagdes numéricas deste trabalho
¢ 0 MATLAB Versao 6.5 Release 13. Este software apresenta um conjunto de algoritmos em
suas “toolbox” para solucdo de diversos problemas matematicos. Dois algoritmos presentes
nas “toolbox” do MATLAB sao usados nesta simulagdo. O primeiro otimiza a fun¢ao objetivo
(fmincon.m), e o segundo resolve o sistema de equagdes diferenciais ordindrias que modelam
a dindmica da aeronave (odel5s.m). Os demais algoritmos, construidos ao longo do
desenvolvimento deste trabalho, calculam os dados basicos necessarios a simulagdo, e,
apresentam os resultados da otimizagdo de forma que possam ser discutidos e avaliados. As
rotinas utilizadas nas simulagdes numéricas sao descritas na Tabela 5-1. Os fluxogramas dos

principais algoritmos sdo apresentados nos apéndices deste trabalho.

Algoritmo Descricao
decolagem.m Estrutura principal do programa.
fmincon.m Ferramenta de otimiza¢do (minimizacao) disponivel no MATLAB.
Calcula a fungdo objetivo do problema que serd otimizada pela rotina
minimo.m
fmincon.m
Ferramenta de solucao de equagdes diferenciais ordinarias disponivel
odelSs.m

no MATLAB.

Calcula o sistema de equagdes diferenciais ordinarias do problema
dinamica.m _ )
que sera resolvido pela rotina odel5s.m

Calcula os batentes e restri¢des do problema que serdao avaliados pela
restricoes.m ) '
rotina fimincon.m

Fornece os dados basicos da aeronave (geometria e massa) e os dados

entrada.m ) ) ) )
do aeroporto (coeficiente de atrito da pista, altitude e temperatura).
Calcula a densidade atmosférica para as condigdes fornecidas pela
atmosfera.m .
rotina entrada.
CG.m Calcula a posicao do centro de gravidade da aeronave.
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Algoritmo Descricao

Calcula o coeficiente de sustentagdo e o coeficiente de sustentacao
sustentacao.m )
maximo da aeronave.

profundor.m Calcula o coeficiente de sustentagao da empenagem da aeronave.

Calcula o coeficiente de arrasto dos principais componentes da
arrasto.m
aeronave (asa, fuselagem, motor, empenagens, etc).

Corrige o coeficiente de sustentacdo e o coeficiente de arrasto devido
efeito_solo.m o
a proximidade da aeronave com o solo.

Calcula a tragdo gerada pelo motor em funcdo das condigdes
deck _motor.m ) .
atmosf¢ricas e da velocidade da aeronave.

graficos.m Gera os graficos para analise das simulagdes.

aceleracao.m Calcula as aceleragdes desenvolvidas pela aeronave.

Calcula a distancia de decolagem através dos métodos Roskam,
validacao.m Torenbeek e Boeing para validar a distancia de decolagem calculada

pela rotina decolagem.

Estrutura principal do programa contendo o angulo de incidéncia asa
decolagem_alfai.m ) o
fuselagem como varidvel a otimizar.

Tabela 5-1 — Descricao dos algoritmos usados na otimizacao do desempenho de decolagem

5.2 Procedimentos da otimizacdo

Todo método numérico de otimizagdo necessita de uma estimativa inicial para iniciar o
calculo das iteragdes. Evidentemente, o niumero de iteragdes ¢ o vetor de controle 6timo,
obtidos a partir da simulacdo numérica, irdo depender fortemente da qualidade da estimativa
inicial. Se esta estiver proxima de um ponto estacionario, o tempo de simulagdo serd curto
(menor nimero de iteragdes) e o resultado serd mais preciso. Pelo contrario, se a estimativa
estiver distante de um ponto estacionario, o tempo serd longo (maior numero de iteracdes) € o
resultado sera menos preciso.

Quando a estimativa inicial fere uma ou mais restrigdes, o algoritmo de otimizagdo fica
bastante penalizado. O resultado obtido a partir de otimizagdes nestas condigdes ¢
caracterizado por um vetor de controle u(t) bastante semelhante a estimativa inicial. Deste
modo, ¢ necessario que as varidveis violadas deixem de atuar como restrigdes do problema, e
passem a constituir a fungdo objetivo como penalizagdes nas primeiras simulagdes, até que
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seja obtido uma estimativa inicial que ndo viole nenhum dos vinculos de estado ou controle.
Com esta estimativa calibrada, as varidveis antes violadas sao retiradas da fungao objetivo, e
passam a constituir novamente como restri¢des do problema. O vetor de controle 6timo u(t) é
obtido, deste modo, sem maiores dificuldades.

A técnica da continuacdo foi bastante empregada durante as simula¢des. Em casos nos
quais a estimativa inicial encontrava-se bem afastada do vetor de controle 6timo, este
procedimento teve que ser realizado algumas vezes. Em média, o vetor de controle 6timo foi
transformado em estimativa inicial de quatro a seis vezes em cada simulagdo, para que fosse
atingida uma tolerancia razoavel entre a pentltima e a ultima solugao obtida.

A funcdo objetivo, apresentada na equagdo [4-23], ¢ composta pela distdncia de
decolagem e por uma penaliza¢do que exige um valor razoavel da razdo de subida, calculada

no instante que a aeronave estd a 35 ft de altura. A equacdo [4-23] ¢ apresentada aqui

novamente.
fobjen'vo =S +K ‘(ROC -ROC,,,, ) [5-1]
Funciao
K Descri¢ao do Objetivo
Objetivo
Minimizar exclusivamente a distancia de decolagem, sem preocupar-
o 0-00 se com a razdo de subida obtida apds a decolagem.
Obter uma solug@o de compromisso entre a distancia de decolagem e a
razao de subida. Ou seja, a acronave deve decolar com uma distancia
02 0:30 pequena, mas deve continuar o vOo com uma razdo de subida
razoavel.
Obter uma solugdo que prioriza mais a penaliza¢do da razio de subida.
03 1,00 Ou seja, a distancia de decolagem ¢ otimizada, mas a penalizacdo tem
um peso forte na fungdo objetivo.

Tabela 5-2 — Valores da constante de penalizacio K

O valor da constante de penalizagdo K ira determinar qual a importancia da razdo de
subida na funcdo objetivo. Valores baixos irdo priorizar a minimizagdo quase que
exclusivamente da distdncia de decolagem. Pelo contrario, valores altos irdo retornar um
resultado de compromisso entre a distancia de decolagem e a razdo de subida. A fungdo

objetivo ¢ minimizada em todos os casos, mas, o vetor de controle 6timo obtido ¢ dependente
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do valor da constante de penalizacao K. Foram realizadas simulagdes envolvendo trés valores
para a constante K. A Tabela 5-2 apresenta os valores de K e o objetivo esperado em cada

simulacao.
5.3 Simulacoes numeéricas otimizadas

Um conjunto de simulagdes foi definido para avaliar o algoritmo decolagem.m. Estas
simulagdes envolvem variacdes da fungdo objetivo, do angulo de flap de decolagem, da massa
da aeronave, das condi¢cdes atmosféricas do ambiente e da altitude do aeroporto. Uma
simulagdo a parte permitiu que a aeronave otimizasse o angulo de incidéncia asa fuselagem
(0i) adequado para a decolagem. Nas demais simulagdes, o angulo de incidéncia asa
fuselagem ¢ igual a zero (0i=0). A Tabela 5-3 e Tabela 5-4 apresentam a descri¢cdo das

simulagdes executadas.

Simulacdo Flap () Altitude ( m) AISA ( ) Massa (kg) F. Objetivo
01 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
02 20,00 0,00 0,00 56515,00 02
03 20,00 0,00 0,00 56515,00 03
04 12,00 0,00 0,00 56515,00 01
05 12,00 0,00 0,00 56515,00 02
06 12,00 0,00 0,00 56515,00 03
07 7,00 0,00 0,00 56515,00 01
08 7,00 0,00 0,00 56515,00 02
09 7,00 0,00 0,00 56515,00 03
10 20,00 0,00 0,00 48515,00 01
11 20,00 0,00 0,00 48515,00 02
12 20,00 0,00 0,00 48515,00 03
13 20,00 0,00 0,00 41110,00 01
14 20,00 0,00 0,00 41110,00 02
15 20,00 0,00 0,00 41110,00 03
16 20,00 0,00 15,00 56515,00 01
17 20,00 0,00 15,00 56515,00 02
18 20,00 0,00 15,00 56515,00 03
19 20,00 0,00 30,00 56515,00 01
20 20,00 0,00 30,00 56515,00 02
21 20,00 0,00 30,00 56515,00 03
22 20,00 1000,00 0,00 56515,00 01
23 20,00 1000,00 0,00 56515,00 02
24 20,00 1000,00 0,00 56515,00 03
25 20,00 2000,00 0,00 56515,00 01
26 20,00 2000,00 0,00 56515,00 02
27 20,00 2000,00 0,00 56515,00 03

Tabela 5-3 — Simulacoes executadas
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA ( ) Massa (kg) F'. Objetivo
28 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
29 20,00 0,00 0,00 56515,00 02
30 20,00 0,00 0,00 56515,00 03

Tabela 5-4 — Simulacdes com o Angulo de incidéncia asa fuselagem como parametro a otimizar

As simulagdes estdo apresentadas nas paginas a seguir. Cada pagina apresenta uma

simulagdo que contém graficos e varidveis que representam o desempenho de decolagem da

aeronave. Os graficos apresentados estdo relacionados na Tabela 5-5, e as variaveis estdo

descritas na Tabela 5-6.

Grafico Descricao
01 Velocidade (m/s) x Deflexao do profundor (graus)
02 Distancia de Decolagem (m) x Altura (m)
03 Velocidade (m/s) x Angulo de Ataque (graus)
04 Velocidade (m/s) x Angulo de Trajetoria (graus)
05 Velocidade (m/s) x Velocidade de Arfagem (graus/s)
06 Distancia de Decolagem (m) x Razao de Subida (ft/min)
Tabela 5-5 — Graficos para analise do desempenho de decolagem
Variavel Descrigao Variavel Descri¢ao
Syez (m) |Distancia de rolamento At, (s) |Tempoentre V=0e Vr
Sp (m)  |Distancia de rotagdo At, ., (s) |Tempo entre VR e Vior
S, (m) Distancia percorrida no ar Aty (s) |Tempo entre VLor e V3s
S;, (m) |Distancia de decolagem total At, (s) | Tempo de decolagem total
Ve (m/s) | Velocidade de rotagio H (ft) Altura
Vior (m/ S) Velocidade de descolamento | ROC (ft/min) | Razdo de subida a 35 i
Vis (m/s) | Velocidade inicial de subida ¢,s (%) | Gradiente a 35 fi
) Restrigoes Relata se restricoes foram
Vs (m/s) |Velocidade de Estol _

violadas (sim ou ndo)

Tabela 5-6 — Varidveis para analise do desempenho de decolagem.
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
01 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
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Figura 5-1 — Graficos da otimizacdo ntiimero 01
Syer (m) Se (m) S, (m) Sro (m)
1064,50 156,13 333,60 1554,23
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
70,12 74,16 80,01 63,20
Aty (S) Aty (S) Aty (s) Aty (s)
28,24 2,16 431 34,71
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 900,82 5,71 Nao

Tabela 5-7 — Dados da otimiza¢ao niumero 01
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
02 20,00 0,00 0,00 56515,00 02
Rl : 15 :
E E o b A boreseefened
; i e i
A - : : Y S e s [ -
E 0 i : : i 0 : : :
0 0 40 il a0 100 a 500 1000 1500 2000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagem(m)
e I R i
T N N i |
U O N R i S T
3 : 7 | 5
R . A E L R e S Fp
$ g : s e
< i : : . i : : i
0 Pl 40 il 1 A a0 K0 g0 100
. Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
10 : : o .
E e s € s
£ : : £ 100 fremmrneees R R beanrangfenead
S Rt St S TR E e
7 R — fuveeeeeeeees -
%; i i T L
E 5 i | | i § 0 | | |
= 0 Pl 40 i a0 100 a 500 1000 1500 2000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-2 — Graficos da otimizacdo niimero 02
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1505,70 98,82 204,53 1809,05
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
80,80 82,81 85,02 63,10
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
34,06 1,20 2,43 37,69
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1598,1 9,54 Nao

Tabela 5-8 — Dados da otimiza¢ao nimero 02
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
03 20,00 0,00 0,00 56515,00 03
@ | | 15 |
E E o b A boresenaens
. | |
A - : : Y S e s (AR
E 0 i : : i 0 : : :
a Pl 40 il a0 100 0 500 1000 1500 2000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagem(m)
g " T ] 78 1
e e R I N N -
N s : o e
i : | S rerreres e e N I
ﬁ SR I R HSE ) SRR - : ! !
U WO TN O . 2 -
< i : : . i : : i
i Pl 0 il 100 1 0 10 | a0 100
. Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
i1 : : o .
5 e e € e
E 10peemees e e R— o £ 100 fremmrneees R proseraseeaes R
| — e Rl — — S— —
2 g | S S S S
E 5 i | | i § 0 | | |
| Pl 40 B0 a0 100 a 500 1000 1500 2000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-3 — Graficos da otimizacdo niimero 03
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1683,90 85,29 193,44 1962,63
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
84,39 85,97 87,70 63,08
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
36,21 1,00 2,22 39,43
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1879,00 10,88 Nao

Tabela 5-9 — Dados da otimiza¢ao niumero 03
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-4 — Graficos da otimizacdo niimero 04
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1266,40 167,96 348,55 1782,91
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
76,43 80,45 86,17 66,69
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
30,85 2,14 4,17 37,16
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1010,00 5,95 Nao

Tabela 5-10 — Dados da otimizacio nimero 04

49




Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-5 — Graficos da otimizacdo niimero 05

Syer (m) Sy (m) S, (m) Sro (m)
1443,70 142,67 269,83 1856,20

Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
80,74 83,88 87,64 66,66

Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
33,10 1,73 3,14 37,97

H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1303,80 7,55 Nao

Tabela 5-11 — Dados da otimizacio nimero 05

50




Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-6 — Graficos da otimizacdo niimero 06
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1869,00 109,98 211,87 2190,85
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
89,67 91,67 93,70 66,67
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
38,08 1,21 2,28 41,57
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1751,50 9,49 Nao

Tabela 5-12 — Dados da otimizacio nimero 06
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-7 — Graficos da otimizacdo niimero 07
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1441,70 179,50 369,60 1990,80
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
81,28 85,30 91,04 68,74
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
32,99 2,15 4,18 39,32
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1005,30 5,6095 Nao

Tabela 5-13 — Dados da otimizacio nimero 07
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
08 7,00 0,00 0,00 56515,00 02
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Figura 5-8 — Graficos da otimizacdo niimero 08
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1635,00 156,94 291,81 2083,75
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
85,67 88,90 92,75 68,69
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
35,30 1,79 3,20 40,29
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1347,80 7,38 Nao

Tabela 5-14 — Dados da otimizacio nimero 08
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Walocidade(m/s)

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-9 — Graficos da otimizacdo niimero 09

Svor (m) Sk (m) S, (m) Sro (m)
1752,20 146,14 267,31 2165,65

Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
86,16 91,02 94,26 68,71

AtVR (S) AtiFfVR (s) AthstLOF (S) AtV35 (s)
36,64 1,63 2,88 41,15

H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1438,40 7,75 Niao

Tabela 5-15 — Dados da otimizacdo nimero 09
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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T 5 ; 15— :
E § E m ........ ? ........ L S :L ........ Nomannnan e
: 3 .
-g 3 E 5 """" i’ """" B i [ L I B il A |
E 45 : ; i 0 : : : : .
0 20 40 B0 a0 a 00 40 B0 B0 100 1200
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagem(m)
" 1 ‘ o : : :
s e o I S S S A
2 B : .
i ! ] SO e e PR
] SRS SRR SN : | | |
Y NN N S W E e R S S
< : : i . i : i
0 I 40 | 1 Pl 40 el g0
. Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
310 ‘ _ 1o T T T
1 3 R O S O S A
E : g 800
g S A 1] SRS OOPPOOE SUSMSSON SRS HRSRROO Sa
: |
% \ » e e e
5 | ]
8 5 | 1 i 0 : : : : :
= 0 a0 4 &0 a0 a 00 40 &0 80 1000 1200
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-10 — Gréficos da otimizacdo niimero 10
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
806,84 129,11 252,74 1188,69
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
66,85 71,13 76,78 58,76
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
22,59 1,87 3,41 27,87
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 960,13 6,35 Nao

Tabela 5-16 — Dados da otimizacio nimero 10
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
11 20,00 0,00 0,00 48815,00 02
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Figura 5-11 — Gréficos da otimizacio niimero 11
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1055,40 97,63 187,83 1340,86
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
74,84 77,54 80,50 58,62
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
26,09 1,28 2,37 29,74
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1796,60 11,33 Nao

Tabela 5-17 — Dados da otimizacdo niumero 11
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
12 20,00 0,00 0,00 48815,00 03
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Figura 5-12 — Gréficos da otimizacio niimero 12
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1286,80 79,34 179,40 1545,54
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
81,06 82,96 85,15 58,62
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
29,05 0,96 2,13 35,14
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 2290,90 13,66 Nao

Tabela 5-18 — Dados da otimizacio niumero 12
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-13 — Gréficos da otimizacio nimero 13
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
536,57 117,73 209,91 864,21
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
60,79 66,20 72,66 53,90
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
16,67 1,85 3,02 21,54
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1068,70 7,47 Nao

Tabela 5-19 — Dados da otimizacdo nimero 13
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
14 20,00 0,00 0,00 41110,00 02
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Figura 5-14 — Gréficos da otimizacio niimero 14
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
824,93 69,22 159,11 1053,26
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
73,15 75,58 78,84 53,80
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
20,95 0,93 2,05 23,93
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 2275,30 14,66 Nao

Tabela 5-20 — Dados da otimizacio nimero 14
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
15 20,00 0,00 0,00 41110 03
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Figura 5-15 — Gréficos da otimizacdo niimero 15
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
889,70 62,92 158,04 1110,66
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
75,48 717,57 80,59 53,80
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
21,83 0,82 1,99 24,64
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 2398,2 15,11 Nao

Tabela 5-21 — Dados da otimizacio niumero 15
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
16 20,00 0,00 15,00 56515,00 01
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Figura 5-16 — Graficos da otimizacdo niimero 16
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1152,70 151,29 327,57 1631,56
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
72,81 76,56 82,08 64,70
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
29,42 2,02 4,12 35,56
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 945,02 5,84 Nao

Tabela 5-22 — Dados da otimizacio nimero 16
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
17 20,00 0,00 15,00 56515,00 02
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Figura 5-17 — Gréficos da otimizacdo niimero 17
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1632,80 104,69 205,21 1942,70
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
83,84 85,87 87,87 64,69
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
35,53 1,23 2,35 39,11
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1832,20 10,59 Nao

Tabela 5-23 — Dados da otimizacio nimero 17
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
18 20,00 0,00 15,00 56515,00 03
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Figura 5-18 — Gréficos da otimizacdo niimero 18
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1986,80 81,81 206,42 2275,03
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
90,36 91,71 93,31 64,70
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
39,59 0,89 2,22 42,70
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 2137,80 11,63 Nao

Tabela 5-24 — Dados da otimizacdo nimero 18
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
19 20,00 0,00 30,00 56515,00 01
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Figura 5-19 — Gréficos da otimizacio niimero 19
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1469,90 160,52 340,61 1971,03
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
75,62 78,75 83,02 66,36
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
35,73 2,07 4,20 42,00
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 941,45 5,76 Nao

Tabela 5-25 — Dados da otimizacdo niumero 19
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
20 20,00 0,00 30,00 56515,00 02
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Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-20 — Gréficos da otimizacio niimero 20
SNGR (m) SR (m) SA (m) STO (m)
1785,70 123,84 252,27 2161,81
Ve (m/s) V. or (m/s) Vs (m/s) Vs (m/s)
81,70 83,79 86,17 66,27
AtVR (S) AtVLOI- 7VR (S) AtV’SS 7VL(7I<' (S) AtV}S (S)
39,73 1,49 2,96 44,18
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1201,90 7,08 Nao

Tabela 5-26 — Dados da otimizacdo niumero 20
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
21 20,00 0,00 30,00 56515,00 03
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Figura 5-21 — Gréficos da otimizacio niimero 21
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1981,30 111,62 219,48 2312,40
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
84,94 86,68 88,26 66,27
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
42,08 1,30 2,50 45,88
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1572,70 9,05 Nao

Tabela 5-27 — Dados da otimizacdo niumero 21
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
22 20,00 1000,00 0,00 56515,00 01
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Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-22 — Gréficos da otimizacio niimero 22
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1307,90 165,03 356,79 1829,72
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
74,21 77,84 83,12 66,21
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
32,63 2,17 4,42 39,22
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 919,12 5,61 Nao

Tabela 5-28 — Dados da otimizacio numero 22
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
23 20,00 1000,00 0,00 56515,00 02
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Figura 5-23 — Gréficos da otimizacio nimero 23
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1914,80 99,66 213,02 222748
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
86,46 88,12 89,88 66,23
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
40,14 1,14 2,39 43,67
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1633,70 9,23 Nao

Tabela 5-29 — Dados da otimizacdo nimero 23
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo

24 20,00 1000,00 0,00 56515,00 03
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Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-24 — Gréficos da otimizacdo niimero 24
Svor (m) Sk (m) S, (m) Sro (m)
2415,80 71,78 212,09 2699,67
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
94,29 95,27 96,52 66,23
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
45,67 0,75 2,20 48,62
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 2053,10 10,80 Nao

Tabela 5-30 — Dados da otimizacdo nimero 24
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
25 20,00 2000,00 0,00 56515,00 01
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Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-25 — Gréficos da otimizacdo niimero 25
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1750,00 162,03 337,35 224938
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
80,65 83,48 87,25 69,66
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
39,81 1,97 3,94 45,72
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 980,72 5,70 Nao

Tabela 5-31 — Dados da otimizacio nimero 25
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
26 20,00 2000,00 0,00 56515,00 02
B : 15 :
E i E m ........ ? ........ L S [y Nomannnan o S
cr | 18
-g E E 5 """" i’ """" B i [ L I i |
E 0 : : i 0 : : : : i
0 40 il a0 100 a K00 1000 1500 000 2500 3000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagem(m)
S N
I T O S — ] 41 R S S
S U A W ] % IR N S S ]
A S S N ] 3% IR S S ]
3 W S S N ] Y R N S S ]
< i : : i . i : : i
0 Pl 40 il g0 1 A a0 K0 g0 100
. Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
310 | T _ 1500 T T T
E s s £ '
E : : £
R R S e R s ST S S
£ : : E
1 : : @
2 | | L 1] OSSOSO OUSRRR UONRSOOH SOSSSSASE SRRSO { N
E 5 : : i 0 : : : : :
= 0 Pl 40 i a0 100 a 500 1000 1800 2000 2500 3000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-26 — Gréaficos da otimizacdo niimero 26
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
2266,50 110,20 242 .87 2619,57
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
89,26 90,84 92,61 69,63
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
45,87 1,22 2,64 49,73
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1358,60 7,45 Nao

Tabela 5-32 — Dados da otimizacio niimero 26
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
27 20,00 2000,00 0,00 56515,00 03
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Figura 5-27 — Gréficos da otimizacdo niimero 27
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
2645,10 93,95 215,55 2954,60
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
94,49 95,67 96,71 69,58
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
49,99 0,98 2,23 53,20
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1850,00 9,71 Nao

Tabela 5-33 — Dados da otimizacio niumero 27
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
28 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
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Figura 5-28 — Gréficos da otimizacdo niimero 28
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1073,40 148,25 328,23 1549,88
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
70,43 74,25 79,94 63,11
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
28,36 2,04 4,24 34,64
H (ft) ROC (ft/min) | ¢ (%) | a, (") | Restricdes Violadas
35,00 927,72 5,89 0,64 Nao

Tabela 5-34 — Dados da otimizacdo niimero 28
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
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Figura 5-29 — Gréficos da otimizacio niimero 29

Syor (m) Sy (m) S, (m) Sro (m)
1509,90 82,27 209,28 1801,45

Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
81,11 82,79 85,07 63,10

AtVR (S) AtiFfVR (s) AthstLOF (S) AtV35 (s)
34,08 1,00 2,49 37,57

H (ft) ROC (ﬁ/min) ds (%) | « () Restri¢oes Violadas
35,00 1667,50 9,95 1,54 Nio

Tabela 5-35 — Dados da otimizacdo niumero 29
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
30 20,00 0,00 0,00 56515,00 03
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Figura 5-30 — Gréaficos da otimizacio niimero 30
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1621,70 71,74 200,42 1893,86
Ve (m/s) V,or (m/s) Vis (m/s) Vs (m/s)
83,41 84,79 86,70 63,08
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
35,44 0,85 2,33 38,62
H (ft) ROC (ft/min) | ¢ (%) | a, (") | Restricdes Violadas
35,00 1875,90 10,99 1,38 Nao

Tabela 5-36 — Dados da otimizacao numero 30
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Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves Freitas, F.G.R.

5.4 Simulagoes numéricas nao otimizadas

Na secdo anterior foram apresentadas simulacdes de decolagem otimizadas para as
diversas condigdes mostradas na Tabela 5-3 e Tabela 5-4. Falta, neste momento, demonstrar
que o vetor de controle u(t) obtido nas simulagdes de numero 01 a 30 é realmente 6timo (sub-
otimo). Como ja descrito, ndo héd garantia alguma de que o vetor de controle ¢ globalmente
otimo, pois a solu¢do ¢ limitada devido a parametrizacdo da lei de controle, e devido a
restrigdes presentes no proprio algoritmo.

Como o numero de otimizagdes ¢ bastante elevado, foi selecionado apenas um pequeno
numero de simulagdes para avaliar se o vetor de controle 6timo (sub-6timo) ¢ realmente 6timo

(sub-6timo). Estas simulacdes sdo apresentadas na Tabela 5-37.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA ( ) Massa (kg) F. Objetivo
31 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
32 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
33 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
34 20,00 0,00 0,00 56515,00 02
35 20,00 0,00 0,00 56515,00 03

Tabela 5-37 — Simulacdes executadas para vetores de controle ndo otimizados

Os resultados das simulacdes 31, 32 e 33 serdo confrontados contra os resultados da
simulagdo 01. As simulacdes 34 e 35 serdo, respectivamente, comparadas com as simulagdes

02 e 03. O vetor de controle utilizado nas simulagdes 31 a 35 esta descrito na Tabela 5-38.

Simulacio Vetor de controle

3 Estimativa inicial do problema gerado aleatoriamente. Este vetor de controle fere
1
um ou mais vinculos do problema.

Estimativa inicial do problema calibrado apds algumas simulagdes com a
32 estimativa inicial da simulacdo 31. Este vetor de controle ndo fere nenhum dos

vinculos do problema.

A deflexdo do profundor assume um valor constante e diferente de zero em uma
33343 velocidade proxima da Vr. Este vetor de controle nao fere nenhum vinculo, e ¢ o

e35
’ que apresenta o melhor desempenho usando este tipo de controle com a fun¢do

objetivo 01, 02 e 03, respectivamente.

Tabela 5-38 — Simulacées com vetor de controle nao otimizados

76




Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
31 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
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Figura 5-31 — Graficos da simulacdo niimero 31
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1076,60 142,59 285,39 1504,58
Ve (m/s) Vior (m/s) Vis (m/s) Vg (m/s)
70,47 74,14 78,92 63,12
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
28,41 1,97 3,72 34,10
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 992,33 6.38 Sim (Gt > 9.5)

Tabela 5-39 — Dados da simula¢ao numero 31

77




Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves

Freitas, F.G.R.

Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
32 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
T 5 : : 15 :
E & 10f---eemeeeeee i poeeeseeaeees befreneaeeneo]
3 oo |
A ; ; Y S e (AR SPR—
E 45 i : : i 0 : : :
0 0 40 il a0 100 a 500 1000 1500 2000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagem(m)
@ 10 . T T ’g‘ 4 1 ! T T
R e e 21 WSS S B B
N : o
i : ] S rerreres e RN IR—
] SRS S I A : o
U O WO O E e R e
< i : : . i : :
0 Pl 40 il 1 A a0 K0 100
. Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
10 : : 10w .
| [ S SO O S
E : g 800
- Y | 1] SRS SOOPSSSRSSON SRR SO
S
% \ » e e
5 i ! 1] ey S SR
E 5 i i i i § 0 1 1 i
= 0 Pl 40 i a0 100 a 500 1000 1500 2000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-32 — Graficos da simulacdo niimero 32
Syar (m) S (m) S, (m) Sro (m)
1140,60 150,49 330,85 1621,94
Ve (m/s) Vior (m/s) Vis (m/s) Vg (m/s)
72,18 75,89 81,43 63,08
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
29,31 2,03 4,19 35,53
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 955,42 5,95 Nao

Tabela 5-40 — Dados da simula¢ao numero 32
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
33 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
v 15
o
B
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E E 10 p-mnmnnene- S dooonnnn000 e atet | Y|
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R S R S 5
-g E 5 """"" ToTmessEEss B i B et el e |
g DT T e P
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0 a0 40 B0 80 100 a 500 1000 1500 00 2500
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagem(m)
- 10 T T w 4 T T T T
(] ! 3 I
i | z :
é 8 ____________________________________________ E ---------- % 3 .......... S dooonnnn000 fEroormonaog E .......... -
g : E :
g R S E """"" .E E
by 0 F P | AT AT [
D R LR RO LU R AALRL F :
T I L I
o i o T S R S A -
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2 . . . i Z . | i
qI D 1 1 1 1 :I D 1 I 1
0 a 4 Al ] 100 1 a 4 4] ] 100
— Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
)
@15 I I _ 1500 I
5 i i i i = i i
LT USSR SR OSSO NS O ;
" e S N
% T SO TS SRR N | T L e LT
& s | | | |
&t . 7
% ] U/ SO SRR
- Y O Y T RO Rt SRR 3
% A0 I I I I 0 | 1 | 1
= 0 a0 4 4l a0 100 a 500 1000 1500 000 400

Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)

Figura 5-33 — Graficos da simulacdo niimero 33

Sver (m) Sy (m) S, (m) Sro (m)
1719,50 52,67 230,05 2002,22

Ve (m/s) Vior (m/s) Vis (m/s) Vg (m/s)
85,03 86,00 88,01 63,29

AtVR (S) AtiFfVR (s) AthstLOF (S) AtV35 (s)
36,64 0,61 2,63 39,88

H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1005,10 5,76 Nio

Tabela 5-41 — Graficos da simulacio nimero 33
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
34 20,00 0,00 0,00 56515,00 02
T o— : 15 :
o 1 1 1
5 : : :
§ 2 e
g 2 (I SRS e J ---------- T
a | ' '
A - e
A ! ! EI:Y S s e R A
] R SRR IR e e :
kS ! '
i i |
8 g H H H H 0 ] i ] i
0 ] 10 B0 ] 100 I 500 000 1500 W00 A0
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- 10 T T w b T T
M | | | g . .
g | | | - | | |
o , , & | ,
2 : | T ! l
s SRR R AP oo o L el S et
g | | B | |
= ' ' m | '
i | e - | e
1; 0 : : 32 e
3 - - o | -
=2 , , 3 | ,
7 : : e : . ‘ :
1 3 I I 4 [ I I I I
0 a 4 4] ] 100

0 a 4 Al ] 100

— Walocidade(m/s) Welocidade(m/s)
31 : : 0w . ‘
S S S € e
g L | | poiRT1|Sem— e
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a0 : : “ : : : :
7| S O S L R e
E A0 I I I i @ 0 | ] | ]
| Pl 40 B0 a0 100 a 500 1000 1500 2000 2500
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-34 — Graficos da simulacdo niimero 34
Syar (m) S (m) S, (m) Sio (m)
2131,30 33,99 189,72 2355,01
Ve (m/s) Vior (m/s) Vis (m/s) Vg (m/s)
92,05 92,56 93,94 63,18
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
41,29 0,36 2,03 43,68
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1622,60 8,77 Nao

Tabela 5-42 — Dados da simula¢ao numero 34
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) F. Objetivo
35 20,00 0,00 0,00 56515,00 03
T o— : 15 :
7 R S W | |
| | e I I I N
REsE =
-g : : E 5 """" L B [ L I FEFEREERE
e R — e
E 3 i : : i 0 : : : : i
0 0 40 il a0 100 a K00 1000 1500 000 2500 3000
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s " ! ! ! ! o ! !
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A S S S - R i S -]
1 : : 7 | i
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] - : s e
< i : : i . i : : i
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300 Pl 40 i a0 100 a 500 1000 1800 2000 2500 3000
Walocidade(m/s) Distancia de Decolagerm(m)
Figura 5-35 — Graficos da simulacdo niimero 35
Syer (m) S (m) S, (m) Sro (m)
2331.,40 29,34 183,21 2543,95
Ve (m/s) Vior (m/s) Vis (m/s) Vg (m/s)
95,02 95,43 96,49 63,16
Aty (S) Aty (s) Aty (S) Aty (s)
43,43 0,30 1,91 45,64
H (ft) ROC ( ft/min) dis (%) Restrigoes Violadas
35,00 1869,80 9,84 Nao

Tabela 5-43 — Dados da simula¢ao numero 35
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5.5 Validacao dos resultados

Os métodos Roskam, Torenbeek e Boeing sdo bastante utilizados para calculos
aproximados da distancia de decolagem. O método Torenbeek ¢ mais utilizado em etapas
iniciais do projeto de uma aeronave, pois necessita de um nimero menor de pardmetros para
estimar a distancia de decolagem. O método Roskam exige um nimero de paradmetros maior,
sendo usado quando j& se conhece bem os dados de tragdo e aerodindmicos da aeronave. O
método Boeing baseia-se em estimativas de tracdo, forcas aerodindmicas e dados de ensaio
em voo para o calculo da distancia de decolagem. Entre os métodos citados, o método Boeing
€ 0 que apresenta a maior precisao.

Os métodos citados acima serdo utilizados para validar o modelo da dindmica de
decolagem apresentado neste trabalho. Ou seja, sera calculado a distdncia de decolagem
através dos trés métodos, e em seguida, estes resultados serdo comparados com uma das
simulacdes realizadas. O objetivo deste procedimento ¢ verificar a conformidade dos
resultados do modelo deste trabalho com métodos tradicionalmente utilizados. A simulacao
selecionada para este procedimento ¢ a otimiza¢ao nimero 01. A mesma base de dados desta
simulagdo foi utilizada pelos métodos de calculo aproximados. A comparagdo dos resultados
esta apresentada na Tabela 5-44, e todas as diferengas percentuais sao em relagdo aos dados

da simulacao 01.

SNGR SR SA STO
Simulacao 01 1064,50 m 156,13 m 333,60 m 1554,20 m
1011,20 m 156,10 m 360,38 m 1527,60 m
Roskam
-5,00% -0,01% 8,02% -1,71%
1165,70 m 565,53 m 1731,20 m
Torenbeek
-4,50% 69,52% 11,38%
1058,70 m 156,10 m 332,95 m 1547,80 m
Boeing
-0,54% -0,01% -0,19% -0,41%

Tabela 5-44 — Validacio dos resultados com os métodos Roskam, Torenbeek e Boeing

Os métodos Roskam e Boeing apresentaram uma pequena divergéncia percentual (1,71%
e 0,41%, respectivamente) em relacdo a simulacdo 01, e como ja esperado, o método

Torenbeek divergiu bastante dos resultados (11,38%). Os dados da Tabela 5-44 confirmam,

82




Otimizagdo do Desempenho em Decolagem de Aeronaves Freitas, F.G.R.

como esperado, a coeréncia dos resultados do modelo usado neste trabalho. Para maiores
esclarecimentos sobre os métodos Roskam, Torenbeek e Boeing consultar os apéndices deste

trabalho.
5.6 Comparagdo dos resultados

Nas secoes 5.4 e 5.5 foram apresentadas as simulagdes otimizadas e nao otimizadas,
respectivamente, deste trabalho. A andlise das simulagcdes ndo otimizadas permite que seja
verificado o ganho real proporcionado pelo algoritmo de otimiza¢do. Nas simulagdes
otimizadas, o efeito de varidveis como a deflexao dos flaps, o peso da aeronave, a temperatura
e a altitude, pode ser avaliado no desempenho de decolagem. O uso de fungdes objetivo
diferentes demonstra a versatilidade do algoritmo em permitir que o usudrio possa optar pelo
desempenho de decolagem que melhor convier para o problema. Nas otimizagdes onde o
angulo de incidéncia asa fuselagem ¢ parametro a otimizar, pode-se avaliar o impacto que
pequenas mudangas na geometria da aecronave podem proporcionar no desempenho.

No intuito de facilitar a compreensdo do exposto acima, as Figura 5-36 a Figura 5-45
apresentam um conjunto de comparagdes, onde pode melhor ser avaliado o desempenho da
acronave em cada situacdo especifica. Nestas figuras podem ser avaliados dados de
desempenho entre as simulagdes, e analises graficas da deflexdo do profundor x velocidade,
da altura x distancia de decolagem (trajetoria de voo) e da razdo de subida x distancia de

decolagem. A Tabela 5-45 apresenta um resumo contendo o que ¢ comparado em cada figura.

Figura Descricao da Comparacio

Figura 5-36 | Solucdes otimizadas e vetores de controle iniciais do problema.

Figura 5-37 | Solugdes otimizadas e vetores de controle constantes para a fungao objetivo 01

Figura 5-38 | Solugdes otimizadas e vetores de controle constantes para a fungao objetivo 02

Figura 5-39 | Solucdes otimizadas e vetores de controle constantes para a funcao objetivo 03

Figura 5-40 | Solu¢des otimizadas para as fungdes objetivo descritas.

Figura 5-41 | Solugdes otimizadas para deflexdes de flaps variadas.

Figura 5-42 | Solucdes otimizadas para diversos pesos de decolagem.

Figura 5-43 | Solugdes otimizadas para diferentes temperaturas (47S4).

Figura 5-44 | Solugdes otimizadas para altitudes distintas.

Figura 5-45 | Solucdes otimizadas com e sem o angulo de incidéncia otimizado.

Tabela 5-45 — Descriciao das comparacdes presentes nas Figuras 5-36 a 5-45
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Simulagdo Flap ()

Altitude (m)

Massa (kg)

F. Objetivo

01,31e32 20,00

0,00

56515,00

01

Slmulag:ao 32 (estlmatlva 1mc1al)

Deflexao do Profundor(graus)

0 m 20 30 40 50 70 a0 90
Yelocidade(m/s)
o s B e e Ay S e -
= Slmulag:ao 01 (otlmlzado) . :
g ___S_l_r_!!_l_l_l_agﬁg_é_l__(e_s_t_l_r_!!a_t_!ya_!n__l_ﬁ!a_l_:__f?_r_e_y_l_l_l__c_!l_l_q_s_) ________________ A— i
Simulacao 32 (estimativa inicial) ' ! |
0 I I I I I I I i
0 20 400 B0 800 1000 1200 1400 1600 1800
Distancia de Decolagern(m)
10 : :
= i i
E BDD_J ______________________________________________________ _
2 mm _Sunulagao 01 (otlmlzado) _____________________________________________________________________________ ]
=
@ ol Simulacio 31 (estimativa inicial — feré Vlnculos)
§ Slmulagao 32 (estlmauva 1n1c1al) :
L S ST S T R ——— -
o i i
o | | | | |
0 m 400 B0 800 1000 1600

Distancia de Decolagem(m)

Figura 5-36 — Graficos das otimizacdes niumero 01, 31 e 32

Simulacdo 01 Simulacdo 31 Simulacdo 32 Diﬁ‘.(%) 0le32
Sro (m) Sro (m) Sro (m) Sro (%)
1554,23 1504,58 1621,94 -4,17
Ve (m/s) Ve (mls) Ve (m/s) Ve (%)

70,12 70,47 72,18 -2,85
A, (s) At (s) At (s) A, (%)
34,71 34,10 35,53 -2,30

ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)

900,82 992,33 955,42 -5,71

Tabela 5-46 — Comparacao entre as otimizacoes niumero 01, 31 e 32
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) | F. Objetivo
01 e33 20,00 0,00 0,00 56515,00 01
s | | | | | |
E ] - Slmulag:ao 91 (atlmlzada) .............................. .......
o Slmulagao 33 (padrao) 5 I 3
L e e s Sl H i St R 7
§ 15 I I I I | | |
0 10 0 0 10 0 70 80 a0
Yelocidade(m/s)
15 ‘
L e ------------------------ -
7 Slmula(;ao 01 (otlmlzado) 3
P I Siimulacio 33 (PAAAO). . b 1
D : : : ;
0 50 1000 1500 200 2500
Distancia de Decolagern(m)
151 . ! !
; I I | ‘
Rl e N — -
£ Slmulagao 01 (otlmlzado) ! 1
n - Slmulagao 33 (padrao) ;
S 0 | i i
0 500 1000 1500 2600

Distancia de Decolagem(m)

Figura 5-37 — Graficos das otimizacées niumero 01 e 33
Simulacdo 01 Simulacdo 33 Diﬁ‘.(%) 01 e 33
Sto (m) Sro (m) Sto (%)
1554,23 2002,22 -22,37
Ve (m/s) Ve (mls) Ve (%)
70,12 85,03 -17,53
A, (s) At (s) A, (%)
34,71 39,88 -12,96
ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)
900,82 1005,10 -10,37
Tabela 5-47 — Comparacao entre as otimiza¢oes niimero 01 e 33
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Flap ()

Simulag¢do

Altitude (m) AISA ()

Massa (kg) | F. Objetivo

02 ¢34 20,00

0,00 0,00

56515,00 02

Simulagio 01 (otimizado)

S I A Slmulacao34(padr30) ___________ i

Deflexao do Profundor(graus)

10 | Kl 40 a0 il g0 90 100
Yelocidade(m/s)
15
L S A e T .
7 Slmula(;ao 01 (otlmlzado) 3
3 1
% el S_l_!_l_l_l_l__l_aas_ag_?i‘l__(p,ap-_l_r_aq)______________,____________ SR R S i
] | | | |
I 500 1000 1500 2000 2500
Distancia de Decolagem(m)
2000 T T
o] S S SO SR SO SR A .

Razao de Subidaift/min)

)

I e P IS, .

i

=

=
T
1
H
1

1000 1500
Distancia de Decolagem(m)

2500

Figura 5-38 — Graficos das otimizacdes niimero 02 e 34

Simulagdo 02 Simulacdo 34 Diﬁ”.(%) 02 e 34
Sro (m) Sro (m) Sto (%)
1809,05 2355,01 -23,18
Ve (m/s) Ve (mls) Ve (%)

80,80 92,05 -12,22
A, (s) A, (s) AL, (%)
37,69 43,68 -13,71

ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)

1598,10 1622,60 -1,50

Tabela 5-48 — Comparacao entre as otimiza¢oes niimero 02 e 34
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Simulagdo Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) | F. Objetivo
03 e 35 20,00 0,00 0,00 56515,00 03
% ol.....i . Simulagdo 03 (ofimizado) : i | N\ | L
5 ? Slinulagao 35 (phdrao)' 1: i
: | | | | | | | | |
© " 10 0 1 10 A0 i 0 e a0 100
Yelocidade(m/s)
E | |
L e S ----------------------------------------- -
= Slmula(;ao 63 (otlmlzado) ;
P I ,S_!m_ulagag_??_i_(paﬂ_r_aq)_,_________________ R SR S, 1
D : : : : :
0 500 1000 1500 2000 25010 3000
Distancia de Decolagem(m)
_m !
: : : i : :
L [ o .
N Simulagio 03 (otimizado) | I I ]
v Simulacio 35 (padrao) : :
5y SRS OO OO OSSNSO S OO —— -
& 0 i i |
0 00 1000 1600 3000

Distancia de Decolagem(m)

Figura 5-39 — Graficos das otimizacdes nimero 03 e 35

Simulagdao 03 Simulacdo 35 Diﬂ.(%) 03 e 35
Sto (m) Sro (m) Sto (%)
1962,63 2543,95 -22,85
Ve (m/s) Ve (mls) Ve (%)

84,39 95,02 -11,18
A, (s) A, (s) A, (%)
39,43 45,64 -13,60

ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)

1879,00 1869,80 0,49

Tabela 5-49 — Comparacao entre as otimiza¢oes niimero 03 e 33
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Simulag¢do

Flap ()

Altitude (m)

AISA ()

Massa (kg)

F. Objetivo

01,02 ¢ 03

20,00

0,00

0,00

56515,00

01,02 ¢ 03

i
D s o W, L U S B S -
5 Slmulaqao 01 (FO 01)
8 b  Simuld¢ao 02 (FO02); i 4 el LN ]
E Slmulag:ao 03 (FO 03) 5
E 0 | | | | i i i
0 10 20 El 40 50 B0 70 a0
Yelocidade(m/s)
15 !
L . _
= Slmulaqao 01 (FO 01)
2 | . iSimulagio02(FOO2) | i i/ G [i /. i
'Simulacao 03 (FO 03)
] | | | | | |
0 200 41 600 800 1000 1200 1400 1500 2000
Distancia de Decolagem(m)
_am ‘ T ! T
; | |
e 1 S s A S -
S gl Simuldgio OL(FOO1) & & & /) ]
v :Simulacao 02:(FO 02) , :
E B | -eeeeeee- S EMulaed0-03:(FQ.03) oo
. | | | | | |
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1500 2000

Distancia de Decolagem(m)

Figura 5-40 — Graficos das otimizacdes numero 01, 02 e 03

Simulacdo 01 Simulacdo 02 Simulacdo 03 Diﬁ’.(%) 01 e 03
Sro (m) Sro (m) Sro (m) Sro (%)
1554,23 1809,05 1962,63 26,27
Ve (m/s) Ve (m/s) Ve (m/s) Ve (%)

70,12 80,80 84,39 20,35
At (s) At (s) At (s) At (%)
34,71 37,69 39,43 13,59

ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)

900,82 1598,10 1879,00 108,58

Tabela 5-50 — Comparacio entre as otimizagoes niumero 01, 02 e 03
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Simulacdo

Flap () Altitude (m) | AISA () Massa (kg) | F. Objetivo

01,04 ¢ 07

20,12¢7 0,00 0,00 56515,00 01

.............

Deflexao do Profundor{graus)
: o

] I Slmulag:ao 04 (Flap ]2") ................................................................... i
Slmulaqao 07, (Flap 07") ! : ‘ .
] ] ] | ]
10 20 30 40 ] & ] ] a0 10
Yelocidade(m/s)

Alturalm)

5l A A A A ) A i
: .

iSlmulag:ao 01 '(Flap 20")
:Simulacio 04:(Flap 12°)

:Simulagio 07;(Flap 07°)

1500

200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Distancia de Decolagern(m)

[}
=
=

Razao de Subidalft/min}

—_

1000 -

I e e e e o e e e B e e e S Iy e o Dl e e e e i S e e S e —

Slmulag:ao 01 '(Flap 20")
:Simulacao 04:(Flap 12°)

:Simulacao 07 (Flap 07°)

=

200 400 B00 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Distancia de Decolagern(m)

Figura 5-41 — Graficos das otimiza¢oes numero 01, 04 e 07

Simulacdo 01 Simulacdo 04 Simulacdo 07 Diﬁ’.(%) 0le 07
Sro (m) Sto (m) Sto (m) Sro (%)
1554,23 178291 1990,80 28,08
Ve (m/s) Ve (m/s) Va (m/s) Vr (%)

70,12 76,43 81,28 15,91
A, (s) A, (s) A, (s) Ay, (%)
34,71 37,16 39,32 13,28

ROC (ﬁ/min) ROC (ﬁ/min) ROC (ﬁ/min) ROC (%)

900,82 1010,00 1005,30 11,59

Tabela 5-51 — Comparacio entre as otimizacoes numero 01, 04 e 07
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Simulagdo Flap () Altitude (m) | AISA () Massa (kg) | F. Objetivo
56515, 48815
01,10e 13 20,00 0,00 0,00 41110 01

_________________________________________________________________________________________________________________________________

Slmulacao 10 (M 48815 kg)
5 1mulagao 13 (M ..... 4111(1 kg)

Deflexao do Profundor(graus)

1600

0 S =
0 | | | | i i i i
a 40 50 B0 70 a0 a0
Yelocidade(m/s)
18 ! . .
B [N N U R VI S———
= Slmulag:ao 01 (M 56515 kg) ; ;
2| Simulacio 10 (M=48815kg) i / & 1 1
Slmulzllcao 13 (M 411}0 kg) 5
' S B a
a 200 400 GO0 800 1000 1200 1400
Distancia de Decolagem(m)
1500 T T T
L e D e R —

[hs]
=
D

Razao de Subidaift/min)

Slmulagao 01 (M 56515 kg)
Slmulagao 10 (M 48815 kg)

0 00 400 500 800 1000 1600
Distancia de Decolagem(m)
Figura 5-42 — Graficos das otimizacées niumero 01, 10 e 13
Simulacdo 01 Simulacdo 10 Simulacdo 13 Diﬁ”.(%) 0l e 13
Sro (m) Sro (m) Sro (m) Sro (%)
1554,23 1188,69 864,21 -44.39
Ve (m/s) Ve (mls) Ve (m/s) Ve (%)
70,12 66,85 60,79 -13,30
At (s) At (s) At (s) At (%)
34,71 27,87 21,54 -37,94
ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)
900,82 960,13 1068,70 18,63

Tabela 5-52 — Comparacao entre as otimiza¢oes nimero 01, 10 e 13
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Simulagado Flap ( ) Altitude (m) AISA () Massa (kg) | F. Objetivo
01,16e19 20,00 0,00 0,15¢30 56515,00 01
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|| N E— S 4
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Figura 5-43 — Graficos das otimizacées nimero 01, 16 e 19

Simulacdo 01 Simulacdo 16 Simulacdo 19 Diﬁ”.(%) 0lel9
Sro (m) Sro (m) Sro (m) Sro (%)
1554,23 1631,56 1971,03 26,81
Ve (m/s) Ve (mls) Ve (m/s) Ve (%)

70,12 72,81 75,62 7,84
A, (s) Ay, (s) A, (s) AL, (%)
34,71 35,56 42,00 21,00

ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)

900,82 945,02 941,45 4,51

Tabela 5-53 — Comparacao entre as otimizacoes nimero 01, 16 e 19
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Simulagado Flap () Altitude (m) AISA () Massa (kg) | F. Objetivo
0, 1000 e
01,22e25 20,00 2000 0,00 56515,00 01

i
SN SN = S AU e S SO S i
% 0 : T . o s S 7
Y IS R Simula¢ia 01 (mivel domar) & 1 w1 ]
= " Simulacag 22 (H = 1000 m) j
| I I Simulacio 25 (H=2000m) | T |
T | | | | | | | |
5 Ty 10 0 n i ] ] 70 8 a0
Yelocidade(m/s)
18
e . —— —— -
7 Simula¢io 01 (nivel:do mar) ‘
3 Simulacdo 22 (H=1000m) _ /: /e i
Simulagéo 25 (H = 2000 m) : :
] | |
0 500 1000 100 20 2500
Distancia de Decolagern(m)
__10m0 . ! !
E e ] ST S O SRNS  SSUURY USRNSSR S |
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& oyl Simulacie 01 (niveldomar) /7~ [ i
= Simulacao 22 (H= 1000 m) 3
E Ao Simulac¢de 25 (H="2000m) ~—/ y i
| | |
g 510 1000 1500 2 2500

Distancia de Decolagern(m)

Figura 5-44 — Graficos das otimiza¢oes numero 01, 22 e 25

Simulacdo 01 Simulacdo 22 Simulacdo 25 Diﬁ’.(%) 0l e 25
Sro (m) Sto (m) Sto (m) Sro (%)
1554,23 1829,72 2249,38 44,72
Ve (m/s) Ve (m/s) Va (m/s) Vr (%)

70,12 74,21 80,65 15,01
A, (s) A, (s) A, (s) Ay, (%)
34,71 39,22 45,72 31,71

ROC (ﬁ/min) ROC (ﬁ/min) ROC (ﬁ/min) ROC (%)

900,82 919,12 980,72 8,86

Tabela 5-54 — Comparacio entre as otimizacdes niimero 01, 22 e 25
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Simulag¢do Flap ( )

Altitude (m) AISA ()

Massa (kg) | F. Objetivo

01 e 28 20,00

0,00 0,00

56515,00 01

Deflexao do Profundor(graus)

0 10 0 0 40 50 il 70 80 90
Yelocidade(m/s)
15 !
E 10 e e e e e e I
= Slmulagao 01 (a. 0°)
I . S !_l_l_l_l_l_l_as,a_o__%_S__(_q_n _____ 9__6_4_?_)_ __________________________________________________________________ i
0 i | | i |
I 200 400 B00 800 1000
Distancia de Decolagem(m)
_ oo i ! I ! .
L Tl K ililt  ii - .
z 11| A Rt SO0 SUOUUUUUUUUUOE SUUUUUUUUEE S S S A— .
& m_.._________...J..S_l_!_‘_‘_‘_!_l?i‘.ﬁ‘f‘.?__(_)__l__.(.‘lﬁ _____ 0% i
; Slmulag:ao 28 (Oh 0,64°):
L] T TRt S AT s -
L. | | | | | | |
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600
Distancia de Decolagem(m)
Figura 5-45 — Gréaficos das otimizacdoes niimero 01 e 28
Simulacdo 01 Simulagdo 28 Diﬂ.(%) 0l e 28
Sto (m) Sro (m) Sto (%)
1554,23 1549,88 -0,27
Ve (m/s) Ve (m/s) Ve (%)
70,12 70,43 0,44
A, (s) A, (s) A, (%)
34,71 34,64 -0,20
ROC ( ft/min) ROC ( ft/min) ROC (%)
900,82 927,72 2,98

Tabela 5-55 — Comparacao entre as otimiza¢oes niimero 01 e 28
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5.7 Discussao dos resultados

Na secdo 4.8, sdo apresentadas as principais varidveis que influenciam a distancia de
decolagem e seus efeitos no desempenho da aeronave. As se¢des 5.3, 5.4 e 5.6 apresentam
simulagdes onde estas varidveis assumem valores diversos. O respectivo efeito destas
variaveis no desempenho de decolagem da aeronave sdo apresentados em forma de tabelas e
gréficos.

Na Figura 5-36 e Tabela 5-46 ¢ apresentado o desempenho do algoritmo em otimizar uma
estimativa inicial qualquer, mesmo que este viole as restrigdes do problema. Como discutido
na secao 5.2, a varidvel que viola as restricdes (neste caso, o angulo de ataque maximo) ¢
incluida na funcdo objetivo, sendo retirada desta quando for obtido um vetor de controle que
ndo viole mais os vinculos. Este vetor de controle semi-otimizado servira de estimativa inicial
para a otimiza¢do. Ainda discutido na secdo 5.2, a técnica da continuagcdo ¢ bastante
empregada na busca de um vetor de controle 6timo. Na comparagao entre o vetor de controle
semi-otimizado (simulagdo 32) e o vetor de controle 6timo (simulagao 01) houve uma
diminuicdo de 4,17% na distancia de decolagem, enquanto que a razdo de subida diminui
5,71%. A comparacao busca avaliar o desempenho e qualidade do algoritmo em encontrar a
solucao otima do problema.

Na Figura 5-37 e Tabela 5-47 ¢ mostrado o ganho proporcionado no desempenho de
decolagem pela otimizacdo em relacdo a uma decolagem padrao. Decolagem padrdo consiste
no procedimento de selecionar-se uma velocidade de rotagdo, e defletir o profundor a um
valor pré-determinado apenas no momento que esta velocidade for atingida. Para um conjunto
de velocidades de rotagdo e deflexdes do profundor, foi escolhida a combinacdo que
apresentou o melhor desempenho de decolagem cumprindo todos os vinculos do problema.
Comparando o vetor de controle otimizado (simulagdo 01) com a decolagem padrao
(simulagdo 31), a velocidade de rotagdo foi reduzida em 17,53%, o que determinou a
diminuicdo expressiva na distancia de decolagem em 22,37%. Estes dados sdo obtidos
tomando como base a fungdo objetivo 01. Esta comparagdo tenta demonstrar o efetivo ganho
no desempenho de decolagem com o algoritmo de otimizagao.

Na Figura 5-38 e Tabela 5-48 ¢ mostrado o mesmo ganho obtido demonstrado no
paragrafo anterior, mas tomando como base a funcao objetivo 02. Na comparacao (simulagdes
02 e 34), a velocidade de rotacdo foi reduzida em 12,22%, e a distancia de decolagem

diminuiu 23,18%. Ja na Figura 5-39 e Tabela 5-49, ¢ tomado como base a fun¢o objetivo 03.
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Novamente, a velocidade de rotagdo caiu em 11,18%, e a distancia de decolagem recuou
22,85%.

Na Figura 5-40 e Tabela 5-50 ¢ avaliado o efeito de cada fun¢do objetivo no desempenho
de decolagem da aeronave. A funcdo objetivo ¢ composta por dois termos, o primeiro ¢ a
distancia de decolagem, e o segundo ¢ a razdo de subida, a qual serve como fator de
penalizagdo. O fator de penalizacdao pode ter um efeito maior ou menor na fungao objetivo de
acordo com o valor arbitrado para a constante de penalizagdo K. Os resultados mostram que
para um fator da constante de penalizagdo maior (fungdo objetivo prioriza a razdo de subida),
a velocidade de rotacdo aumenta, e a deflexdo do profundor ¢ bem mais acentuada.
Comparando os resultados entre a fungdo objetivo 01 (simulagdo 01) e a fungdo objetivo 03
(simulagao 03), a velocidade de rotagao sofre um incremento de 20,35%, a distancia de
decolagem ¢ aumentada de 26,27%, e a razdo de subida de subida ¢ acrescida em 108,58%.
Esta comparacdo visa demonstrar o efeito que o piloto pode exercer sobre a velocidade de
rotacdo com o objetivo de alcancgar razdes de subidas superiores.

Na Figura 5-41 e Tabela 5-51 ¢ avaliado o efeito da deflexdo do flap selecionado no
desempenho de decolagem da aeronave. Deflexdes de flap maiores diminuem a distancia de
decolagem, mas em contrapartida ha uma reducdo significativa da razdo de subida da
aeronave devido ao acréscimo de arrasto. Geralmente, deflexdes superiores do flap sdo
aplicadas apenas em aeroportos que apresentam pista de decolagem cujo comprimento ¢
curto. Comparando os desempenhos para uma decolagem com flap 20 (simulagdo 01) e flap
07 (simulagdo 07), a distancia de decolagem para o flap menor é aumentada em 28,08%. Em
contrapartida, devido a o arrasto ser menor para o flap menor, a razado de subida aumenta em
11,59%. Esta comparacdo tem por objetivo verificar a influéncia da deflexdo do flap no
compromisso entre a distancia de decolagem e a razdo de subida da aeronave.

Na Figura 5-42 e Tabela 5-52 ¢ avaliado o efeito do peso da aeronave no desempenho de
decolagem. Quanto maior ¢ a massa da aeronave, maior sera a for¢a de sustentacdo necessaria
para que a aeronave descole do solo. Como as for¢as aerodindmicas sdo proporcionais ao
quadrado da velocidade, a aeronave s6 conseguira sair do solo em uma velocidade superior a
praticada com o peso menor. Comparados os dados entre uma decolagem com massa de
56515 kg (simulagdo 01) e uma de 41110 kg (simulagdo 13), percebe-se que a deflexdo do
profundor ¢ bem mais acentuada para o caso de massa menor. Isto implicard numa velocidade
de rotagdo reduzida em 13,30%, e claro, uma distancia de decolagem menor da ordem de

44,39%. A redugdo do peso entre as simulagdes ¢ da ordem de 27,25%. Esta comparagdo visa
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discutir a influéncia do aumento do peso da aeronave, € o0 seu respectivo impacto no
desempenho de decolagem.

Na Figura 5-43 e Tabela 5-53 ¢ avaliado o efeito da temperatura ambiente, em termos de
AISA, sobre o desempenho de decolagem da aeronave. O aumento de temperatura provoca
uma expansao dos gases que compdem a atmosfera, e isto acaba acarretando em uma redugao
da densidade atmosférica. Como a forca de sustentagdo ¢ proporcional a densidade
atmosférica, a velocidade necessaria para a aeronave descolar do solo, para um mesmo peso
de decolagem, sera maior para o caso de temperatura superior. O aumento de temperatura
também reduz a eficiéncia dos motores aeronauticos, disponibilizando uma tragdo inferior ao
caso com temperatura menor. Comparando uma decolagem ISA+0°C (simulacao 01) contra
uma /SA+30°C pode-se averiguar a reducdo do desempenho da aeronave com o incremento de
temperatura. A distancia de decolagem ¢ aumentada em 26,81%, enquanto a velocidade de
rotagdo aumenta 7,84%. Esta comparagdo tem por objetivo apresentar o quanto € penalizado o
desempenho de decolagem para os casos de temperatura superior.

Na Figura 5-44 e Tabela 5-54 ¢ avaliado o efeito da altitude do aeroporto no desempenho
de decolagem. A altitude apresenta um efeito semelhante ao da temperatura. Em altitudes
maiores, o ar ¢ mais rarefeito, ¢ como conseqiiéncia a densidade atmosférica ¢ menor. O
aumento de altitude também diminui o rendimento dos motores aeronauticos, e resultado disto
¢ uma tragdo inferior quando comparada com a tragdo em altitudes menores. Confrontando as
otimizagdes com altitudes ao nivel do mar (simulacdo 01) e 2000 m (simulacdo 25), a
distancia de decolagem ¢ penalizada em 44,72%, enquanto a velocidade de rotagdo aumenta
em 15,01%. A comparagdo visa demonstrar o significativo efeito causado pela altitude no
desempenho de decolagem.

Na Figura 5-45 e Tabela 5-55 ¢ avaliado o efeito do angulo de incidéncia asa fuselagem
sobre o desempenho de decolagem. O angulo de incidéncia asa fuselagem em quase toda a
totalidade das simulagdes ¢ mantido igual a zero. Nas simulagdes 28, 29 e 30, este parametro
¢ posto como variavel a otimizar. Um angulo de incidéncia asa fuselagem positivo ird gerar
um coeficiente de sustentacdo superior durante a corrida de decolagem, mas em contrapartida
ira gerar um coeficiente de arrasto também superior. O valor otimizado devera atender a este
compromisso entre sustentagdo e arrasto. Na simulagcdo 28, o angulo de incidéncia asa
fuselagem obtido pela otimiza¢do ¢ igual a 0,64°. Comparando esta simulagdo com a
simulacdo 01, a distdncia de decolagem ficou praticamente inalterada, mas houve um aumento
no desempenho da razdo de subida em 2,98%. Esta comparagdo visa verificar o impacto que

pequenas mudangas na geometria da acronave podem causar no desempenho de decolagem.
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A secdo 5.5 mostra o céalculo da distancia de decolagem através de métodos aproximados.
Este procedimento validou o modelo dinamico utilizado neste trabalho, ja que as diferengas
no calculo da distancia de decolagem contra os métodos Boeing e Roskam foram de 0,41% e
1,71%, respectivamente.

A deflex@o do profundor, utilizada como parametro a otimizar, respondeu bem a todos os
estimulos quanto a fungdes objetivos diferentes, e combinagdes diversas entre deflexdes de
flaps, pesos de decolagem, temperaturas e altitudes de aeroportos. As comparagdes com uma
decolagem do tipo padrio, proporcionaram um ganho no desempenho de decolagem da ordem
de 20% (distancia de decolagem). A deflexdo do profundor, na maioria dos casos, assumiu um
valor aproximadamente constante e proximo de zero durante os primeiros instantes da
decolagem, assumindo uma deflexdo mais acentuada em velocidades proximas da velocidade
de rotagdo. Fato plenamente aceitavel, j4 que o profundor s6 ¢ plenamente eficiente nos
momentos anteriores a aeronave girar em torno dos trens de pouso principais (arrasto e
sustentagdo sao funcdes do quadrado da velocidade).

Finalizando, esta otimizagdo permite ao usudrio obter o controle 6timo da deflexdo do
profundor para diversas configuragdes da aeronave e do ambiente, podendo este escolher os

niveis de desempenho de decolagem desejados através da formulagdo da fungao objetivo.
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6. Conclusoes

O algoritmo de otimizagdo de desempenho de decolagem foi amplamente testado.
Intmeras otimizagdes foram realizadas envolvendo mudangas nos principais dados de entrada
do software. Estas simulagdes permitiram verificar a robustez do software e a coeréncia dos
resultados, além de ter proporcionado a eliminagdo de alguns erros existentes nas fases de
desenvolvimento. As simula¢des também objetivaram comprovar a eficicia da otimizagao.
Resultados de decolagens realizadas a partir da forma convencional demonstraram que a
decolagem otimizada reduz em aproximadamente 20% a distancia de decolagem.

As simulagdes de fungdes objetivo modificadas através do fator de penalizagdo
demonstraram a versatilidade do software em obter resultados 6timos para objetivos diversos.
Otimizacdes entre fungdes objetivos de escopo antagdnico chegaram a apresentar uma
diferenca na razdo de subida da ordem de 100%. Resultados entre o desempenho avaliado
entre vetores de controle otimizado e semi-otimizado registraram um ganho na distancia de
decolagem de aproximadamente 5%. Solugdes semi-otimizadas eram obtidas a partir de
vetores de controle iniciais que violavam uma ou mais restricdes do problema.

A otimizacao do angulo de incidéncia asa fuselagem mostrou um pequeno ganho no
desempenho da aeronave (cerca de 3% na razdo de subida). Trabalhos futuros poderiam
otimizar o angulo de incidéncia do motor, a deflexdo do flap, a deflexdo do slat, ou outro
parametro geométrico qualquer da aeronave.

O vetor de controle da otimizagdo ¢ parametrizado por uma razao de polinomios de grau
dois. Apesar deste ndo ser o 6timo, a parametrizagdo escolhida gerou resultados dentro dos
objetivos. Trabalhos futuros visam testar novos tipos de parametrizagdo (trigonométricas,
logaritmicas e exponenciais), ja que a partir dos resultados obtidos pode-se estimar melhor o
comportamento do profundor.

Trabalhos futuros podem incluir a dindmica do trem de pouso nas equacdes que modelam
a aeronave. O trem de pouso deve ser tratado como um sistema massa-mola amortecedor, o
que permite que a aecronave tenha deslocamentos no eixo Z enquanto os pneus ainda tocam o
solo.

As simulagdes presentes neste trabalho contemplam apenas casos de decolagem bi-motor.
Trabalhos futuros podem aperfei¢oar o algoritmo com um modelo e com restricdes que

viabilizem a otimizagdo de decolagens mono-motor.
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Os resultados sao considerados sub-6timos, pois nao foi utilizada nenhuma estratégia de
globalizacdo pelo algoritmo de otimizagdo (métodos baseados em gradientes e hessianos). A
solugdo ¢ dita sub-6tima também devido a fun¢do paramétrica utilizada ndo representar
fielmente o comportamento do profundor.

A otimizacdo da distdncia de decolagem da aeronave CJI permite aumentar o leque de
aeroportos no qual esta ¢ capaz de operar. Isto significa maior flexibilidade e agilidade no
atendimento de seus clientes. Num mercado acirrado e disputado como o atual, isto constitui

um diferencial em relag¢do aos concorrentes do setor.

Figura 6-1 — Decolagem do Boeing Business Jet (BBJ)
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8. Apéndices

8.1 Estimativa da sustentacdo do perfil da asa

O programa X-foil foi utilizado para obter os dados necessarios dos perfis existentes ao
longo da envergadura da asa do CJI. Esta ¢ composta de trés perfis distintos. O primeiro
localizado na regido da raiz, o segundo na regido da quebra, e o terceiro na regido da ponta da

asa. Os dados obtidos pelo programa X-foil sao descritos na Tabela 8-1.

Dados do perfil obtidos do Programa X-foil

Angulo de ataque do perfil para coeficiente de sustentacio nulo.

Coeficiente de sustentagdo do perfil para angulo de ataque nulo.

Derivada primeira do coeficiente de sustentagdo em relagdo ao angulo de ataque

do perfil.

Angulo de ataque méaximo que define a regido na qual a variacdo do coeficiente

de sustentacdo com o dngulo de ataque do perfil ¢ linear.

Angulo de ataque do perfil para coeficiente de sustentagio méaximo.

Coeficiente de sustentagdo maximo do perfil.

Tabela 8-1 — Variaveis do perfil calculadas pelo software X-foil

Os dados apresentados na Tabela 8-2 apresentam os resultados gerados pelo programa X-

foil para os perfis da raiz, quebra e ponta da asa.
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acL max

CL max

Tabela 8-2 — Resultados obtidos para as variaveis do perfil calculados pelo X-foil

As Figura 8-1, Figura 8-2 e Figura 8-3 apresentam os gréaficos de distribuicao de pressao

obtidos para cada perfil através do programa X-foil.

-2.0 Kol PERFIL NA BALZ DA ASA
. Il'-.:.. Re = 5.000-10°
B Ii a = 0.00007
.5 €, = 0.582]
C. Ir Cy = -0,0330
1"' | .l Cyp = 0.00747
=1.0 | ""‘-__ L/D = 91,37
M- = 9.00
-0.% - R :
o —— = il =¥ = ;
- _-x-- __.,—-'_'_ e —
=]
0.5 .
r;.
ol 0
— - -_\_“___\——
__-\_-‘-‘—‘-—‘h-\-\-‘u‘r_}‘__
— __. e S _

Figura 8-1 - Distribuicfo de pressiao ao longo do perfil da raiz da asa.
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-2.0 e PERFIL HA QUEBRA DA ASA
Re S.D0D=10%
~ it 0.oooo®
1.5 C. = 0.4553
C : Cy = -0.0832
p $ Cg - 0.00822
-1.01 1\ /o= 7318
N, = 9.00
0.5 R .
------ e
i TR,
S - T T, T,
[_]I I_' " e - P 'l - - & - —
o S Y e
’ — R
T —_—i
0.5 ;
|
1.3
o TTTT——
— _‘_u-"':h.-_- T )
e — _ e — - i ——
Figura 8-2 - Distribuicfo de pressiao ao longo do perfil da quebra da asa
2.0 yxpouL PERFIL HA PONTA DA ASA
1% 6,
Re = 5.000=10°
a = 0.DooD*
[ =
"1 C, = 0.2366
_'. I'I" = =[], [EUy
a Cp = 0.00369
=1.01 o= 6Y.10
N_, = 9.00
-0.51
. I T a——
0.0 ———————
f A =
0.9
.04 |
q al _..__"___l"k.:.._-_____—__

Figura 8-3 - Distribuicio de pressiao ao longo do perfil da ponta da asa
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O incremento no coeficiente de sustentacdo do perfil devido aos flaps (Ac,) depende do

tipo de flap. No CJI o flap ¢ dividido em duas se¢des (painéis), sendo que o painel externo ¢

do tipo fenda unica e o painel interno (da quebra da asa até a raiz) do tipo dupla fenda.

E Painéis de Slat
@ Painéis de Flape

uuuwuuuuuuuu

Figura 8-4 — Localiza¢ao dos painéis de flaps e slats ao longo da asa

O incremento no coeficiente de sustentacdo do perfil devido a deflexdo de flap de fenda

unica ¢ dado pela expressao [8-1].

AC; gngle = Cia aso r [ 8-1]

Onde:

AC; g = incremento no coeficiente de sustentagdo devido a flaps de fenda unica

as; = parametro efetivo da sustentagdo do aerofdlio
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d =

Deflexao do Flap = 35°

Figura 8-5 — Exemplo do mecanismo do flap de fenda unica

O incremento no coeficiente de sustentacdo do perfil devido a deflexdo de flap de fenda

dupla ¢ dado pela expressao [8-2].

!

y B cte < 82
€l douvie = MCis 11 p MCs 12 B [8-2]

Onde:

AC; ounie = incremento no coeficiente de sustentagdo devido a flaps de fenda dupla
n, = fator para a deflexdo da primeira parte

n, = fator para a deflexdo da segunda parte

G5 p1 = parametro efetivo de sustenta¢do para a deflexdo da primeira parte

Ci5 o = parametro efetivo de sustentagdo para a deflexdo da segunda parte

O incremento no coeficiente de sustentagcdo do perfil devido a deflexdo de slat ¢ dado pela

expressao [8-3].

r
Acl_slat = Cl(s_sév — [ 8-3]

Onde:

Ac, ., = incremento no coeficiente de sutentagdo devido a deflexdo de slats

¢ = pardmetro efetivo de sustentagdo do slat
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oS =

Deflexdo do Flap = 35°15°

Figura 8-6 - Exemplo do mecanismo do flap de fenda dupla

O incremento no coeficiente maximo de sustentacdo do perfil devido a deflexao de flap ¢

dado pela expressao [8-4].

Aclfmaxfﬂap = kl k2 k3 AClﬁmaxfbase [ 8'4]

Onde:

AC; ax 11qp = Madximo incremento no coeficiente de sustentagdo devido aos flaps
k, = fator que leva em consideragdo a corda do aerofdlio flapeado

k, = fator que leva em consideragdo a deflexdo do flap

k, = fator que leva em consideragdo o movimento do flap

AC; ax base = Maximo incremento no coeficiente de sustentagdo devido ao flap de referéncia

O incremento no coeficiente maximo de sustentagdo do perfil devido a deflexdo de slat é

dado pela expressao [8-5].
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A CL max _slat = clrl max nmax 5s ( % ) [ 8'5]

Onde:
Ac, .. .. = mdximo incremento no coeficiente de sustentacdo devido aos slats
Cis max = €ficiéncia tedrica maxima do coeficiente de sustentagdo

Noax = Jator empirico

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na
referéncia [1].
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8.2 Estimativa da sustentacao da asa

O angulo de ataque para coeficiente de sustentacdao nulo da asa pode ser estimado a partir

da expressao [8-6].

aO_wing = aO +(A%jgt [ 8'6]

Onde:

Qg g = angulo de ataque para coeficiente de sustentagdo da asa nulo

(Ao%j = variagdo do dngulo de ataque em fungdo da tor¢do da asa
t

&, = dngulo de torg¢do da asa

A derivada primeira do coeficiente de sustentacdo em relagdo ao angulo de ataque da asa

pode ser calculada da expressao [8-7].

27A
La_wing = A2 5 ¢ ) (A ) 1/2 [8-7]
an
2+K ﬂéj{n 0/2/ﬁ2j+4}
Onde:
C

Lo wing — derivada do coeficiente de sustentagdo em fungdo do dngulo de ataque

A = razdo de aspecto

ﬁ _ (1_M2)1/2

_ca
k= 1472’

A,,, = dngulo de enflechamento da semi - corda

A estimativa do coeficiente de sustentacdo maximo da asa ¢ feita passo a passo utilizando
os procedimentos a seguir. Primeiro determina-se a distribuicdo de sustentacdo ao longo da
envergadura com os dados dos coeficientes de sustentagdo méaximo dos perfis, obtidos através

do X-foil. Em seguida desenha-se um grafico de distribui¢do de sustentacdo versus a
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envergadura da asa. Determina-se a variagdo do coeficiente de sustentacdo das secdes locais
ao longo da envergadura para angulos de ataque crescentes usando a teoria cléssica da linha

sustentadora de Prandtl, superpondo este resultado ao obtido inicialmente.

Teoria da Linha Sustentadora de Prandtl
N
F(@) = ZbVooZ Ansen(nﬁ) [ 8-8]
1

Onde:
F(@) = distribui¢do de sustentag¢do ao longo da envergadura
b = envergadura

Voo = velocidade

A, = coeficientes de Fourier

0 = arccos (_Z_yj
b

Y = coordenada da envergadura

Para um determinado valor de angulo de ataque, a distribui¢do de sustentagdo das sec¢des

locais ao longo da envergadura (¢, ) sera tangente a distribui¢do de sustentacdo obtida através
dos dados dos coeficientes de sustentagdo méaximo dos perfis (¢, ). O valor do dngulo de

ataque da asa no qual isto acontece corresponde ao angulo de ataque no qual a sustentagdo ¢

MAXIMA (A oy wing )- A Figura 8-7 exemplifica melhor o processo descrito.
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Distribuicio de sustentacio
das secies de maximo coeficien
de sustentacio.

Ponte Tangente

Disirib uicio de sustentacio
das secies locais.

Figura 8-7 - Distribuicio de sustentacio ao longo da envergadura para obter o Angulo de ataque

no qual o coeficiente de sustentacio é maximo

O coeficiente de sustentagdo maximo da asa ¢ calculado usando a expressao [8-9].

b

1
— [8-9]
CL_max_wing - 2_ J.c(y)clw_stall (y)dy
0
Onde:
C max wing = Co€ficiente de sustentagdo da asa maximo

c( y) = variagdo da corda ao longo da envergadura

Chy s ( y) = coeficiente de sustentagio do aerofdlio para At max wing

O incremento na sustentacdo da asa devido a deflexdo do flap ¢ estimado a partir da

expressao [8-10].
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CLa win,
ACLﬁinlgﬂaP = kbACl ( - C aéiratio | 8-10]

Onde:

AC, e 1 = Incremento no coeficiente de sustenta¢do da asa devido aos flaps

k, = fator aplicado a envergadura do flap

Ac, = incremento no coeficiente de sustentagdo do aerofdlio devido aos flaps

A5 vuip = parametro de eficiéncia do flap

O incremento na sustentagdo da asa devido a deflexdo de slat (AC, . ) ¢ calculado

com uma expressao semelhante a Gltima apresentada, trocando apenas os parametros relativos

ao flap por outros relativos ao slat.

O maximo incremento no coeficiente de sustentacdo da asa devido a deflexdo do flap ¢

calculado a partir da expressao [8-11].

S
ACLimaxiwinngap = kAAClimaleap ( W%j [ 8'11]
Onde:
AC

L max_wing_flap — LHCTEMeENto maximo no coeficiente de sustentagdo devido ao flap

k, = fator de correcdo

AC; o j1qp = InCremento maximo no coeficiente de sustentagdo do aerofdlio

S,; = drea da asa flapeada

O maximo incremento no coeficiente de sustentacdo da asa devido a deflexdo dos slat

pode ser calculado a partir da expressdo [8-12].
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C
ACLﬁmaXfwingﬁslat = 7 1 1( %j COSZ (Ac/4) [ 8-12]

Onde:
AC

L _max_wing _slat

= incremento madximo no coeficiente de sustentacdo devido ao slat

4,,, = angulo de enflechamento a um quarto da corda

A Figura 8-8 apresenta as curvas de coeficiente de sustentacdo versus angulo de ataque

para diversas combinagdes de deflexdo de flap e slat, obtidos com a teoria descrita acima.

Coeficiente de Sustentacio da Asa X zingulu de Atague

——Flap 00/ Slat 00
—a—Flap 05/ Skt 15
—we— Flap 10/ Slat 15
—4=Flap 20/ Slat 15
—a—Flap 20/ Slat 25
—a—Flap 35/ Slat 25

S ey e
[ i L] ] [ [ [l
i i i i

5-4-3-2-101 23 4 56 7 8 910111213 141516 17 18 19 20
Alpha (deg)

Figura 8-8 - Curva do coeficiente de sustentacdo da asa versus o angulo de ataque para

diferentes combinagoes de flaps e slats

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na

referéncia [1].
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8.3 Estimativa do arrasto da aeronave

O coeficiente de arrasto subsonico total da aeronave ¢ normalmente composto dos

elementos demonstrados pela expressao [8-13].

+C

D_gear

+C +C, +C

D_emp D _np D_flap

C +C

CD D_wing D_fus [ 8-13]

Onde:

b wing — CO€ficiente de arrasto da asa

a

b s = Cco€ficiente de arrasto da fuselagem

b _enp — CO€ficiente de arrasto da empenagem

g

,» = coeficiente de arrasto de nacele e pilone

)

by = co€ficiente de arrasto de flaps e slats

a

b eear = CO€ficiente de arrasto do trem de pouso

O coeficiente de arrasto da asa subsoOnico para sustentacdo nula ¢ estimado a partir da

expressao [8-14].

Cpo g = Ry RysC, [1+L’( % )+100( % )4}% [ 8-14]

Onde:
C

b0 wing = CO€ficiente de arrasto da asa para sustenta¢do nula

R, = fator de interferdncia entre asa e fuselagem
R, = fator de corregdo da susperficie sustentadora
¢y, = coeficiente de fric¢do turbulento da asa

L' = parametro referente a espessura do aerofolio
( % ) = razdo entre a espessura do aerofdlio e a corda aerodindmica

S = area molhada da asa

wet _wing

S = drea de referéncia da asa
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O coeficiente de arrasto da asa devido a sustentacdo ¢ calculado a partir da expressao [8-

15].

2

DL wing = % + ZECLiwinggtv + 477,'28t2W [ 8-15]
Onde:
Co1 ing = CO€ficiente de arrasto da asa devido a sustentagdo
C, g = cocficiente de sustentagdo da asa

A = razdo de aspecto da asa

e = fator de Oswald

&, = dngulo de torg¢do da asa

v = fator de arrasto induzido devido a tor¢do linear

w=> fator de arrasto para sustentag¢do nula devido a tor¢do linear

O coeficiente de arrasto da asa ¢ calculado conforme a expressao [8-16].

+ CDLiwing [ 8-16]

D _wing = CDOfWing

O coeficiente de arrasto da fuselagem subsoOnico para sustentagdo nula ¢ determinado

através da equagdo [8-17].

L Swet s
Coo s =R ¢, 4|1+ 60 S 3+0.0025( /df j SJ +Cop s [8-17]
f P
( df j
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Onde:

Cpo jus = coeficiente de arrasto da fuselagem para sustentagdo nula
R, = fator de interferéncia da fuselagem

¢, 4 = coeficiente de fric¢do turbulenta da fuselagem

L, = comprimento da fuselagem

d , = didmetro maximo da fuselagem

S

wer_jus = drea molhada da fuselagem

Cpy s = coeficiente de arrasto da fuselagem de referéncia

O coeficiente de arrasto da fuselagem devido a sustentacdo ¢ encontrado a partir da
formula [8-18].

20°S, ..
CDL_fus = S S

pl_fus

3
+ nCu0S [8-18]
Onde:
Cp. js = coeficiente de arrasto da fuselagem devido a sustentagdo
C,. = coeficiente de arrasto da fuselagem de referéncia
o = dngulo de ataque da fuselagem
n = razdo entre os coeficientes de arrastos de um cilindro finito com outro infinito

S, 4 = drea da base da fuselagem

S

2 jus = drea da plataforma da fuselagem

O coeficiente de arrasto da fuselagem ¢ calculado conforme a expressao [8-19].
CDJus = CDOffus + CDLffus [ 8-19]

O coeficiente de arrasto da empenagem subsonico para sustentagdo nula (C ) pode

DO _emp
ser calculado com uma expressdo semelhante a [8-14], trocando apenas os parametros

apropriados da asa pelos apropriados a empenagem, seja esta vertical ou horizontal.
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O coeficiente de sustentacdo da empenagem devido a sustentacdo (C ) € calculado a

DL _emp

partir da relagdo [8-20].

2
_ Cu S
<" wde, S

C,, [ 8-20]

Onde:

CpL oy = coeficiente de arrasto da empenagem devido a sustentagdo

C,, = coeficiente de sustentacdo da empenagem horizontal
A, = razdo de aspecto da empenagem horizontal
e, = fator de Oswald para a empenagem horizontal

S, = drea de referéncia da empenagem horizontal

A empenagem vertical ¢ normalmente instalada simetricamente, de forma que o
coeficiente de arrasto da empenagem vertical devido a sustentagdo ¢ usualmente igual a zero.
O coeficiente de arrasto da empenagem pode ser calculado conforme a expressao [8-

21].

C

DO _emp

+C

CD DL _emp | 8-21]

_emp

O coeficiente de arrasto da nacele (C,,) pode ser calculado com uma expressdo

semelhante a [8-17], trocando apenas os parametros apropriados da fuselagem pelos
apropriados a nacele. Esta teoria assume que a nacele pode ser tratada como uma pequena
fuselagem.

O coeficiente de arrasto do pilone (C,,) pode ser calculado com uma expressdo

semelhante a [8-14], trocando apenas os parametros apropriados da asa pelos apropriados ao
pilone.
O coeficiente de arrasto de interferéncia entre a asa e a nacele ¢ dado pela expressao

matematica [8-22].
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Cn_int = F;l (ACD” CD jCDn [ 8'22]

Onde:
C

n_int

= coeficiente de arrasto de interferéncia entre asa e nacele

F | = fator dependente do numero de Mach
AC,, ~ P .
. = razdo de referéncia do coeficiente de arrasto da nacele
Dn

C,, = coeficiente de arrasto da nacele

O coeficiente de arrasto de nacele e pilone pode ser calculado conforme a expressao [8-

23].

C =C,, + CDp + Cn_int [ 8-23]

D _np

O coeficiente de arrasto de forma do flap pode ser estimado através da equagao [8-24].

ACdpﬁACM COS(ACM)Lf [ 8-24]

AC, S

_prof _flap

Onde:

AC), .0 pap = coeficiente de arrasto de forma do flap

AC

i rera — Co€ficiente de arrasto do flap bidimensional

A, , = dngulo de enflechamento a um quarto da corda aerodinamica
S, = drea da asa flapeada

O coeficiente de arrasto de forma do slat (AC ) pode ser calculado com uma

D _ prof _slat
expressao semelhante a [8-24], trocando apenas os parametros apropriados do flap pelos

apropriados ao slat.
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Figura 8-9 - Polar de arrasto para flaps e trens de pouso retraidos

O coeficiente de arrasto induzido devido a deflexdo do flap ¢ demonstrado na expressao

[8-25].

ACDi_ﬂap = KZACLZ_ﬂap COs (Ac/4) [ 8'25]
Onde:
AC), 4, = coeficiente de arrasto induzido devido aos flaps

K = constante empirica

AC, ,,, = incremento no coeficiente de sustentagdo devido aos flaps

O coeficiente de arrasto de interferéncia devido aos flaps pode ser estimado pela expressao

[8-26].
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AC, K, AC [8-26]

) int_flap = R D_prof flap

Onde:

AC), i pap = coeficiente de arrasto de interferéncia devido aos flaps

K,

int

= fator empirico

Flap 5/ Slat 15
Flap 10/ Slat 15

+ Flap 20/ Slat 15
- Flap 20/ Slat 25
:  Flap 35/ Slat 35

Figura 8-10 - Polar de arrasto para flaps defletidos e trens de pouso retraidos

O coeficiente de arrasto de interferéncia do slat (AC ) pode ser calculado com uma

D _int_slat
expressdo semelhante a [8-26], trocando apenas os parametros apropriados do flap pelos
apropriados ao slat.

O coeficiente de arrasto de flaps e slats pode ser calculado conforme a expressao [8-27].

C, AC

D _prof _ flap

+AC

D _prof _slat

+AC

Di_ flap

+AC

D_int_ flap

+AC

D_int_slat

fap [ 8-27]
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Flap 5/ Slat 15
Flap 10/ Slat 15

Flap 20 / Slat 15
Flap 20 / Slat 25
Flap 35 / Slat 35

Figura 8-11 - Polar de arrasto para flaps defletidos e trens de pouso estendidos

O coeficiente de arrasto do trem de pouso pode ser encontrado a partir da equagdo [8-28].

A gear
CD_gear = (CD_gear_Cl + pCL )T [ 8-28]

Onde:
Cp gewr = coéficiente de arrasto o trem de pouso

Cp gear a1 = coéficiente de arrasto do trem de pouso para sustentagdo nula

p = fator que leva em consideragdo a variagdo do arrasto do trem com a sustentag¢do

S par = drea de referéncia para o trem de pouso
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Os resultados sao demonstrados nas Figura 8-9, Figura 8-10 e Figura 8-11. A Figura 8-9
apresenta a polar de arrasto para a configuragdo limpa da aeronave (flaps e trens de pouso
retraidos). A Figura 8-10 apresenta a polar de arrasto para a configuragdo da aeronave com
flaps defletidos e trens de pouso retraidos. E por altimo, a Figura 8-11 apresenta a polar de
arrasto para flaps defletidos e trens de pouso estendidos.

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na

referéncia [1].
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8.4 Estimativa do efeito solo

O incremento no coeficiente de sustentacdo, em qualquer angulo de ataque, pode ser

interpretado como sendo causado por um aumento efetivo da derivada C,, devido a um

aumento na razao de aspecto efetiva (AE). Esta pode ser calculada a partir da Figura 8-12.

Alongamento Efetivo

-

-‘f g =i
solo h | b = envergadura

| e

1 I 1 1 | |

Figura 8-12 — Curva da razio de aspecto efetiva devido ao efeito solo

A derivada C,, pode, entdo, ser calculada pela expressao [8-29].

2w A
Cmg = £ % | 8-29]
2 n2 tan2 (AC )
2+ AE,28 1+ 5 7 +4
k B

Onde:

C,,, = derivada do coeficiente de sustentagdo devido ao efeito solo

5= (1_M2)1/2

_cgg
k= [éﬂ

A.,, = angulo de enflechamento da semi - corda
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A expressao para o calculo do efeito solo sobre o coeficiente de sustentacdo da aeronave

segue abaixo.

C, :CLag(a—aO—Aaog):CL%—CLagAaOg [ 8-30]
La
Onde:
Aa,, =(5j —0.1177%+3.5655% [8-31]
S S I

A expressdo para céalculo do efeito solo sobre o coeficiente de arrasto da aeronave ¢

demonstrado a seguir.

e
meA

[ 8-32]

AC),, =—0

Onde:

_132(h
L] 132(%) -

1054741 )

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na

referéncia [2].
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8.5 Meétodo Roskam para cdlenlo da distincia de decolagem

O método Roskam para célculo da distancia de decolagem () ¢ dividido em quatro

segmentos, conforme ¢ demonstrado na equacao [8-34].

Sro =Syor +Sx + S + 8¢ [ 8-34]
Onde:
S, = distancia de decolagem
Ser = distancia percorrida até a V,
S, = distdncia percorrida entre Vy, e V, .
S,z = distancia percorrida entre V, . e V,, .

S, = distancia percorrida entre V,,, e V, (ou V)

O primeiro segmento corresponde a distancia percorrida pela aeronave entre a liberacdo
dos freios até a aeronave iniciar a rotagdo em torno dos seus trens de pousos principais. Nesta
parte a aeronave acelera de uma velocidade nula até atingir a velocidade de rotagdo. Arrasto e
sustentagdo podem ser estimados como fungdes lineares do quadrado da velocidade. A tracao

pode ser aproximada a uma funcao linear do quadrado da velocidade.

L=f(V*) D=s(V*) T=f(V*)

Considerando as aproximagdes citadas acima, a aceleracdo neste segmento pode ser

calculada pela expressao [8-35].

4 —a. - [ 8-35]
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Onde:

Agyog = g(%— ,uj = acelaragdo da aeronave no momento em V =0 [ 8-36]

p g (TV=VR B J_(CD_IUCL)IOVRZ
gr=re 2W i
/g [8-37]

= acelaragdo da aeronave no momento em V =V,

A distancia deste segmento pode ser encontrada integrando-se a equacao [8-38].

;

deVz [ 8-38]
a

0

g

v,
4 1
SNGR = |—dV=—
(;‘-a 2

g

A solugdo da integral acima pode ser escrita conforme a expressao [8-39].

V2
Syer =% [8-39]
2a .
Onde:
1— agV—y
a =a o0

g gr=0 [ 8-40]
Ln| 9&=0
aé’V:VR

O segundo segmento corresponde a distancia percorrida pela aeronave entre o inicio da
rotacdo at¢ o momento no qual todos os trens de pouso perdem o contato com o solo. O
processo de rotagdo da aeronave geralmente acontece em torno de trés a cinco segundos.
Técnicas de pilotagem tém um efeito significante nesta fase. A velocidade assumida nesta
fase, para efeito do calculo da distancia, corresponde a uma média aritmética entre as

velocidades de rotagao e de descolamento do solo.

Vidia = % [ 8-41]
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A distancia neste segmento pode ser calculada através da expressao [8-42].

S, =V

edia A [ 8-42]

VLOF _VR
A distancia percorrida entre a liberag@o dos freios e o descolamento da aeronave do chao ¢

denominada de corrida no solo.

S¢ =Syer TSk [ 8-43]

O terceiro segmento corresponde a distancia percorrida pela aeronave entre o
descolamento do solo até o momento no qual a aeronave atinge a velocidade minima de
decolagem com segurancga. Técnicas de pilotagem apresentam um efeito significativo na
distancia percorrida e na trajetoria de voo desta fase. Para andlises preliminares ¢ aceitavel
assumir uma trajetdria de voo circular durante este segmento.

Assume-se que durante esta fase a velocidade ¢ mantida constante e igual a velocidade de
descolamento do solo. O coeficiente de sustentacdo durante este segmento pode ser obtido da

expressao [8-44].

Cr=7 " +AC, [ 8-44]
E/OVLZOFS
Onde:
2 2
AC, =1 (Vﬂj tllc, ( Vs J 053 |+0.38 [ 8-45]
2\ Vs Vior

A sustentacdo resultante deve ser igual ao somatorio do peso e da forca centrifuga,

conforme descrito pela expressao [8-46].

2
1
W+ gzﬂ = PV :SC, [ 8-46]

TR
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Simplificando a expressao acima, o raio da curvatura descrita pela aecronave nesta fase sera

obtido pela expressao [8-47].

W
_ 2i [ 8-47]
pPEAC,

RTR

Concluido o célculo acima, a distdncia neste segmento pode ser calculada através da

expressao [8-48].

Six = Rypseny [ 8-48]

O quarto segmento corresponde a distancia percorrida pela aeronave entre 0 momento no
qual a aeronave atinge a velocidade minima de decolagem com seguranga até esta atingir uma
altura de 35 ft a uma velocidade maior ou igual a velocidade inicial de subida (V2 ou V3s).

A distancia deste segmento pode ser calculada pela equagdo [8-49].

SCL — hScreen B hTR [ 8-49]
tan y
Onde:
S
h, = %7’ [ 8-50]
hgroon =10.668 m (35ft)

A distancia percorrida entre o descolamento da aeronave do solo até esta atingir uma

altura de 35 ft ¢ denominado de distancia percorrida no ar.

Sy =S +S¢ [ 8-51]

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na

referéncia [2].
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8.6 Meétodo Torenbeek para cilculo da distancia de decolagem

Este método ¢ aplicado para o célculo de distancia de decolagem de aeronaves com peso
superior a 6000 /b (2720 kg) e com todos os motores operantes. A distdncia de decolagem
geralmente ¢ definida como a distancia requerida para a acronave atingir uma altura de 35 f7 a

uma velocidade de 1.25 vezes a velocidade de estol.

A distancia de decolagem ¢ decomposta aqui em dois segmentos, um no solo e outro no ar.

S0 =S+, [ 8-52]
Onde:
S;, = distancia de decolagem
S = distancia percorrida no solo

S, = distancia percorrida no ar

A distancia no solo pode ser calculado através da solucio da expressao [8-53].

1 VLUFdV2
S, =— [ 8-53]
2g F
g
Onde
a T 1 pVs
—=——u——(C, - uC 8-54
e 2( »—uC, ) T [ 8-54]

O resultado da integral acima pode ser aproximado pela expressao [8-55].

Vfo/

S, =?—23 [ 8-55]
Loy
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: [ 8-56]
7

[ 8-57]
Lmax
Para o calculo da distdncia no ar deve-se assumir uma manobra aérea depois do

descolamento do chdo com C, =C,,,, e T—D=cte. A expressdo para o calculo da

distancia no ar esta descrito pela expressao [8-58].

2
S —_LOF | | 8-58]
! gx/z Y

Screen

Onde:

hgyroen =10.668 m (35 /1)

A distancia de decolagem pode ser expressa pela expressao simplificada [8-59].

S pgChp (1+742) "y )

— 1
T g +v2
v. Y w|\W 1
S, =S,+8,=| 25| 2

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na
referéncia [3].
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8.7 Meétodo Boeing para cilculo da distancia de decolagem

O método Boeing para calculo da distancia de decolagem (S) ¢ dividido em trés

segmentos, conforme ¢ demonstrado na equacao [8-60].

Sio =Syer Sz +S, [ 8-60]
Onde:
S, = distancia de decolagem
Ser = distancia percorrida até a V,
S, = distdncia percorrida entre V, e V, .

Sz = distancia percorrida entre V,,. e V, (ou V)

O desenvolvimento da equacdo do calculo da distancia do primeiro segmento deve partir

da expressao [8-61].

Vk

.
Syir = I;dV [8-61]
0
Onde:
&l - Y —uc ) oris
a= | T-u —5( »—uC,)p [ 8-62]

Esta ¢ a expressao geral da corrida de decolagem até a velocidade de rotacdo. Para calcular
a integral, a variacdo de tragdo, peso, arrasto e sustentacdo com a velocidade devem ser
determinadas.

Em geral, a tracdo ¢ fungdo da velocidade, temperatura e pressdo atmosférica, o peso €
praticamente constante, ¢ o arrasto e a sustentacdo sdo func¢des da velocidade e densidade
atmosférica.

Um método simplificado de integrar a equac¢do acima ¢ assumir uma aceleracdo média
durante a corrida de decolagem. Durante a corrida da aeronave, esta devera atingir em alguma

velocidade um valor de aceleragdo idéntico ao valor da aceleragdo média do trecho. Ao
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confrontar-se através de graficos, percebe-se que a aceleracao varia linearmente com o

quadrado da velocidade. Desta forma, demonstra-se que a aceleracdo média ira ocorrer num

2
ponto igual a V’/ , ou seja, num ponto onde a velocidade € igual a %.

v

VZ

Figura 8-13 — Aceleracdo média durante a decolagem obtida pelo método Boeing

Este método simplificado ¢ conveniente, e apresenta uma precisdo proxima de 1%.
Calculando a aceleragdo nesta velocidade, e declarando-a constante durante todo o segmento,

a expressao resultante sera a mostrada pela expressao [8-63].

Snor = ! vdv [ 8-63]
2
2
Sver = Vi [ 8-64]
= r ., /UW_l(CD_:UCL)pVRZS
W= Vz

A distancia dos dois segmentos seguintes ¢ determinada a partir de ensaios de vdo, onde se
estabelece o tempo para atingir a velocidade de descolamento a partir da velocidade de

rotacdo, € o tempo para atingir a velocidade inicial de subida a partir de velocidade de

descolamento.
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Em ambos os segmentos a velocidade considerada para calculo corresponde a velocidade
média entre as velocidades inicial e final de cada trecho. As expressdes a seguir determinam a

distancia do segundo e terceiro segmento do método de calculo da Boeing.

+
S, = % At ., [ 8-65]
S, = Vior Vs At, [ 8-66]

Maiores detalhes e esclarecimentos sobre este apéndice poderdo ser encontrados na

referéncia [4].
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8.8 Fluxcograma do algoritmo decolagen.m

I
Vetor de
Controle Inicial

'

fmincon.m —

'

minimo.m

Vetor de
Controle =
Otimizado? NAO

SIM

odel5s.m

A 4
dinamica.m

graficos.m
C FIM >

Figura 8-14 — Fluxograma do algoritmo de otimizacio decolagem.m
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8.9 Fluxcograma do algoritmo minino.m

Vetor de
Controle Inicial

dinamica.m
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Funcio
Objetivo

A 4
restricoes.m

Restricoes
Violadas?

SIM

Vetor de
— Controle
NAO Otimizado?

( FIM >

Figura 8-15 — Fluxograma do algoritmo minimo.m
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8.10 Fluxograma do algoritmo dinanmica.m
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Figura 8-16 — Fluxograma do algoritmo dinamica.m
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