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RESUMO

A teoria de simplificacdo de trajetorias de voo, através de um método denominado “Energia Especifica”,
normalmente ¢ utilizada para o calculo de trajetorias otimizadas de vdo para aeronaves supersonicas. Um
algoritmo empregando este método foi desenvolvido nos anos 70 para o calculo de trajetorias de voo otimizadas
para aeronaves subsonicas, em que o parametro a ser minimizado ¢ o Custo Operacional Direto. Neste artigo, o
algoritmo basico foi implementado com dados de desempenho de uma moderna aeronave de transporte de médio
alcance. Os resultados da otimizacdo sdo comparados aqueles obtidos através do uso da metodologia empregada
atualmente para a redugdo de custos operacionais, visando a criagdo de um método alternativo e mais eficiente
para o controle das trajetorias de voo.

ABSTRACT

The simplification of the flight trajectories is obtained through a method named “Specific Energy”. This method
is normally used in the computation of optimized flight trajectories for supersonic aircraft. An algorithm using
this method and the calculus of variations was developed in the seventies for the calculation of optimized flight
paths, in which the parameter to be minimized is the Direct Operational Cost. In this paper, the basic algorithm
was implemented using performance data for a modern medium-haul jet commercial aircraft. The results of this
optimization were compared with the ones obtained through the use of the current methodology for the reduction
of the operational costs, aiming the creation of an alternative and more efficient method to control the flight
trajectories.

1. INTRODUCAO

No inicio dos anos 70, a escalada do prego do petrdleo deflagrou uma série de esforgos visando a redugdo do
consumo de combustivel pelas aeronaves. Isto propiciou o desenvolvimento de uma nova geracdo de avides e
motores, com menor consumo especifico de combustivel. O advento da miniaturizagdo permitiu a construgdo de
computadores de bordo (computadores de gerenciamento do voo, ou “FMC — Flight Management Computers™)
mais eficientes, capazes de gerenciar a trajetoria de voo de uma forma 6tima.

Visando a otimizagdo do voo das aeronaves, os computadores de bordo empregam uma lei de controle para as
trés fases de voo (subida, cruzeiro e descida). Na fase de subida, o regime de tracdo ¢ mantido fixo e a
velocidade ¢ controlada de acordo com o parametro que se tenciona minimizar: custo derivado do tempo de voo,
custo do combustivel consumido ou uma combinac¢do de ambos, que forma o chamado “Custo Operacional
Direto”. Em cruzeiro, a tragao desenvolvida pelos motores ¢ controlada de forma a se manter a velocidade 6tima,
que ¢ uma funcdo do peso corrente da acronave. Em descida, a tragdo ¢ mantida no regime de marcha lenta em
voo (“Flight Idle”) e o parametro de controle ¢ a velocidade da aecronave. Atualmente, o método empregado
pelos fabricantes dos FMC baseia-se no parametro denominado “Indice de Custo”, comumente referido na
industria de transporte aéreo como “Cost Index” (Boeing, 1989).

O controle da trajetéria de subida de uma aeronave, na metodologia baseada no “Cost Index”, é feito através da
escolha de uma velocidade indicada de subida constante e que ¢ funcio do peso inicial de subida da aeronave e
do “Cost Index”. Da mesma forma, a trajetéria de descida ¢ governada por uma velocidade indicada constante e
que ¢ fungdo tinica do peso da aeronave no ponto conhecido como “TOD — Top of Descent”.

Uma metodologia diferente foi proposta em alguns trabalhos, como os de (Erzberger et al, 1975) e (Barman e
Erzberger, 1975). Nestes trabalhos, utilizam-se os conceitos de Energia Especifica e Calculo Variacional para a
determinagdo de uma trajetoria de voo em que as velocidades indicadas de subida e descida variam
constantemente ao longo do voo.



Este artigo descreve a metodologia empregada na inddstria aeronautica atualmente (“Cost Index”) para a
otimizacdo de trajetorias de voo e¢ a metodologia baseada nos conceitos de Energia Especifica e Calculo
Variacional. Um programa em computador, escrito no aplicativo Matlab, foi implementado baseado em ambas
as metodologias visando a comparagdo entre os seus resultados. O modelo de aeronave representado no
programa contém dados de desempenho semelhantes ao de uma moderna aeronave de transporte a jato comercial
de curto/médio alcance para 144 passageiros. E proposto um modelo alternativo de controle de velocidades e
altitudes de voo para a aeronave representada, cuja implantagdo em FMC ¢ plenamente factivel e que conduz a
resultados melhores que os obtidos com a lei de controle empregada atualmente na industria de transporte aéreo.

2. DEFINICAO DOS iNDICES DE DESEMPENHO
Os custos operacionais de uma empresa aérea sdo aqueles derivados da operagdo de uma aeronave. Estes custos
se dividem em custos operacionais diretos (como o custo do combustivel, salarios dos tripulantes, taxas
aeroportuarias, execu¢do de atividades de manutencdo etc.) e em custos operacionais indiretos (como o custo
para aquisi¢do de ferramental de manutengdo, biblioteca técnica, construgdo de hangares, entre outros). A forma
como a empresa aérea opera as suas acronaves ¢ fator preponderante no custo operacional direto resultante
(também comumente conhecido como DOC). O DOC pode ser dividido essencialmente em dois componentes
basicos: o custo derivado do consumo de combustivel, em uma dada rota, ¢ o custo derivado do tempo para se
cobrir esta rota. Assim, o DOC pode ser expresso através da seguinte equacao:
DOC=C.eF+C,eT €))

em que DOC: Custo Operacional Direto [unidade monetaria];

Cr: custo do combustivel por unidade de massa [unidade monetaria/kg];

F: consumo total de combustivel em uma dada rota [kg]

Cr: custo por unidade de tempo [unidade monetaria/s];

T: tempo de voo em uma dada rota [s].

O DOC pode ser parametrizado através do uso de um fator que correlaciona o custo do combustivel e o custo no
tempo. Este fator, denominado o, ¢ expresso através da seguinte equagao:

C./C
o= F/ T )
1+C,/C;
em que o: indice de desempenho [s/kg].

o esta contido no intervalo [0,1]. Quando o ¢ igual a zero, o custo do combustivel é desprezivel em relagdo ao
custo do tempo. Portanto, a trajetoria deve minimizar o tempo total de voo. Quando c ¢ igual a um, a trajetoria
deve minimizar a quantidade de combustivel consumida na rota.

Assim, o DOC pode ser modelado de uma forma alternativa e expresso na forma integral como uma fun¢do do o
da seguinte maneira:

J=j[00FF+(l—G)]dt 3)

em que J: custo equivalente;
FF: fluxo de combustivel [kg/s].

O indice de desempenho, que quantifica a importancia do custo por unidade de massa de combustivel em relagao
ao custo por unidade de tempo, é usualmente expresso de uma forma diferente na moderna industria de
transporte aéreo. O indice de desempenho ¢é expresso através de um parametro denominado “Cost Index”, o qual
¢ obtido através da seguinte equacgdo:

CI=C; / C: “4)
em que CI: indice de desempenho;

Cr: custo por unidade de tempo;
Cr: custo do combustivel por unidade de massa.

A forma como o custo por unidade de tempo ¢ expresso depende do sistema de unidades empregado pela
empresa aérea. Se o sistema ¢ o Imperial, o custo por unidade de tempo ¢ expresso usualmente através de
[US$/min]. Se o sistema ¢ o Internacional, o custo por unidade de tempo ¢é expresso em [US$/h]. Por sua vez, no



sistema Imperial, o custo do combustivel é expresso como [(US$/100)/Ib]. No sistema Internacional, o custo por
unidade de massa de combustivel é definido como [US$/kg].

Como o CI pode ser expresso em unidades de tempo que sdo minuto ou hora, é necessario converter-se o CI em
um CI equivalente (Cleq), capaz de ser traduzido como o. A conversdo do CI em Cl¢q € feita, no sistema
Imperial, através da seguinte equagao:

CI,, =CI/(362,2046) )
No sistema Internacional, a conversdo do CI em Cl.q ¢ feita através da equagdo:

CI,, = CI/(60) (6)

A conversao do Cleq em o ¢ dada por:

1

o=—— @)
1+CI,

3. ALGORITMO DE OTIMIZACAO

Das equagdes de movimento de uma aeronave, sabe-se que:

*° Fecosa—-D
V=————-—geseny (®)
m

em que V : aceleracio da aeronave [m/s?];
F: tracdo total dos motores [N];
o.: angulo de ataque [radiano];
D: arrasto [N];
m: massa [kg];
g: aceleragdo da gravidade [m/s?];
v: angulo da trajetdria de subida da aeronave [radiano].

Assumindo um angulo de ataque pequeno, pode-se simplificar a Equagdo 8 da seguinte forma:
*° F-D
V=——"—geseny )
m
A energia especifica total da acronave ¢ definida através da seguinte equag@o:

E:%ovz+goh (10)

em que E: energia especifica da acronave [m?/s%];
V: velocidade da acronave [m/s];
g: aceleracio da gravidade [m/s’];
h: altura de voo [m].

A taxa de variagdo da energia especifica da aeronave pode ser determinada derivando-se a Equagdo 10 em
rela¢do ao tempo, o que resulta em:

E=VeV+geh (11)
A taxa de variag@o da altura de v6o h é expressa através da Equacdo 12:
h=Veseny (12)
Substituindo as Equagdes 9 e 12 na Equagdo 11, temos:
E =V0( — ]—Vogosen7+g0Vosen7:>
m

1::=V0[F_D) (13)

m



Como o angulo de subida é pequeno, pode-se assumir que a sustentagdo ¢ igual ao peso. Outra conseqiiéncia
desta hipotese é que a distancia voada pela aeronave é composta pela integral da velocidade entre t=0 ¢ t=T,
onde T ¢é o tempo total de voo, como mostrado na Equacdo 14.

T
R:I(V+Vw)dt (14)
0

em que R: distancia a ser voada [m];
V: velocidade da aeronave [m/s];
Vw: velocidade do vento [m/s].

Para a determinacdo da trajetdria de voo otima entre dois pontos minimizando-se a Equacdo 3 e sujeitos as
restricdes dadas pelas Equacdes 13 e 14, promove-se uma mudanca de variaveis na integragdo efetuada em 14.
Ao invés de se usar o tempo como variavel de integracdo, usa-se a energia. A mudanga ¢ exposta nas equagdes

seguintes:
° dE dE
E=|—|=>dt=| — (15)
Apds a mudanga de variaveis, a Equagdo 3 pode ser reescrita como:
Ec P . Ef P A
J = J. Suf’lda dE + (R B dsubida - ddescida) * /1 + I deimda dE (16)
Ei E Ec E
em que P: custo equivalente, o ® FF + (l - O');

Ei: energia especifica inicial da acronave [m?%/s?];

E.: energia especifica durante o cruzeiro da aeronave [m?/s];
Es: energia especifica final da aeronave [m?/s?];

R: distancia total a ser voada pela aeronave [m];

A: custo por metro voado em cruzeiro;

dsubida: distancia de subida [m];

descida: distancia de descida [m].

Através da mudanga de variavel de integragdo, as equagdes que descrevem as distancias voadas em subida e
descida podem ser escritas nas seguintes formas:

Ec
d _ Vsubida + Vw,subida dE
subida — .

(17)
Ei
Ef
Vd id + VW descid
ddescida _ .[ escida Jdescida dE (18)
Ec E

Portanto, substituindo as Equagdes 17 e 18 na equacdo 16, teremos:

Vdescida + \/w,descida dE (19)

5P Voo +V. . Ef _
J _ J' Psublda —ﬂ,. subida - w,subida dE+ﬂ,.R+J- Pdeiclda —/1.

Ei E E Ec E

Dado que R ¢ um valor fixo, a minimizagdo de J ¢ efetuada primeiramente minimizando-se o valor de A. O valor
de Aopt € fornecido através da Equagdo 20:

1 (E ):mln[O_'FF+(1—O')]
opt max N V + VW

em que: 7: controle de tragdo da aeronave.

(20)

A minimizagdo ocorre através da pesquisa dos diversos valores de A obtidos em varias altitudes de voo e
velocidades. Ao se determinar o valor minimo de A, os valores 6timos de altitude e velocidade sdo obtidos,
derivando-se dai o valor 6timo de energia em cruzeiro (denotado por E. na Equag@o 16). Apds a determinacgdo da



altitude, velocidade e Aoy em cruzeiro, efetua-se a integracdo das equacdes de movimento da aeronave com a
velocidade 6tima de subida (ou de descida) sendo determinada através da minimizagao dos termos de subida e
descida na Equacgdo 19.

A soma das distancias voadas em subida e descida (com uma distincia voada em cruzeiro igual a zero) pode
exceder a distancia total a ser voada. Isto significa que a acronave nio alcangara a condi¢cdo de minimizac¢ao do
A. O programa desenvolvido resolve iterativamente este problema, ajustando o valor de A de forma a fazer
coincidirem os valores da distancia total da trajetoria e da distancia a ser voada, dentro de certa margem de
tolerancia. A partir de certa distdncia de v6o, a aeronave pode alcangar a condi¢do de v6o em cruzeiro, ndo sendo
mais necessario reduzir-se o valor de A, como mostrado na Figura 1.
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Figura 1: relagdo entre A e a distancia voada (=1, massa = 70.000 kg, condi¢des /1S4, vento nulo).

O ajuste de A ¢é efetuado através da redugdo da altitude de voo. Para a nova altitude de voo, determina-se o A
ajustado. A partir deste A ajustado, em cada altitude de vdo, determina-se a velocidade V que minimiza o valor
do integrando de J na correspondente etapa (subida ou descida). Com a velocidade e o nivel de energia, que varia
durante a integracdo, a nova altitude de vo ¢ determinada através da Equacao 21.
(2eE-V?)
h=———~/ 2n
2eg

em que: h: altitude de voo [m];

E: energia especifica [m?%s?];

V: velocidade da aeronave [m/s];

g: aceleracio da gravidade [m/s?].

O programa ndo permite que a altitude de voo seja negativa ou que exceda o valor de altitude 6tima. A pesquisa
de velocidade, durante a integracdo, ¢ feita entre a velocidade minima de voo (que pode ser aquela limitada pelo
estol ou pela tragdo) e a velocidade méaxima (que pode ser limitada por tragdo ou por limites homologados). No
caso da aeronave modelada no programa, a velocidade maxima operacional (Vwmo) € igual a 340 KIAS e o Mach
maximo operacional (Mmo) € igual a 0.82. O programa também ndo permite que se exceda o numero Mach
otimo durante a subida, para que ndo se alcance a energia final com uma altitude e uma velocidade diferente das
otimas calculadas através da minimizagao da Equagéo 20.

4. SINTETIZACAO DAS TRAJETORIAS DE VOO

Uma etapa fundamental do calculo da trajetoria 6tima ¢ a minimizagdo da funcdo descrita na Equacdo 20. Para
tanto, foi utilizada a rotina fimincon do Matlab, que permite a minimizagdo de uma funcdo de muitas variaveis
sujeitas a restricdes. Entre estas restrigdes, relacionam-se a velocidade de estol, as velocidades méximas de
operagdo e a maxima tragdo desenvolvida em regime de cruzeiro.

A Figura 2 mostra as trajetorias de voo obtidas para um peso inicial de 70.000 kgf, condigdes 1S4, distancia total
de voo igual a 800 km e diversos G.
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Figura 2: trajetorias de voo para uma distancia total de 800 km e peso inicial de 70.000 kgf.

Observa-se que a altitude otima para ¢ = 0,0 ¢ a mais baixa entre todas as altitudes 6timas obtidas com os
diversos o. Isto ocorre devido ao fato de ¢ = 0,0 representar tempo minimo de vdo, o que torna mandatdrio o
emprego de um regime de maxima velocidade. A maxima velocidade verdadeira ocorre quando os limites de
VMo € Mwmo coincidem na altitude 6tima de 7.908 m (25.947 pés). Também ¢é possivel observar-se que a ascensao
da aeronave com o = 0,0 ¢ pouco ingreme. Isto ocorre devido a alta velocidade de subida, que reduz o excesso
de tracdo disponivel. O perfil de descida também ¢ afetado pelo o. Baixos valores de o impdem altas
velocidades, o que requer um angulo acentuado de descida. Se for desejada a economia de combustivel (o = 1,0),
entdo as velocidades tendem a ser mais baixas, incrementando-se a distancia de descida e anulando a necessidade
de desacelera¢do em uma altitude baixa.

Tendo em vista as limitagdes de processamento dos FMC atuais, em virtude de critérios de robustez
computacional por se tratar de uma aplicagdo critica para a seguranga de voo, ndo ¢ possivel calcular-se, em
tempo real, a velocidade otima através do algoritmo estudado. Tampouco € possivel tabelar-se os resultados e
carrega-los na memoria do FMC, uma vez que a memoria disponivel tem pequena capacidade. Assim, o
programa desenvolvido foi utilizado para gerar diversas trajetorias de voo visando a determinacdo dos perfis
otimos de voo (altitudes e velocidades) em fungdo do o, peso inicial e distancia a ser voada. As trajetorias de voo
geradas tinham & contidos no intervalo [0,0; 1,0] (delta 6 = 0,1), pesos iniciais contidos no intervalo [50.000 kgf;
70.000 kgf] (delta peso = 5.000 kgf) e distancias totais entre 100 km e 800 km, com intervalo de 100 km. Para
fins de simplificagdo do estudo, as trajetorias foram geradas para uma condi¢@o atmosférica padrdo (atmosfera
ISA) e vento nulo.

O perfil 6timo de subida, calculado pelo programa, implica na manutencdo de niimeros Mach diferentes a
medida que a aeronave sobe. Um perfil tipico de subida ¢ exibido na Figura 3.
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Figura 3: perfis de velocidade de subida e curvas de ajuste.

Apos a analise de todas as trajetorias, tornou-se possivel definir-se uma lei de controle de velocidades de subida
quase-ideal como definido através das Equagdes 22 a 45.

a;1=2.0482300210“eV,, >+ 1.16590856010 3¢V, — 1.76100183¢10'° (22)
a1,=—1.86274036010"*eV,>~1.12915494e10 eV ,+3.75274896e101° (23)
21=7.79107366010'%V,>—5.96380996010 %V ,+9.26527809¢10~7 (24)
22,=6.604388000107'%V >+3.97794752e10 eV +1.47295071010°° (25)
b11=-2.63243939¢10"'1eV,?>-9.3334664210%eV,+1.36177669¢10°° (26)
b1,=1.83708575101eV>+7.09196806010 eV ,—4.033765731077 27)
b21=5.10027343¢1070V,,*+7.64287646010*eV,,—1.7396656810! (28)
b2,=9.583365710107eV,>-8.27467516010*eV+0.566320846 (29)
aj=a;jectap (30)
a=ay eG+ay (31)
bi=bijec+bi> (32)
by=baeG+b2 (33)
a=ajem+a; (34
b=b;em+b, (35)
Magubida=aeh+multeb (36)

em que: V,: velocidade do vento [m/s];

o: sigma [segundo por unidade de massa];

m: massa da acronave [m];

h: altitude de voo [pés];

Msubida: NImero Mach de subida.
O termo “mult” refere-se ao fator associado a distancia total a ser voada. Foi verificado que, a medida que a
distdncia diminuia, o aumento do A implicava no incremento da velocidade de subida. A expressdo para este
termo ¢ dada através das Equagdes 37 e 38.

Se dt <400 km:
_1-0.09 4
mult—[ (3.105)}dt+1+0.09-4 (37)
Se dt > 400 km:

mult = 1 (38)



em que: dt: distancia total a ser voada [m].

Para a descida, o perfil de velocidade quase-ideal é dado através das Equagdes 39 e 40.

(44873620107 o o —1.88748466 010 Jom +
(-8.07906260 10" o & +1.32123638) } <
M ety = (1990107 Jom + (220107 o h +

(122057250010 0 5 +1.17321678 010 Jom + (40)
(-3.11872985 010" o & +4.85949059 # 10™ ) }

MDescida(l) = [2.0 e10° ]0 h+ mult(l) . {

+mult, e {

O ntimero Mach de descida é o maior entre M Portanto:

Descida (1) ¢ M

M Descida maleO(M Descida (1) * M Descida (2) ) (4 1)

Descida (2) *

Os termos “mult(y” e “multp)” sdo devidos ao decremento de velocidade de descida quando a distancia a ser
voada diminui. Estes termos sao expressos através das Equagoes 42 a 45.

Se dt <400 km
mult, = |} (42)
-0.40 4
{[ (3.105)}-dt+1+0.40-4}
mult, = ! (43)
-0.20 4
{[ /(3.105)}odt+1+0.20-4}
Se dt > 400 km:
mult(l) =1 (44)
multp) =1 (45)

Apods a implementagdo do controle de velocidades no programa, tornou-se possivel montar-se um grafico
representando o combustivel ¢ o tempo requeridos para voos em diversas distancias ¢ valores de &, como
exposto na Figura 3.
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Figura 3: balanceamento de combustivel e tempo para alcances de voo fixos.

Analisando-se a figura, nota-se que, para uma distancia fixa, a medida que ¢ aproxima-se de 0 (minimo tempo),
¢ requerida uma quantidade cada vez maior de combustivel e o tempo de v6o ndo diminui de forma significativa.
Por sua vez, a medida que o valor de o aproxima-se de 1 (minimo combustivel), uma redugdo perceptivel do
consumo s6 ocorre quando o tempo de voo ¢ bastante incrementado (o que significa reducdo da velocidade da
aeronave). Também se deve notar que, em distancias menores que 400 km, ndo ha diferengas perceptiveis entre
os resultados para ¢ = 0 e o = 0.2. Isto se deve ao fator relativo a distancia, que incrementa a velocidade de
subida quando a distancia ¢ pequena.

Para a verificagdo dos ganhos advindos do emprego do modelo de controle das velocidades de subida ¢ descida
descrito através das Equagdes 22 a 45, foram comparados os custos operacionais resultantes de voos efetuados
com a lei de controle fornecida por estas equagdes e aqueles custos operacionais diretos associados ao uso da lei
de controle corrente na industria. Este método corrente, conforme citado no inicio deste artigo, baseia-se nas
seguintes hipoteses:
1. Durante a subida, ¢ mantida uma velocidade indicada constante até que se atinja o nimero
Mach correspondente a velocidade 6tima de cruzeiro, assumindo-se uma certa variagdo de
peso da aeronave até o ponto 7OC.

2. A velocidade de cruzeiro é variada constantemente, de modo a minimizar-se o Custo
Operacional Direto.
3. A descida ¢é efetuada, inicialmente, com um nimero Mach constante e igual ao do final da

etapa de cruzeiro. Ao se atingir a velocidade indicada 6tima de descida, é mantida esta
velocidade indicada até a altitude igual a zero.
Os valores de redug@o do custo (em porcentagem) estdo expostos na Tabela 1. Foram assumidos ventos nulos
durante todas as fases de voo e condig¢des 754.



Tabela 1: redug@o de custos operacionais (%) através do uso da lei de controle (Eq. 22 a 45) em comparagdo ao
método “Cost Index”.

Sigma

Peso inicial (kg) | Distancia (km) 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
100 0.40 0.24 0.52 1.58 1.93 4.92

200 0.72 -0.06 0.37 1.27 1.63 4.57

300 0.74 -0.04 0.84 1.67 1.62 4.25

50000 400 2.33 3.37 1.37 1.04 1.48 4.55
500 2.72 3.31 1.70 1.56 1.37 2.35

600 2.80 3.77 1.81 1.52 1.36 2.19

700 3.11 3.88 1.91 1.50 1.02 1.92

800 3.62 3.98 2.00 1.50 0.97 1.70

100 0.43 0.18 0.36 1.32 1.63 3.01

200 0.22 0.18 0.24 0.84 1.27 2.94

300 0.41 -0.08 0.27 1.44 1.15 2.79

55000 400 1.30 3.43 1.55 0.88 1.33 2.80
500 2.38 3.46 1.62 1.40 1.05 1.74

600 2.55 3.49 1.65 1.34 0.95 1.53

700 2.90 3.51 1.67 1.29 0.87 1.38

800 3.43 3.52 1.67 1.24 0.80 1.27

100 0.25 0.09 0.22 1.21 1.11 1.60

200 0.12 0.20 0.28 0.70 0.60 1.57

300 0.21 0.06 0.22 0.42 0.29 1.35

60000 400 0.81 3.36 1.84 1.15 0.72 1.77
500 2.04 3.49 1.87 1.33 0.68 0.96

600 2.31 3.58 1.87 1.30 0.65 0.84

700 2.70 3.64 1.86 1.26 0.62 0.75

800 3.24 3.69 1.84 1.23 0.60 0.70

100 0.32 0.01 0.11 0.93 0.57 0.41

200 0.00 0.20 0.14 0.62 0.20 0.36

300 0.07 0.02 0.22 0.47 0.26 0.49

65000 400 0.45 3.19 1.70 0.78 0.39 0.54
500 1.63 3.43 1.87 1.19 0.41 0.55

600 2.23 3.59 1.92 1.17 0.40 0.28

700 2.37 3.71 1.94 1.15 0.39 0.26

800 2.94 3.80 1.95 1.12 0.38 0.25

100 0.40 -0.07 0.05 0.29 -0.09 -0.44

200 0.00 0.21 0.12 0.52 -0.06 -0.06

300 -0.10 -0.54 -0.40 0.51 0.14 0.07

70000 400 0.33 2.95 1.59 0.69 -0.06 0.27
500 1.26 3.18 1.76 1.13 0.26 0.23

600 1.79 3.35 1.80 1.09 0.53 0.30

700 1.90 3.49 1.82 1.05 0.49 0.05

800 2.41 3.60 1.83 1.02 0.46 0.07

Os valores constantes nas células em cinza, por serem menores que zero, indicam que houve um incremento de
custos em algumas trajetorias. Cumpre informar que a estratégia de controle de velocidade em cruzeiro € obtida
através da minimizacdo da fungo descrita através da Equagdo 20, o que resulta em velocidades de cruzeiro
variaveis em uma altitude de cruzeiro fixa.

Para a comparagdo entre os métodos de controle de velocidade, foram empregados os custos constantes na
Tabela 2.

Tabela 2: valores utilizados para a comparagdo dos custos operacionais.

Sigma
0.0 0.2 0.4 0.5 0.8 1.0
Custo no ternpo (R¥/s) 08465 | 08465 | 05465 | 0.8465 | 0.8485 | 0.0000
Custa do combustivel (RE/kg) | 0.0000 | 02116 | 0.5643 | 1.2688 | 3.3860 | 33850

Em termos absolutos, a reducdo dos custos operacionais pode ser estimada utilizando dados econdmicos
disponiveis para um operador brasileiro de aeronaves com desempenho semelhante a estudada (DAC, 2004).
Serdo considerados, para esta estimativa, os seguintes dados que caracterizam a realidade operacional deste
operador em 2004:

Tripulantes Técnicos e Comissarios de Bordo (RS$): 70.499.581,00

Manutengdo e Revisdo (R$): 141.894.373,00

Combustivel (RS): 351.390.009,00



Consumo de combustivel (litros): 250.051.083

Consumo de combustivel (kg): 196.290.100
Horas voadas: 71.582

Custo médio do combustivel: RS 1,790156/kg
Custo médio horario: R$ 0,82421/s
Sigma 0,6847

Para a analise de todas as rotas (CGNA, 2005) desta empresa aérea operada por uma aeronave com desempenho
similar a estudada, assumem-se as seguintes hipoteses:

. Peso atual de pouso igual ao MZFW (54.658 kg) + reserva de 2.000 kg;

. Sem limitagdo de velocidade maxima abaixo de 10.000 pés;

. Vento nulo em todas as fases de voo e temperaturas iguais a ISA+15°C;

. Combustivel nulo consumido durante taxi, decolagem, aproximagao e pouso;
. Aeroportos de origem e destino localizados ao nivel do mar.

Para a totalidade das rotas operadas por esta empresa, o custo anual total pelo método de controle “Cost Index” ¢
estimado em R$ 650.192.422,75. Ao se usar o método de controle através da Teoria de Controle Otimo, estima-
se um custo total anual de R$ 644.578.569,22, resultando-se em uma economia anual estimada de R$
5.613.853,53.

5. CONSIDERACOES FINAIS

A metodologia descrita neste artigo demonstra a viabilidade de criagdo de um método alternativo de controle da
trajetoria vertical de uma aeronave de transporte a jato baseado na Teoria de Controle Otimo. As leis de controle
assim obtidas sdo fungdo do peso inicial da aecronave na trajetéria de voo, da distancia a ser voada ¢ do indice de
custo do operador da aeronave, representado pela variavel denominada o (a qual simboliza a importancia relativa
do custo do combustivel em face dos custos associados ao tempo de v6o). O modelo derivado proporcionou a
reducdo do custo operacional direto em relagdo ao método usado correntemente na industria de transporte aéreo,
notadamente em etapas mais curtas. Isto se explica pela reducao de custos observada durante as etapas de subida
e descida, que sdo mais importantes em etapas curtas. Investigacdes adicionais sdo necessarias para levar-se em
consideracdo o efeito de temperaturas diferentes da definida na atmosfera IS4 e o efeito dos ventos em rota no
perfil de descida.
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