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Resumo. Este trabalho visa aplicar técnicas de otimizagdo multiobjetivo ao projeto de um atuador de superficie
primdria de uma aeronave comercial visando a supressdo de flutter. A otimizacdo de pardametros fisicos do atuador
tais como drea do pistdo e drea do orificio é feita para se determinar o coeficiente de amortecimento que assegure o
seu comportamento dentro dos requisitos estabelecidos para supressdo de flutter. Como resultado, as varidveis
otimizadas sdo substituidas em um modelo integrado para andlise de desempenho.
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1. INTRODUCAO

Desde o inicio de sua fabricagd@o até o final de sua vida util, uma aeronave estd sujeita a inimeros fatores que podem
levar a danos e falhas estruturais. A fase de desenvolvimento tem um papel importante no dimensionamento de
estruturas e sistemas visando justamente varrer todas as condi¢des que levam a falha da aeronave. Uma dessas
condi¢des € o fendmeno chamado flutter. Apesar de estar mais bem compreendido atualmente, quando ndo se entendia
muito bem esse fendomeno ele foi responsdvel por acidentes tragicos. Flutter leva a instabilidade de superficies em uma
velocidade extremamente rdpida e é uma falha catastréfica, por isso a sua supressdo deve ser considerada como
requisito para certificacdo da aeronave.

Nesse sentido, o sistema responsavel por essa tarefa deve ser projetado atendendo a requisitos que nao prejudiquem
o desempenho da aeronave em sua condi¢do de voo. A otimizacdo desse componente € uma tarefa complicada, pois
geralmente hd critérios conflitantes presentes no sistema.

O trabalho a seguir apresenta o desenvolvimento de modelagem e otimizagdo de um atuador para determinagdo de
seu coeficiente de amortecimento responsavel por manter a integridade da aeronave em condi¢do de flutter. Toda a
modelagem feita nesse trabalho utiliza a ferramenta Matlab/Simulink e a otimiza¢do dos pardmetros faz uso da
ferramenta modeFrontier.

Em um segundo momento, é feita a integragdo deste modelo de atuador com um modelo que represente toda a
cadeia de comando para verificar o desempenho do sistema em fung@o das varidveis otimizadas.

2. SISTEMA DETALHADO

O sistema em estudo € o sistema de atuagdo FBW (Fly by Wire) da superficie do profundor de uma aeronave
comercial. A atuac@o da superficie ocorre da seguinte maneira: o piloto atua no manche para a posi¢do desejada e os
sensores de posi¢do da coluna enviam um sinal elétrico para o ACE (Actuator Control Electronics). Um sistema de
sensibilidade artificial responde ao piloto simulando a for¢a que age na superficie. O ACE fornece um sinal para a
EHSV (Electro Hydraulic Servo Valve) que por sua vez comanda o atuador para movimentar as superficies de controle.
Sensores de posig@o na superficie realimentam o ACE fechando a malha conforme mostrado na Figura 1. O atuador e a
servo valvula sdo os principais componentes da PCU (Power Control Unit).
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Figura 1: Cadeia de comando.

Cada superficie do profundor contém duas PCU’s funcionando, em modo normal, na configuracdo ativo/stand-by.
Quando ocorre a falha de um dos atuadores, o sistema passa a funcionar na configura¢do desconectado/stand-by,
representado na Figura 2, onde o atuador tem a funcdo de amortecedor, responsdvel pela supressdo de flutter.
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Figura 2: Modo de falha Desconectado/Amortecedor.
3. FLUTTER

Flutter é uma auto-excitacdo de dois ou mais modos de vibragdo de um sistema, devidamente alterada e
realimentada pelo escoamento de um fluido. Pode vir a causar oscilacdes de amplitude que crescem exponencialmente
levando a estrutura a uma falha dindmica. Para garantir a integridade da aeronave quando esses efeitos ocorrem, é
necessdrio garantir um amortecimento dindmico que impeca a condi¢@o de ressonancia.

De uma maneira geral, o controle do flutter pode ser feito de forma ativa e passiva. O controle ativo utiliza recursos
da eletronica embarcada da aeronave. O F-16, aeronave militar da forca aérea americana, utiliza o aileron para
compensar a flexdo da asa quando o sistema de controle de voo detecta a presenca de flutter. A tendéncia no futuro de
se empregar materiais inteligentes que expandem e contraem respondendo a sinais elétricos.

Por outro lado, o controle passivo, objeto desse trabalho, é feito através do proprio sistema de atuagdo da superficie
do profundor quando este se encontra na configuragdo stand-by. As unidades de controle de poténcia devem ter rigidez
dindmica suficiente para garantir a supressdo de flutter necessdria inclusive na situagdo de falha, quando apenas um
atuador estd funcionando na configuragdo stand-by e o outro estd desconectado.

4. MODELAGEM DO ATUADOR

A modelagem do atuador considera um pistdo simétrico de duplo efeito, representado na Figura 3, de maneira que as
camaras, as dreas e o curso do atuador sejam iguais e simétricos.
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Figura 3: Atuador e superficie.

Em Merrit (1967) € aplicada da lei de conservagdo da massa em cada uma das cimaras do pistdo com um volume de
controle, pressdo e coeficiente de compressibilidade, representado pela Eq. (1).

av, vV, dp
20,200 = o B )

Desconsiderando as perdas por vazamentos internos de uma camara para outra e de vazamentos externos, a Egs. (2)
e (3) apresentam a modelagem do atuador onde Q, ¢ Q,.V, e V,, P, e P, sdo respectivamente as vazdes, volumes e

pressdes para as cimaras le 2 e 3 é o médulo de compressibilidade.

v, Vi dR
=4 —
< dt B dt ()
dv, 'V, dP,
=4 =—=
Q. dt  f dt 3)

O termo que representa a parcela de variagdo do volume da camara do pistdo pode ser reescrito em termos da
variagdo de posi¢do do pistdo conforme a Eq. (4) onde A , € adrea do pistdo e X, seu deslocamento.

dv dx,
o @

Considerando que na posigdo central do pistdo os volumes das camaras V, e V), sdo iguais e combinando as Egs.
(2) e (3), aEq. (5) leva a vazdo de linha responsavel pelo movimento do atuador.

dx, . V, dP,

=A,. —L
Qu=4, dt 4B, dr

(&)

Baseado na segunda lei de Newton, a dindmica do atuador, resultante do balango de forgas devido a pressdo, inércia,
e reagdes, pode ser expressa de acordo com a Eq. (6).

dx® dx

AP, =M, +B=—+F 6
Pdrr dt ©)

No contato da ligacdo do atuador com a superficie, existe uma deformacdo associada a rigidez do mecanismo

representada pela rigidez do 6leo K, e pela rigidez da ligagdo K, que ¢ sentida pelo atuador conforme a Figura 4.
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Figura 4: Atuador e Rigidez.

Sua modelagem considera um efeito de mola onde K, qé a rigidez equivalente do dleo e da ligagdo e X » éo

deslocamento linear da superficie do profundor convertido pela cinemética do mecanismo como mostrado na Eq. (7).

F, :Keq(‘xe_xp) (7

4.1 Damper
O damper € um atuador que funciona como um sistema amortecedor e tem a fungdo de prover o controle passivo do

flutter para a superficie do profundor. Nesse modo, hd a passagem de fluido através do orificio conectando as duas
camaras do atuador e simultaneamente cortando a fonte hidrdulica conforme mostrado na Figura 5.
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Figura 5: Damper.

O pistdo do atuador, sofrendo agdo da forca externa aplicada na superficie, vai empurrar o fluido da cimara 1 para a
cimara 2 através da restricdo do orificio. Essa restricio cria uma perda de energia que juntamente com a
compressibilidade do fluido causam a atenuagdo da forca externa. A modelagem, mostrado na Eq. (8), é feita baseada

na equagdo da vazdo através de um orificio como definido em Merrit (1967) onde C, é o coeficiente de descarga, A,

é a drea do orificio, 0 € a densidade do fluido e Ap ¢é a drea do pistdo.

0. =C.A 2F/Ap
d a4 0 (®)

Fazendo o balango final das forcas agindo no atuador daFigura 4 obtemos a dindmica do sistema mostrado na
equacao (9).

dx? dx
-x,)=M,—+B— ©)

Ko (x P dt dt

eq e
E possivel obter, no dominio da frequéncia, uma fungdo de transferéncia em func¢do do deslocamento de excitagdo
x, e a forca aplicada no sistema F,. A impedancia resultante, [ (s), mostrada na Eq. (10), possibilita obter o

coeficiente de amortecimento e a rigidez do atuador.
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F (s) K,s(M, s+B)
I(s) = = - (10
X,(s) M,s’+Bs+K,

Como a amplitude da perturbacdo que é gerada pelo flutter ¢ bem pequena, pode-se desprezar a massa do pistdo
para fins de simulagfio. Dessa maneira, a impedancia do sistema [ (§) passa a ser uma fungdo de transferéncia de
primeira ordem mostrada pela Eq. (11).

Bs
B 11
(%(e)s+l (11)

A parte real de I (s) representa a energia conservativa, portanto, associada a rigidez do atuador. A parte

I(s) =

imagindria de I (s) € a parcela da energia ndo conservativa associada ao coeficiente de amortecimento e esse deve ser
determinado.

4.2 Coeficiente de amortecimento
Para se determinar o coeficiente de amortecimento € feito o seguinte procedimento. Aplica-se um deslocamento na

entrada do atuador e avalia-se a forga aplicada como mostrado na Figura 6. Através de um sinal chirp, é possivel obter a
resposta em uma faixa de freqii€ncia desejada determinada pelas caracteristicas da dindmica do sistema.
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Figura 6: Modelo do Damper no ambiente Simulink.

A Figura 7 apresenta a modelagem do amortecedor responsdvel pela supressdo de flutter. A otimizagdo
multiobjetivo agora terd a funcdo de tratar a drea do orificio e drea do pistdo, definidas na Eq. (8), como varidveis de
projeto visto que o tnico meio fisico do atuador para dissipar a energia € a restri¢do do orificio.

keg

Figura 7: Modelagem do sistema amortecedor.

5. OTIMIZAGCAO MULTIOBJETIVO

Otimizagdo lida com o problema de procurar solu¢des dentro de um conjunto possiveis de escolhas que respeitem
um determinado critério. Se apenas um critério deve ser considerado temos um problema de otimiza¢do de um dnico
objetivo e uma unica solug¢@o se apresenta superior a todas as outras. Um problema de otimizagdo multiobjetivo pode
ser definido como um problema de procurar um vetor de varidveis de projeto que satisfaz certas restricdes e otimiza um
vetor de elementos da func@o objetivo. Nesse caso nao ha exclusivamente, como na func¢éio de um tnico objetivo, uma
unica solugdo que represente a solucdo do problema.
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Otimizag¢do multiobjetivo apresenta solu¢des de caracteristicas conflitantes onde uma solugdo pode ser 6tima para
um objetivo, mas, por outro lado, pode degradar a resposta de outros objetivos do problema. Nesse caso, a solugdo
6tima é ampliada para vdrios objetivos e sdo chamadas de Conjunto de Pareto 6timo ou solu¢des ndo dominadas. Essas
solucdes sdo aquelas nas quais nenhuma melhoria em qualquer fung@o objetivo é possivel sem a perda de resultado em
qualquer outra fung¢do objetivo (Gen, Cheng 1999).

5.1 Ambiente de otimizacao
O processo de otimizacdo usado no trabalho, mostrado na Figura 8, consiste em fazer seguidas andlises do

comportamento do sistema e direcionar, através de algoritmos de otimizagdo, as suas configuracdes para a busca do
valor 6timo ou do conjunto de Pareto.

System Configuration
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Adjustment Emor
Figura 8: Integracdo das ferramentas de otimizacao e simulacéo.

A Figura 9 mostra o modelo no ambiente do modeFRONTIER, usado como ferramenta de otimizac¢do. Na parte
inferior € possivel ver as varidveis de otimizag@o, seu range e como elas sdo denominadas no modelo. Na parte central
aparece a interacdo das varidveis de entrada com o matlab, com o algoritmo de otimizagdo e com as restricdes
desejadas.
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Figura 9: Ambiente de otimizagao.
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5.2 Otimizac¢ao do Atuador

O objetivo do trabalho é determinar o coeficiente de amortecimento do atuador. Para isso, a primeira etapa consiste
em utilizar o ambiente da Figura 8 para otimizar o atuador. Os pardmetros de entrada utilizados sdo o coeficiente de

descarga C,, a rigidez equivalente do sistema K g © @ deslocamento de excitagdo que age na extremidade do
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pistdo x, . Como varidveis de otimizagdo sdo usadas a drea do pistdio A , ¢ a drea do orificio A, de maneira que a drea

do pistdo deve ser minimizada para se obter o menor atuador possivel que atenda os requisitos, uma vez que existe
sempre o conflito de espago para instalacdo dos sistemas de comandos de vdo, e a drea do orificio deve ser maximizada
para ndo comprometer o desempenho do sistema quando este estiver funcionando na configuragdo ativo/stand by. A

Figura 10 mostra o resultado da simulacio evidenciando a fronteira de Pareto.
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Figura 10: Fronteira de Pareto.

Os pontos acima da fronteira sio valores de A »

e A , que ndo atendem ao requisito minimo de flutter. O coeficiente

de amortecimento obtido como resposta da simulagdo é mostrado na Figura 11.
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Figura 11:

Percebe-se que o coeficiente de amortecimento obedece ao requisito em toda a faixa de freqiiéncia para

A

P
ativo/stand by através do modelo integrado.
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6. MODELO INTEGRADO
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e AU. O préximo passo € verificar o comportamento do atuador na configuragdo
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O modelo integrado que representa toda a cadeia de comando é mostrado na Figura 12.
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Figura 12: Modelo integrado.
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O efeito otimiza¢do da drea do pistdo é sentido pelo Damper e pelo PCU e o efeito da drea do orificio é visto
somente pelo Damper. Utilizando um ponto da Figura 10, pertencente a fronteira de Pareto e o outro mais afastado da
fronteira, a Figura 13 mostra o resultado da simulagio.
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Figura 13: Resposta do modelo integrado.

A curva em vermelho caracteriza a resposta, para uma entrada degrau de 5 graus, com as varidveis ndo 6timas, ou
seja, fora da fronteira de Pareto. As outras curvas mostram a resposta com as varidveis otimizadas.
Percebe-se uma diferenca no tempo de acomodamento da posicdo da superficie de modo que, dependendo do seu
requisito, esse atraso pode ser prejudicial. Da mesma maneira hd uma degradacdo do rate em fun¢do da ndo utilizacdo
das varidveis 6timas obtidas pelo processo de otimizagao.
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