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Resumo: Apresenta-se uma metodologia para o projeto preliminar de uma aeronave, otimizando sua configuracdo inicial
pelo método de evolugdo diferencial. Sdo levados em consideracdo pardmetros bdsicos da aeronave, como drea de asa,
envergadura, motor e mdximo peso de decolagem. Dessa forma, busca-se maximizar a carga iitil carregada com a
configuragcdo mais reduzida, implicando em menor motor e/ou menor drea alar e envergadura, reduzindo também arrasto
e proporcionado economia de combustivel, requisito fundamental para uma aeronave atual.
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1. LISTA DE SIMBOLOS

AR - Razdo de aspecto da asa.

CrLo - Coeficiente de sustentacdo da corrida de decolagem.
Crro - Coeficiente de sustentacdo de decolagem.

CR - Taxa de Crossover da evolugdo diferencial.

D - Forga de arrasto total.

DwW - Peso diferencial da evolugdo diferencial.

€o - Fator de eficiéncia de Oswald para a aeronave completa.
Fat - Forga de atrito com o solo.

K - Coeficiente de proporcionalidade da polar de arrasto.

m - Massa da aeronave.

MTOW - Maximo peso de decolagem (Maximum Take-Off Weight).
N - For¢a normal.

T - Forga de trag@o.

Vro - Velocidade de decolagem da aeronave.

V. - Velocidade da aeronave no eixo x.

Vy - Velocidade da aeronave no €ixo y.

W - Forca peso.

I - Coeficiente de atrito com o solo.

2. INTRODUCAO

O projeto de aeronaves pode ser dividido essencialmente em trés partes. O Projeto Conceitual, sendo esta a fase
que serdo discutidas a missdo da aeronave e as possiveis configuracdes para atender a esse quesito. Nesta parte, ndo ha
extensiva realizacdo de célculos, sendo os mesmos bdsicos e pautados por projetos ja existentes. Em seguida, passa-se
ao Projeto Preliminar, no qual ser@o analisadas mais detalhadamente as configuracdes propostas no Conceitual, buscando
a melhor solug@o para o problema. Ferramentas de baixo custo computacional e média precisdo sdo utilizadas nessa
parte. Por fim, o Projeto Detalhado € executado, aperfeicoando cada possivel drea da aeronave para convergéncia em uma
solucdo final. O custo computacional desta parte € alto, assim como se espera que seja a precisao.

Atualmente, ha um tratamento extensivo do projeto de aeronaves na literatura basica, cobrindo os mais variados
aspectos do processo. Contudo, mesmo com a vasta cobertura existente, o design preliminar pode ser muito aprimorado
em relacdo as metodologias ja propostas. Isto porque os mesmos baseiam-se em equagdes analiticas simplificadas que
ndo necessariamente representam o modelo real da aeronave.

Embora seja plausivel para o dimensionamento inicial, faz-se necessario uma analise de maior detalhe para que se
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possa otimizar o Design Preliminar. Sendo a escolha da configuracdo um processo iterativo, quanto melhor a solucio
inicial, mais rdpido e com maior precisdo a solucdo final é encontrada. A escolha rdpida de uma aeronave que cumpra os
requisitos da missao proposta permite maior refino nas fases de Projeto Detalhado. Além disso, as varidveis utilizadas no

Figura 1: Aeronave Cessna 172. Retirado de Topwar (2016).

dimensionamento inicial nem sempre sdo suficientes para fornecer as melhores aeronaves que possam realizar a missio,
a0 mesmo tempo que outras nio seriam necessdrias, tornando o processo mais complicado, menos eficiente e muito mais
caro.

Para demonstrar a capacidade de uma otimizagdo ainda no estagio preliminar do projeto de aeronaves foi tomada como
base a aeronave Cessna 172, demonstrada na Fig. 1. A mesma € considerada a mais bem sucedida da histéria com mais
de 44.000 unidades vendidas até o momento. A inten¢do desta escolha é demonstrar que, ainda que muito bem projetado
e sendo de 6tima confianca, trata-se de um modelo com muito a ser aperfeicoado se levado em conta a metodologia aqui
adotada, podendo resultar em uma aeronave melhor. Assim, para a aeronave em questdo, busca-se obter uma aeronave
capaz de realizar as mesmas fungdes com as dimensdes mais reduzidas possiveis, o que gera reduc@o do custo produtivo,
consumo de combustivel, ruido e gasto de material, caracteristicas muito importantes para produtos atuais e de relagao
direta com o tamanho da aeronave.

3. PROCEDIMENTO COMPUTACIONAL
3.1 Modelo Matematico

Baseando-se na andlise presente em (Sadraey, 2013; Roskam et al., 1997 e Gudmundsson, 2004), o modelo da corrida
de decolagem de uma aeronave qualquer pode ser descrita pelo conjunto de equacdes diferenciais para a Segunda Lei de
Newton na direcdo horizontal e vertical. As forcas envolvidas sdo de sustentagdo, tracdo, arrasto, atrito, normal e peso
atuantes com diferentes magnitudes em cada momento da corrida, ou do voo. Assim, o sistema € apresentado na Eq. (1)
e o esquema de como atuam na aeronave na Fig. 2.
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v

Figura 2: Forcas atuantes na decolagem. Adaptado de Sadraey (2013).
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dV, T-D-— Fat

dav, L+N-W
dt m

As forcas podem ser expandidas para melhor entendimento e simplificagdo do problema. Dessa forma, serd mantida
a tracdo como uma func¢do generalizada da velocidade, curva que pode ser obtida experimentalmente ou por dados dos
fabricantes dos conjuntos moto propulsivos para aeronaves. Para este trabalho utilizou-se a tracdo estatica experimental
fornecida por Mingtai (2012), considerando que ela varia cerca de 10% para menos até o fim da distincia de decolagem,
hipétese plausivel para este tipo de aeronave. As outras grandezas serdo desmembradas. A forca de arrasto € simplificada
pelo polar de arrasto. O arrasto induzido dependente quadraticamente da sustentacdo acrescida do arrasto parasita, cujo
coeficiente pode ser encontrado em literaturas como (Sadraey, 2013 e Gudmundsson, 2004) para configuragdes parecidas
de aeronaves, ou assume-se o pior valor encontrado. Portanto a andlise para decolagem € formulada na Eq. (2).

v, T(Vi)— %PVzQS[CDO + KCLZ(VHE)] — pN(Va)

dt m )
1 2

dVy  5pVa SCL(Vy) + N(V,) —mg

dt m

Contudo, condi¢des de contorno devem ser adicionadas ao sistema para que o mesmo reproduza a veracidade do
problema. Isto consiste no calculo da forca normal em cada ponto da decolagem, sendo que essa forca deverd existir
apenas no momento de corrida e ndo de voo. Pode-se considerar que o piloto entrard em voo quando a aeronave atingir
sua velocidade de decolagem, usualmente fixada pouco acima da velocidade de estol. Neste trabalho, a velocidade de
decolagem é considerada 20% superior a velocidade de estol. Assim, o célculo da for¢a normal pode ser realizada de
acordo com a Eq. (3). O coeficiente de sustentacio considerado na corrida serd o de corrida, geralmente utilizado um que
possa minimizar a distancia de decolagem, enquanto que o utilizado apds a velocidade de decolagem serd o coeficiente
de sustentacdo de decolagem e por isso C, € descrito como fungdo de V. na Eq. (2).

R VA "
N 1™ 5PV SCro,se Vi <Vro 3)
0, se Ve > Vro

Ao analisar a decolagem de um avido, é de interesse obter a distancia de decolagem, além da altura da aeronave ao fim
de uma distancia maxima de pista como meio de verificar se a aeronave cumpre os requisitos impostos. Logo, pode-se
manipular a Eq. (2), utilizando a regra da cadeia para obter a derivada das velocidades em fung¢@o da distincia percorrida.
O resultado estd disposto na Eq. (4).

% LT(Vz) - %PVIQS[CDO + KCLQ(VOE)] - NN(V:IJ)

dzx V. m @)
dv, 1 3pVa*SCL(Va) + N (Vi) —myg
dz 'V, m

Assim, todos os parimetros de interesse podem ser obtidos via solu¢do numérica, visto que as fungdes de velocidade
horizontal podem ser complexas e algumas contém discontinuidades.

3.2 Solucao da EDO

A solug@o numérica pode ser obtida pelo método de Runge Kutta de 4* Ordem, visto que conhece-se as condi¢des
iniciais para os valores de V,,V},x e y, sendo zero para todas no momento de inicio da corrida. Contudo, como pode
ser observado na Eq. (4), a velocidade horizontal ocupa uma posi¢do de denominador, ndo podendo entdo ser zero em
momento algum. Assim, basta utilizar o limite da mesma tendendo a zero, o que em termos computacionais € representado
por um valor muito pequeno, de preferéncia tdo pequeno quanto o erro de truncamento da maquina utilizada.

Algoritmos numéricos para solu¢do de EDOs podem sofrer com singularidades em pontos discontinuos ou de con-
trariacdo as leis que regem a equagdo base. Assim, € necessdrio dividir a solucdo em duas partes para que nao haja
instabilidade numérica no momento em que a aeronave alcar voo, se isso for possivel dentro da distincia determinada.
Ressalta-se que essa solugdo é utilizada em uma otimizacao, entdo todo e qualquer caso possivel deve ser previsto e estivel
numericamente.

A primeira parte consiste na corrida, na qual todas as condi¢des iniciais sdo zero e o avido percorre a distincia pré-
fixada em busca de decolagem. Caso o mesmo atinja a velocidade de decolagem, resolve-se a segunda parte que representa
0 voo, cujas condicdes iniciais sdo dadas pela primeira solucao, ou seja, a velocidade horizontal € igual a velocidade de
decolagem, o valor inicial de = € a prépria distincia percorrida, e V}, € y sdo inicialmente zeros. Caso a velocidade
de decolagem ndo seja atingida dentro da distincia estipulada, as grandezas verticais V}, e y estardo automaticamente
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Recebe Vetor:
Avido =[b, S, CL 0, =N = m*g — 0.5*rho*V_x2*S*CL_0
CL_TO, m, AR, K, V_TQ]

Para x = 0 até 300

Recebe Vetor:
Soluggo =[t, V_x, y, V_y]

Retorna y(x)
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Célculo de dV_xdx e dV_ydx

V_x<V_TO Integrag&o por RK 42 Ordem
Para obter novo vetor
Solugdo =[t, V_x,ye V_y]

Figura 3: Fluxograma da Funcao EDO.

resolvidas, permanecendo sempre em zero para qualquer distdncia. Um fluxograma de funcionamento da EDO esta
apresentado na Fig. 3.

S@o basicamente trés os possiveis casos ocorridos na andlise. O primeiro trata-se de uma decolagem normal, em que
tudo ocorre como esperado. O segundo caso € o outro extremo, no qual ndo hd decolagem devido a aeronave ndo ser capaz
de alcancar a velocidade de decolagem dentro da distancia especificada. Fora esses casos, que sdo os mais intuitivos, ha
ainda a possibilidade do avido alcangar a velocidade para levantar voo, mas ao aumentar seu coeficiente de sustentagdo
para alcar voo, aumenta também seu arrasto e a velocidade cai abaixo da velocidade de estol da aeronave, levando a queda
da mesma e se a EDO ndo for resolvida em duas partes, este caso pode causar instabilidades numéricas, invalidando a
solugdo e causando problemas na futura otimizacao.

Os resultados obtidos na simulagdo de decolagem para um teste com a aeronave Cessna 172 para validag¢do sdo
apresentados na Fig. 4. Como pode ser observado, hd bastante coeréncia entre a simulagdo de decolagem e a corrida real
da aeronave. Os dados para a aeronave foram encontradas em Sadraey (2013). A validagdo da parte de voo da EDO niao
foi possivel por auséncia de dados.

3.3 Otimizacao da Aeronave

Ap6s obter o método de solugd@o para a EDO e o teste para vdrias aeronaves dentro das possiveis respostas obtidas na
decolagem, o processo de otimizacdo pode ser iniciado. Para isso, escolheu-se o0 método de Evolucao Diferencial.

O mesmo consiste em um método estocastico para busca de otimizacdo em amplos espacos de busca sem que a fungdo
seja necessariamente diferencidvel por ndo depender de métodos gradientes. Embora Storn (1997) tenha apresentado o
mesmo como uma ferramenta para busca em espagos continuos, a metodologia vem sendo aplicada em espagos também
discontinuos com boa resposta. Porém € necessdria maior cautela com os resultados finais € minimos locais nesses casos.

O algoritmo de Evolugao Diferencial consiste em iniciar uma populagdo de vetores multidimensionais que representam
as caracteristicas a serem otimizadas e aprimorar iterativamente os vetores para que eles fornecam o melhor retorno
possivel de uma funcio objetivo.

A funcdo objetivo consiste em uma funcio qualquer que recebe os vetores como entrada e retorna um escalar como
resposta a ser otimizada. Nesse caso, a mesma consiste em receber um vetor aeronave, definido por envergadura, drea
alar e coeficiente de sustentacdo da corrida e retorna a maxima carga de decolagem (MTOW) que pode ser carregada
com aquela aeronave. Embora tenham sido realizados estudos com variagdo do coeficiente de sustentacido de decolagem
incluso na otimizac¢do, manteve-se neste trabalho o mesmo fixo para demonstrar que a alteracdo do projeto aerodindmico
da aeronave seria minimo e mesmo assim podem-se obter grandes reducdes da geometria total. O fluxograma desta funcio
estd disposto na Fig.5.

Em meio a esse processo otimizatdrio hd imposi¢des de restricdes a performance da aeronave, que podem ser dos mais
variados tipos. Para simplificac@o, foi imposta apenas uma restri¢do ao final de 270 m para que a altura da aeronave fosse
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Figura 4: Validacio da simulacio de decolagem.

Cria Vetor:
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Figura 5: Fluxograma da Func¢ao Objetivo.

maior que 0, 7m, assim realizando o mesmo trabalho que a aecronave Cessna 172 em condi¢des de decolagem. Para uma
analise mais detalhada, qualquer restri¢cdo pode ser imposta, tanto na geometria, quanto na performance.

Juntando-se todas as func¢des descritas até o momento, pode-se realizar a otimizagdo por Evolucdo Diferencial, ativi-
dade descrita na Fig. 6.

Para terminar o processo foram realizadas duas otimizagdes restrigindo-se o espaco de busca da otimizacdo subse-
quente de acordo com o resultado da anterior. Assim, obteve-se a redu¢do das dimensdes da aeronave. A variacdo do
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Cria uma populacéo era ero aleatorio

de vetores aleatérios: ormemente distribuido
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Figura 6: Fluxograma da Funcao de Evolucao Diferencial.

MTOW com cada pardmetro estd demonstrada na Fig. 7, bem como a aeronave final dentro do processo.

As dimensdes finais da aeronave otimizada, referida por NAOI, estdo dispostas na Tab. 1 em comparagdo com a
aeronave Cessna 172. E possivel notar alguns aspectos importantes. Primeiramente, houve reducio muito pequena do
MTOW na aeronave otimizada, embora ela consiga al¢ar voo nas mesmas condi¢cdes que o Cessna 172. Contudo, a grande
reducdo de dimensao implica em grande redu¢do de massa, o que permite igual até muito maior carga paga, dependendo
do projeto estrutural realizado. Também observa-se a reducdo de 20% na drea alar e de 33% na envergadura da aeronave,
e uma pequena reducdo do coeficiente de sustentacdo da corrida, que provoca reducgdo de arrasto induzido, mas ainda
cria sustentacdio para diminuir o atrito de rolagem. Esse aspecto traduziria-se em mudanca do dngulo de ataque da asa
ao ser instalada na fuselagem para a solu¢do mais simples, ou a utilizagdo de um perfil aerodinamico diferente para
uma mudanca total de projeto aerodindmico. Desta forma, a aeronave otimizada pode decolar em 270 m contra 281 m
do Cessna. Enquanto isso, o projeto aerodindmico necessitaria de altera¢cdes minimas se utilizada a mesma geometria
de asa, visto que ao utilizar-se o mesmo perfil aerodinamico, um aumento na eficiéncia dos flaps pode proporcionar a
obtengdo do mesmo coeficiente de sustentagdo de decolagem. Outra alternativa seria a mudanga do perfil aerodindmico
para proporcionar maior sustentagcdo, ou também a mudanga da geometria de asa para uma mais eficiente.

Tabela 1: Comparacio entre o Cessna 172 e a NAO1.

blm] | S[m?] | Croladim.] | Crro ladim.] | X7o [m] | MTOW [kg]
Cessna 172 | 11,00 16,2 0,50 1,80 281 1043
NAO1 7,34 12,9 0,37 1,80 270 1010

4. CONCLUSOES

O presente trabalho apresenta um método de otimizacdo da configuragdo inicial de aeronaves. Para isso, conta-se
com um método mais robusto de andlise para a decolagem da aeronave, maior importancia de projeto para a maioria das
aeronaves, sobretudo para as subsonicas, enfoque deste projeto.

Buscou-se demonstrar a capacidade da metodologia aplicando uma otimizagdo tomando como base a aeronave Ces-
sna 172, que mesmo sendo a aeronave mais bem sucedida da histéria, ainda pode ser otimizada. O resultado é uma
redu¢do muito considerdvel da geometria base, reduzindo assim arrasto, ruido, consumo de combustivel, gasto produtivo
e consumo de material.

A utilizagdo desta metodologia pode ser ampliada em intimeros aspectos, acoplando-se andlises de teto maximo,
tempo de voo, velocidades minimas ou miximas e qualquer outro requisito proposto, refinando-se ainda mais o projeto
inicial. A utilizagdo com apenas a distincia de decolagem como restri¢do foi escolhida apenas para demonstragio inicial
€ por ser o maior, e muitas vezes unico requisito de projeto de aeronaves subsonicas.
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Figura 7: Evolucao do processo de otimizacao.
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Resumo: A Preliminary Aricraft Design methodology is presented, optimizing its configuration by Differential Evolution.
It takes account aircraft basic parameters, i. e. wing area, span, engine and maximum take off weight. In this way, it’s
seeked payload maximizing with the most reduced configuration, leading to more compact engines and/or wing area and
span, reducing drag and improving fuel burn, fundamental aspects to actual aircrafts.
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