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Resumo XV

RESUMO

ROCHA. J. C. (2003). Um controlador de flutter baseado em logica difusa.
S#o Carlos 173p. Tese (Doutorado) — Escola de Engenharia de S&o

Carlos, Universidade de S#o Paulo.

O controle de flutter é um problema cuja solugfio ¢ almejada ao longo de
décadas e que ainda se apresenta como um desafio consideravel. Os desafios residem
basicamente no projeto de dispositivos de atuagdo eficientes e na sintese das leis de
controle. A logica difusa se mostra como uma técnica promissora e efetiva de
controle. Neste trabalho é proposto um controlador difuso para o controle de Sflutter
em uma asa com aerofdlio do tipo NACA 0012, tendo como superficie de controle
um flap. Este modelo fisico é acoplado a um dispositivo elastico de sustentagdo da
asa — DESA, que possibilita os movimentos de arfagem e deslocamento vertical. Para
o desenvolvimento do modelo matematico s#o utilizadas as Equag3es de Lagrange e
o Principio do Trabalho Virtual. A determinagdo dos parimetros estruturais do
conjunto ASA/DESA ¢ realizada a partir de um modelo em elementos finitos e de
uma andlise modal experimental. Os modos de vibrar sdo determinados através do
ERA - Eigensystem Realization Algorithm. O estudo da atuagdo do controlador
difuso ¢é realizado através de simulagiio computacional e de analise experimental.
Dois modelos difusos sio utilizados na construgdo do controlador, o de Mamdani e o
de Takagi-Sugeno-Kang. Os resultados obtidos mostram que 0 controlador difuso,

para os dois modelos, € bastante eficiente no controle do flutter.

Palavras-chaves: aeroservoelasticidade, flutter, 16gica difusa, controle.
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ABSTRACT

ROCHA. J. C. (2003). A fuzzy controller based on fuzzy logic. Sdo Carlos 173p.
Tese (Doutorado) — Escola de Engenharia de Séo Carlos, Universidade

de S#o Paulo (In Portuguese).

Flutter control is a problem for which solution has been longed for decades and still
is a considerable challenge. The challenges reside basically in the development of
devices with efficient performance and in the synthesis of the control laws. Fuzzy
logic appears as a promising and effective technique of control. In this work, a fuzzy
controller is proposed for flutter control of a wing with NACA 0012 airfoil section,
having as control surface a trailing edge flap. This physical model is coupled to the
elastic support device of the wing - DESA, which allows plunge and pitch
displacements. For the development of the mathematical model, the Lagrange
Equations and the Principle of the Virtual Work are used. The determination of the
structural parameters of the Wing/DESA device is accomplished starting from a
finite element model and from an experimental modal analysis. The vibrating modes
are obtained using the Eigensystem Realization Algorithm - ERA. The study of the
fuzzy controllers performance is accomplished through simulation and experimental
analysis. Two fuzzy models are used for the controller: the Mamdani and the Takagi-
Sugeno-Kang. The results show that both fuzzy controllers are quite efficient in the

control of flutter.

Keywords: aeroservoelasticity , flutter, fuzzy logic, control.
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CAPITULO 1 - INTRODUCAO

1.1 — O Fenémeno de Flutter

Fendmenos aeroelasticos vém sendo identificados em aeronaves desde os
primeiros véos, conforme relatado em COLLAR (1959), ASHLEY (1970),
GARRICK (1976), GARRICK & REED (1981) e FRIEDMANN (1999).

A procura por melhor desempenho influencia o desenvolvimento de projetos
de aeronaves no sentido de otimizar os elementos estruturais, o que leva a construgdo
de aeronaves cada vez mais leves, porém, conseqiientemente, mais flexiveis. O
resultado é que os deslocamentos sofridos em flexdo e torgdo podem ser
relativamente grandes.

O escoamento sobre um corpo aerodindmico causa cargas aerodindmicas que
provocam deformagdio na estrutura, por esta ser flexivel, alterando a forma da
superficie aerodindmica e, conseqientemente, mudangas no carregamento
acontecem, gerando-se assim novas cargas e por conseqiiéncia novas deformagdes.

A aeroelasticidade ¢ a area da ciéncia aerondutica que trata das interagdes
fluido-estrutura. Os fenémenos aeroeldsticos envolvem interages enire forgas
inerciais. aerodinimicas e elésticas, sendo dividido em duas areas de estudo, o
fendmeno aeroelastico estatico e o fenémeno aeroeldstico dindmico.

O fenémeno aeroelastico estatico ¢ caracterizado pela interagdo entre as
forcas aerodinimicas e as forgas eldsticas atuantes no sistema e¢ o fendémeno
aeroelastico dinimico caracteriza-se por considerar também a interagdo das forgas

inerciais e dos efeitos niio estacionarios das forgas aerodindmicas.
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Flutter ¢ um fendmeno de instabilidade dindmica que envolve interagdes de
forgas aerodindmicas, elasticas e de inércia (BISPLINGHOFF et al, 1955; FUNG,
1955; BISPLINGHOFF & ASHLEY, 1962; DUPRIEZ, 1992 e FUNG, 1993).

Entre as possiveis solugdes para o problema de flutter destacam-se o projeto e
a aplicagdio de sistemas de controle ativo. Outras solug¢Ges existem, mas envolvem
técnicas passivas como modificagdes estruturais e aerodinimicas ou balango de
massa (HEEG, 1993).

0 estudo do controle ativo de flutter vem sendo realizado de vérias formas
ao longo das ultimas décadas. Dentre estas formas, pode-se citar superficies de
controle de bordo de fuga, fontes sonoras e estruturas inteligentes. Do ponto de vista
da sintese da lei de confrole ativo, existe uma concentragdo de estudos nas leis de
controle classica e moderna, como se pode observar nos trabalhos realizados por
BORGGAARD et al. (1995), BERAN & MORTON (1997), ANDRIGHETTONI &
MANTEGAZZA (1998), VIPPERMAN et al. (1998), BLOCK & STRGANAC
(1998), O'NEIL & STRGANAC (1998), FRIEDMANN  (1999),
MUKHOPADHYAY (1999) e KIM & LEE (2000).

Recentemente o uso de técnicas como logica difusa, redes neurais e
algoritmos genéticos tem despertado muito interesse na comunidade cientifica, mas
ainda a aplicagdio delas no controle ativo de flutfer ¢ incipiente. Entretanto as
pesquisas sobre a aplicagfio destas novas técnicas em outras areas de dindmica
estrutural, em especial em sistemas dindmicos que apresentam ndo-linearidades,
incertezas estruturais, informagdes imprecisas, ou ainda apresentam modelo

matematico complexo, tem mostrado ser de grande utilidade.

1.2 — Objetivo da Pesquisa e Metodologia a ser Empregada

O objetivo desta pesquisa é o de utilizar os principios da logica difusa na
construgio de um controlador difuso para a supressdo de flutter, tendo como
superficie de controle um flap.

A légica difusa proporciona um tratamento adequado para sistemas com

incertezas de dados ou modelos aproximados, possibilitando um modelo realista e
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flexivel de tais sistemas. utilizando, para isto, as declaragoes lingtisticas que podem
ser tratadas matematicamente (OLIVEIRA Jr., 1999)

A metodologia empregada ¢ a de implementar computacionalmente o
controlador difuso no ambiente MATLAB® através do SIMULINK® e
posteriormente realizar uma simulagdo computacional e um ensaio experimental,
analisando-se a atuagio do controlador difuso.

Para o ensaio experimental, realizado no tinel de vento do Laboratorio de
Aerodindmica - LAE da EESC-USP, foi construida uma asa rigida com aerofélio do
tipo NACA 0012 que foi fixada a um dispositivo que permite o acoplamento dos
modos de flexiio e de torcdo em uma freqiiéncia especifica em que o fenémeno de
Slutter ocorre.

Nos ensaios experimentais foram utilizados sensores, atuadores,
equipamentos de aquisi¢fio de sinais analogicos e digitais, software especifico para a
realizagiio do controle, etc., de forma a instrumentar o conjunto asa e dispositivo que
permite o aparecimento do flutter, possibilitando a andlise do fenémeno e a

respectiva atuagéio do controlador difuso.

1.3 — Organizagiio da Tese

Esta tese esté dividida em sete capitulos, que serfo descritos a seguir. Este
primeiro capitulo apresenta uma introdugdo ao fendmeno de fTutter, 0s objetivos da
tese e a metodologia a ser empregada, para a construgio e analise de um controlador
difuso.

O capitulo dois apresenta uma revisdio da literatura, abordando os principais
temas relacionados ao controle de flutter e a logica difusa.

O capitulo trés apresenta o modelo fisico e seu modelamento matematico.

O capitulo quatro apresenta o controlador difuso em linhas gerais e as leis de
controle.

O capitulo cinco descreve todos os elementos do ensaio experimental e a

caracterizaciio do flutter via simulagfio computacional e via ensaio experimental.
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O capitulo seis descreve o controlador difuso proposto e a sua dindmica. a
montagem experimental e os resultados experimentais obtidos.

O capitulo sete apresenta uma discussdo sobre os resultados da simulagdo
computacional ¢ dos obtidos no ensaio experimental e as principais conclusdes

relacionadas ao estudo realizado, além de sugestdes para trabalhos futuros.
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CAPITULO 2 - REVISAO DA LITERATURA

2.1 — A Aeroelasticidade

No desenvolvimento de modernas aeronaves, os problemas aeroelasticos tém
afetado, além do seu projeto aerodinimico e estrutural, o seu desempenho. Efeitos
aeroelasticos sio o resultado de interagdes mutuas de forgas aerodinimicas,
estruturais inerciais e eldsticas, isto ¢, forgas aerodindmicas induzidas por e/ou
induzindo deformagdes estaticas ou dindmicas da estrutura. Se a estrutura, quando
exposta a um escoamento de ar, permanece perfeitamente rigida, nfio existem
problemas aeroelasticos. No entanto as estruturas das aeronaves sdo flexiveis e,
quando expostas ao escoamento de ar, esta flexibilidade é fundamentalmente
responsavel por vérios tipos de fendmenos aeroelasticos, dentre eles o flutter.

A questio da instabilidade aeroelastica surge quando a deformagdo estrutural
induz forcas aerodinamicas adicionais e estas forgas aerodindmicas produzem, em
troca, deformagdes estruturais também adicionais, que novamente irdo induzir forgas
aerodindmicas ainda maiores.

Para se minimizar os fendmenos aeroeldsticos em aeronaves, pode-se
adicionar massa, rigidez ou amortecimento em sua estrutura, de forma a diminuir ou
aumentar as freqiiéncias naturais ou aumentar o amortecimento. Estas solugdes em
geral aumentam o peso da aeronave, o que nfo é aconselhavel.

Assim, a investigagiio aeroelastica durante o desenvolvimento de uma
aeronave faz parte de um processo de otimizagdo estrutural, em que a configuragéio
final da superficie de sustentagio ¢ uma das mais importantes decisdes do projeto
(FORSCHING, 1979). Portanto projetar uma aeronave minimizando os fendmenos

aeroelésticos e prevendo instabilidades aeroelasticas, como o flutter ou divergéncias
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na superficie de sustentagfio nio é um processo que pode facilmente ser reduzido a
regras simples.

Pode-se dividir os fendmenos aeroelasticos em duas categorias, estatico e
dinamico.

A andlise do problema aeroelastico estatico ¢ caracterizada por algumas
simplificagdes, isto €, nas equagdes do movimento, o tempo nio aparece como
variavel independente e as forgas inerciais de vibragdo ndo estdo presentes. As
forcas aerodindmicas podem ser baseadas no conhecimento do escoamento em
regime permanente ou livre, ao invés de fundamentar-se numa teoria de escoamento
perturbado, que deve ser aplicada ao tratamento do problema aeroelastico dindmico.
Analisando o diagrama de Collar, figura 2.1, (COLLAR, 1946) pode-se dizer que o
fenémeno aeroelastico estatico vem da interagio entre as forgas aerodinimicas e as

forgas elasticas atuantes no sistema.

Foicas
Aerodin@mica

Aercelasticidade

Forgas de
Vicracées Mecdnicas \ Inércia

Elasticas

Figura 2.1 — Diagrama de Collar

As forcas de maior influéncia no problema aeroelastico estatico podem ser
divididas em duas classes principais. A primeira refere-se a distribui¢do do
carregamento aerodindmico na asa e a segunda refere-se a eficacia do controle e de
efeitos aeroelasticos na estabilidade estatica da aeronave. O problema aeroelastico

estatico mais comum ¢ o da divergéncia torcional da asa. Segundo BISPLINGHOFF
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et al. (1955), o possivel primeiro caso de uma aeronave afetada por problemas
aeroelasticos estdticos foi o do professor Samuel P. Langley, na tentativa de
atravessar o rio Potomac em seu monoplano fandem. Na época do voo, inicio do
século XX, alguns autores sugeriram que a falha ocorreu devido a falta de rigidez
estrutural nas pontas das asas, resultando no fenémeno chamado divergéncia.
BISPLINGHOFF et al. (1955) definem divergéncia como uma instabilidade estatica
da superficie de sustentagdo de uma aeronave em vdo, ou ainda como flutter em
freqiiéncia zero. COLLAR (1959) cita que alguns anos apos a morte de Langley. sua
aeronave foi reestruturada e voou com sucesso. Concluiu-se que na versdo original a
asa do avido ndo tinha rigidez torcional suficiente e que problemas aeroelasticos
foram realmente responsaveis pelas falhas estruturais. Na época este problema
contribuiu para que os biplanos tivessem hegemonia na construgo de aeronaves.

O problema aeroelastico dinAmico, por sua vez, ¢ caracterizado pela presenga
de forgas inerciais e aerodindmicas oscilatorias. A exatiddo com que se pode prever
o comportamento aeroeléstico dinimico de uma aeronave depende em muito das
suposi¢des adotadas na estruturagdo teorica e dos dados necesséarios para uma boa
previsdo do fendmeno.

Pode-se ressaltar trés problemas aeroelésticos dinimicos, o Buffeting, as
cargas de rajadas de vento e o flutter.

O termo Buffeting é aplicado em aeroelasticidade para o fenémeno de
oscilagdes irregulares da aeronave ou de seus componentes estruturais, causadas por
movimentos turbulentos do ar ou pela separagfio de escoamento em tomo da propria
aeronave.

As cargas de rajadas de vento ocorrem devido & presenga de fluxos
atmosféricos que modificam o carregamento nas superficies de sustentagdo. As
componentes de velocidade deste fluxo perpendiculares & componente de velocidade
do escoamento sobre a superficie de sustentagio alteram o 4ngulo de ataque efetivo
das superficies e, por sua vez, a sustentagio.

Flutter, foco principal desta Tese, é o mais importante problema aeroeléstico
dindmico e a condicdo de que ndio ocorra nos regimes de v6o ¢ sempre uma das
principais exigéncias no projeto de aeronaves. A seguir faz-se um estudo sobre o

fendmeno e o estado da arte na atualidade.
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2.2 - O Flutter

Flutter ¢ uma oscilagio instavel auto-excitada resultante da interagéo entre
forcas fluidodindmicas, de deformagdes estruturais e inerciats.

Flutter. segundo WRIGHT (1992), ¢ uma condigdo onde componentes da
aeronave, a asa, por exemplo, ou a aeronave toda, exibem oscilagdes de sustentagdo
propria para uma certa velocidade frontal, que neste caso ¢ denominada velocidade
critica de flutter. A velocidades abaixo da velocidade critica, qualquer vibragéo
dindmica estrutural inicial é amortecida, enquanto que a velocidades acima da
velocidade critica, qualquer perturbagio dindmica estrutural crescerd, levando,
quando néio for limitada por comportamento estrutural ou dinidmico ndo-linear, &
falha estrutural.

Segundo BISPLINGHOFF et al. (1955) flutter é uma instabilidade
aerodinamica de um corpo eldstico quando sujeito a um escoamento de ar, ocorrendo
mais comumente em corpos com grandes cargas aerodindmicas de sustentacfio, como
por exemplo asas, empenagens e superficies de controle.

A classificacio dos varios tipos de flutfer esta diretamente relacionada a
natureza dos principais componentes estruturais afetados (FORSCHING, 1979).

O flutter cldssico estd associado com o escoamento potencial e, usualmente,
mas niio necessariamente, envolve o acoplamento de dois ou mais graus de liberdade.
O flutter ndo classico, que ¢ dificil de ser analisado com base apenas na teoria, pode
envolver separagdo de escoamento, escoamento periédico, condig¢des de stall, e
vérios efeitos de atraso no tempo entre as forgas aerodindmicas e 0 movimento. 0]
mais significativo tipo de flutter classico € o escoamento em torno de uma asa
considerada como um escoamento potencial ndo separavel. Flutter de flexdo-torgdo,
flexdo-aileron e torgdo-aileron sio tipos de flutter com dois graus de liberdade
envolvidos (modos de vibragdo). Quando a asa curva ¢ torce e 0s ailerons sdo
significativamente envolvidos, temos o flutter denominado de flexdo-tor¢do-aileron.

Embora o flutter seja restrito a superficies de sustentagdo, a fuselagem, em
companhia das instabilidades de flutter, pode afetar significativamente a velocidade
critica. O fail flutter surge do comportamento elastico da fuselagem e normalmente

envolve um grande numero de graus de liberdade.
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Outro tipo de flutter aparece em aeronaves que levam munigdes
externamente. Este flutter ¢ denominado wing-with-stove flutter. A adicdo de
casulos externos a aeronave provoca significativas mudangas nas caracteristicas
dindmicas e freqiientemente efeitos adversos nas propriedades de flutter causam
drasticas redugdes na velocidade critica. Um outro problema € que sdo virios 0s
tipos de casulos.

Em velocidades muito altas de vdo, o esfoliamento da fuselagem pode exibir
um tipo de flutter que esta associado ao deslocamento do painel na dire¢do normal a
esta superficie. Este flutter é chamado de panel flutter ¢ difere do flutter
convencional pelo menos por dois aspectos: ¢ um fenémeno inteiramente
supersénico e as ndo-linearidades estruturais, associadas com os limites
aerodindmicos, tendem a limitar fortemente as amplitudes de flutter. Estas limitagGes
causam falhas nos modos estruturais e explosivas fraturas na superficie da aeronave.

Um outro tipo de flutter que ocorre no escoamento potencial € o Propeller-
rofor/whirl flutter. O mecanismo basico na instabilidade whirl flutter é o
acoplamento giroscopio de pitch e yaw no sistema de hélice.

Um tipo nio classico de flutter associado ao escoamento separavel é chamado
de stall flutter. O stall flutter pode ocorrer em uma superficie de sustentagéo,
quando esta opera com alto dngulo de ataque no escoamento durante, a0 menos, parte
de cada ciclo de oscilagio. Ele ocorre principalmente no flutfer de um grau de
liberdade em uma oscilagfio torcional, e um grande numero de parametros pode ter
enorme influéncia neste fendmeno de flutter entre eles podemos citar, nimero de
Reynolds, freqiéncia reduzida, localizagdo do eixo torcional, forma do aerofélio e
algumas amplitudes de oscilagdes. Todos estes parimetros, as nfo-linearidades
aerodinimicas e o escoamento separavel complicam imensamente uma previsdo
tedrica do fluter para este caso.

Segundo COLLAR (1959), a primeira investigagdio quantitativa de um
fendmeno aeroelastico é atribuida a Lanchester, durante a Primeira Guerra Mundial.
Segundo BISPLINGHOFF et al. (1955), Lanchester descobriu, juntamente com
Bairstow, que a fuselagem e a empenagem tinham dois modos principais de vibrar
em baixa freqiiéncia. Em um modo os profundores oscilavam defasados em 180°; no

outro a fuselagem oscilava em um modo de torgdo. Lanchester reconheceu e
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descreveu dois importantes conceitos: 1) as oscilagdes ndo eram resultados de
ressonancias induzidas por fontes de vibragiio (motor, por exemplo), mas sim auto-
excitadas; 2) um aumento da rigidez torcional dos profundores, através da instalagéio
de um tubo interligando-os, poderia resolver o problema. Durante a investigagiio de
Lanchester, provavelmente surgiu a primeira analise teorica sobre flutter realizada
por Leonard Bairstow.

Segundo De Marqui, et al. (2001), logo apés o final da Segunda Guerra
Mundial, desenvolveram-se pesquisas sistematicas na Holanda sobre flutter. Nas
investigagdes feitas por von Baumhauer e Koning, em 1923, conclui-se que o
balanceamento de massa deveria eliminar o problema de flutter de aileron. Nesta
mesma década alguns pesquisadores, seguindo orientagdo do Comité Briténico de
Pesquisas Aeronauticas, passaram a utilizar modelos simplificados (em escala) em
taneis de vento, para determinar a velocidade critica de flutter. Destaca-se também o
surgimento de conceitos como: o modo de vibrar; o de similaridade entre o modelo e
o prototipo em escala real, sendo necessario haver similaridade na geometria,
distribuigdes elasticas e de massa.

Na década de 1930, véarios casos de flutter em asa, de aileron e de
empenagem foram relatados. Este fato se deve principalmente ao ressurgimento dos
monoplanos com asas com superficies pré-tensionadas (COLLAR, 1959), mas sem
tecnologia suficiente para conseguir a mesma rigidez obtida nas estruturas de ligagio
das asas dos biplanos.

Um fato importante na década de 1930 ¢ a teoria de Theodorsen.
THEODORSEN (1934) desenvolve uma das mais importantes teorias sobre flutfer,
que até hoje ¢ utilizada com muita freqiidncia por vérios pesquisadores da area. Em
seu trabalho. determinou-se as forgas aerodindmicas sobre um aerofélio, oscilando
ou sobre a combinagdo aerofdlio-aileron com trés graus de liberdade. Conhecidas as
forgas aerodinimicas, o mecanismo de aeroelasticidade passou a ser analisado em
detalhes. Separou-se a parte ndo-circulatéria do potencial de velocidades da parte
circulatoria associada com o efeito da esteira. A condigdio do escoamento no flap
estabelece uma relagéio entre as duas partes, cuja solugdo leva a uma combinagdo de
funcdes de Bessel designada por C(k). Esta fungio estabelece os atrasos entre 0s

movimentos do aerof6lio e as forgas e momentos que surgem. Analogamente ao
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namero de Strouhal, k£ é uma freqiéncia reduzida igual a wb/U, onde w € a freqiiéncia
angular, b a metade da cordae U a velocidade do escoamento. Devido ao fato das
varias fases e atrasos serem cruciais na determinagdo de quanta energia pode ser
extraida do escoamento de ar, ou seja, se o flutter podera ocorrer, a teoria de
Theodorsen representou a mais simples e exata teoria para um aerofdlio plano
idealizado.

KEHOE (1995) relata que o primeiro teste de flufter em voo foi realizado por
Von Schippe em 1935, na Alemanha. Ele excitou a aeronave nas freqiiéncias
ressonantes de sua estrutura e progressivamente aumentou a velocidade do
escoamento, tracando, entdo, um grafico da amplitude da oscilagio resultante da
estrutura contra a velocidade de escoamento. Um aumento na amplitude indicaria
uma redugfio no amortecimento, com ocorréncia de flutter, na assintota da amplitude

teoricamente infinita, como mostra a Fig.2.2, a seguir.

Maximum
response
amplitude

o Vilutter
Airspeed

Fig. 2.2 - Resultado do primeiro modelo de teste de flutter
feito por Von Schippe ( KEHOE, 1995)

A velocidade, na qual ocorre a amplitude teoricamente infinita, seria a
velocidade de flutter. Do ponto de vista de controle, isto sugere inversdo de sinal de
realimentagfio, ou seja, realimentagdo negativa com angulo defasado de 180°
(realimentagdo positiva resultante).

Durante a Segunda Guerra Mundial, as aeronaves passaram a carregar
armamentos externos de diversas formas. O que se viu segundo COLLAR (1959) e
KEHOE (1995) foram varios acidentes causados por problemas aeroelasticos, como
por exemplo, o wing-with-store flutter.

Na década de 1940, novos problemas aeroelasticos apareceram, aléem do
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citado acima. quando as aeronaves comegaram a voar em velocidades transénicas.
Em 1947, segundo KEHOE (1995), conseguiu-se voar pela primeira vez em
velocidade supersénica.

Em virtude de todos estes fatos e na tentativa de se verificar as ligagOes entre
os varios problemas entre vibragbes e a estabilidade de uma aeronave, 0s
experimentos aeroeldsticos em tinel de vento passaram a ser mais comuns, segundo
GARRICK & REED (1981).

Até entdo, para baixas velocidades, os testes realizados em tunel de vento
para validagio de teorias ja eram considerados confiaveis, no entanto varias
mudangas deveriam ser feitas para a andlise em velocidades supersonicas e
transonicas.

Em 1946 um tanel de vento para pesquisa de flutter em velocidades
subsénicas comecou a ser utilizado nos Estados Unidos, no centro de pesquisa de
Langley. Este tinel foi modificado posteriormente para ter capacidade transdnica,
tornando-se o precursor do tunel de vento transénico de Langley.

Do ponto de vista de flutter, a faixa de velocidades transdnicas ¢ a mais
critica e na época a necessidade de asas finas para as aeronaves de altas velocidades
compunha algumas das dificuldades para se atingir a rigidez necessaria para se evitar
o flutter transdnico.

Com a velocidade supersonica surgiu um outro tipo de flutter, conhecido
como panel flutter (flluter de painel). Na década de 1960, muitos pesquisadores se
dedicaram a este estudo, uma vez que, para atingir tais velocidades era necessario
propulsores muito potentes 0 que causava propagagiio de muita energia ao longo da
estrutura na forma de vibragdes. Estudos teéricos e experimentos em tunel de vento
foram realizados, tentando-se determinar a influéncia entre estruturas, fluidos e
efeitos dindmicos. ASHLEY (1970) afirma a necessidade de uma teoria ndo-linear
para uma melhor descrigéo do problema do flutter de painel.

Um outro problema também bastante complexo ¢ o da aeroelasticidade
aplicado em asas rotativas. Segundo FRIEDMANN (1999), varios estudos ja vém
sendo realizados desde a década de 1980. Neste caso existem nfo-linearidades
geométricas da pa associadas as grandes deflexdes, que sdio associadas aos termos

inerciais, estruturais e aerodindmicos do problema aeroelastico.
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Nos ultimos 15 anos, materiais ativos tém sido identificados com
potencialidades para uma variedade de aplicagdes aeroelasticas, tanto como Sensores,
ou como atuadores, uma vez que a pesquisa em pequenas estruturas ou estruturas
adaptativas, combinadas com materiais ativos, controle e microprocessadores tem-se
tornado muito prospera, de acordo com FRIEDMANN (1999). Estes materiais
podem ser utilizados tanto na estrutura, como na confecgio de asas de aeronaves, pas
de helicoptero. partes da turbina, etc., facilitando a monitoragdo da estrutura da
aeronave e o controle de vibragdes, como, por exemplo, o flutter.

Desta forma as pesquisas nos ultimos anos tém se dedicado muito a estudos

na area de aeroservoelasticidade.

2.3 - A Aeroservoelasticidade

A aeroservoelasticidade segundo FRIEDMANN (1999) é uma tecnologia
multidisciplinar que envolve interagdes entre a estrutura flexivel da aeronave (com
elasticidade e inércia), as forgas aerodindmicas estiveis e instaveis, resultantes do
movimento, e o sistema de controle de v6o. O aspecto mais importante da
aeroservoelasticidade ¢ a possibilidade de se aplicar o controle aerodindmico ativo
para a supressdo de flutter. A supressio ativa de flutter, segundo FORSCHING
(1979) é um conceito de controle com realimentagdo, em que o sinal de vibragdo €
eletronicamente processado e alimenta um sinal de entrada no sistema de controle
automatico, que entdo comanda oscilagdes, na superficie de controle, na freqiiéncia
criada pelo carregamento aerodindmico, que interage com a superficie de sustentagiio
de modo a impedir o flutter.

Ainda segundo FRIEDMANN (1999), a maior inovagdo na
aeroservoelasticidade foi o desenvolvimento da aerodindmica no dominio do tempo,
baseado em uma fungfio racional de aproximagdo para um carregamento
aerodindmico instavel no dominio da freqiiéncia. Estas fungdes adicionaram um
consideravel nimero de estados nas equagdes de movimento, que podem ser
reduzidos, utilizando-se o método do estado minimo. LEISHMAN & NGUYEN

(1990) desenvolveram ferramentas no dominio do tempo para o problema
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aerodindmico em duas dimensdes. Recentemente estes modelos aerodinimicos
instaveis no dominio do tempo. tém sido utilizados para a analise, em duas
dimensdes. de problemas que envolvem a asa € a superficie de controle.
FRIEDMANN (1999) comenta que a formulagdo do problema aeroservoeléstico, no
espaco de estados, facilitaria o uso de recentes métodos desenvolvidos na area de
controle, incluindo-se consideragdes sobre a robustez do sistema.

Ja o problema aeroservoeldstico no regime {ransonico requer considerar o
carregamento  aerodindmico ndo-linear, baseado na Dindmica de Fluidos
Computacionais (CFD), exigindo o uso de técnicas de controle adaptativo.

Pode-se relatar varios estudos feitos na area de aeroservoelasticidade para a
supressdo de flutter, destacando-se dentre eles os que seguem.

BORGGAARD et al. (1995) propdem uma estratégia de controle ativo para a
supressdo de flutter em um sistema aeroelastico, consistindo de um aerofélio de duas
dimensées, utilizando como superficie de controle o bordo de fuga. O modelo para o
sistema aeroelastico ¢ formulado através de um sistema acoplado de equagdes
diferenciais ordinarias que descrevem a dinfmica da estrutura do corpo rigido e as
equagdes de Integral de contorno, que descrevem a aerodindmica do sistema. A
dinamica do corpo rigido & descrita pelas quantidades h, o e B, que representam
flexdio (plunge), dngulo de arfagem (pitch) e éngulo de controle (flap)
respectivamente. O modelo assume que o escoamento ¢ ndo estacionario,
incompressivel e irrotacional. O estudo inclui duas estratégias de controle, uma onde
o acoplamento entre 0 movimento da estrutura e o escoamento ¢ ignorado e outra
onde este acoplamento é linearizado. Observou-se nos resultados que a segunda
estratégia ¢ um pouco melhor que a primeira ¢ os autores comentam que uma
estratégia mais elaborada, nestas circunstincias, ndo ftraria uma melhoria
significativa. O ideal seria um modelo de escoamento mais complexo, por exemplo,
utilizando-se as equagdes de Euler ao invés daquelas utilizadas neste estudo que
foram as de Laplace. O modelo de aerofdlio utilizado foi o NACAO0009 com dngulo
de ataque inicial de 6°.

BERAN & MORTON (1997) desenvolvem uma técnica computacional para
se calcular as fronteiras de flutter através das variagdes dos parémetros dindmico

estrutural e aerodindmico para um aerofdlio NACA 64A006, sujeito a um regime de
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escoamento transénico e subsonico, com acoplamento estrutural de arfagem e de
flexio. A analise feita se restringiu as equagdes de Euler o que torna o método
incapaz de prever os efeitos da viscosidade na velocidade de flutter. Mesmo assim o
algoritmo elaborado apresentou boa precisdo em determinar o limite de flutter, se
comparado com outros existentes na literatura.

ANDRIGHETTONI & MANTEGAZZA (1998) desenvolvem em seu
trabalho um sistema de supressio de flutter adaptativo implicito, utilizando
multiplas-entradas/multiplas-saidas (MIMO) que € robusto para ndo-linearidades, e
eficaz sobre uma larga faixa de variagiio de instabilidades, relacionadas a um sistema
de pardmetros arbitrarios variantes no tempo. Foi feita também uma extensiva
simulagio, verificando-se que o uso do esquema adaptativo indireto em combinagio
com um modelo de identificacdo e controle de estabilidade, ¢ possivel e bastante
robusto para se aplicar em qualquer modelo de asa existente, quando se utiliza um
método de controle de atribui¢fo de auto estrutura inteira.

VIPPERMAN et al. (1998) fazem uma andlise experimental, utilizando
controle ativo para supressiio de flutter em uma segdo tipica de aerof6lio, com um
flap de borda de fuga. A técnica de controle 6timo utilizado foi o H,, baseado num
sistema de identificagdo experimental da fungio transferéncia entre trés variaveis do
sistema, posigdo de arfagem, flexfio e posigdo do flap. Utilizando este sistema, eles
conseguiram estender (aumentar) o limite de flutter, permanecendo o sistema estavel.
Sugerem como trabalho futuro acrescentar ao estudo efeitos de ndo-linearidades
entre o atuador do flap e o proprio flap, além de métodos para produzir um sistema
de controle mais robusto.

KIM & LEE (2000) estudam um aerofélio com dois graus de liberdade e com
uma nio-linearidade freeplay nas diregSes de arfagem e flexdo para a regiio de
escoamento fransonico e supersdnico baixo, onde as ndo-linearidades também
existem. E utilizado o método de Runge-Kutta de 5° ordem, para integrar
numericamente as equagdes do modelo aeroeldstico ndo-linear e, para a analise da
resposta aeroelastica, é feita uma formulagdo Euler-Lagrange. O estudo é realizado
em um aerofdlio NACA0012 para diferentes nimeros de Mach (variando de 0,8 a
1,2). Os resultados mostraram que um pequeno angulo de freeplay pode levar a

severas instabilidades dindmicas.
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BALAKRISHMAN (2001) faz uma analise puramente computacional para a
supressdo de flutter subsonico em um modelo de asa sujeito a flexdo e torgdo. O
autor utiliza para a supressio de flutter uma tensdo automatica (self-straining) nos
atuadores. Os resultados mostram que pouco ou nenhum efeito € causado na
velocidade critica de flutter.

CHO & CHANG (2001) analisam o flutter supersdnico em uma asa no
dominio da freqiiéncia, utilizando o método de painéis 3D nfio estacionario. A
metodologia de painéis usa, para a andlise computacional, forgas aerodindmicas
generalizadas na solugdo do flutter, no dominio da freqiiéncia, em detrimento ao
dominio do tempo onde o tempo computacional seria maior. O autor utiliza 0 método
U-g para determinar a fronteira de futter, além de usar o método de elementos finitos
para a analise modal.

BORGLUND & KUTTENKEULER (2002) utilizam uma asa retangular com
um flap no bordo de fuga, para investigar o comportamento aeroelastico. O modelo
numérico ¢ baseado numa teoria linear para a dindmica estrutural e numa teoria de
faixas (cintas) para o carregamento aerodinimico ndo-estacionario. O fteste
experimental para a andlise de flutfer, mostra uma boa concordancia com oS
resultados numéricos, além disso o aumento da velocidade critica ¢
experimentalmente verificado com satisfatoria seguranga.

Com o crescente estudo tedrico dos problemas aeroelasticos, em particular da
supressio de flutter, e de diferentes formas de controle propostas por pesquisadores
da 4rea, o estudo experimental em tinel de vento se tornou um assunto de bastante
interesse. Entre os principais trabalhos realizados neste sentido pode-se destacar os
que seguem.

KO et al. (1997) desenvolveram uma teoria para analisar as caracteristicas do
sistema de malha fechada por meio de uma continua linearizagéo e realimentagfo. Os
autores utilizam uma expressdo polinomial para representar a constante de rigidez de
torgiio K, e, para as forgas aerodinamicas, o modelo quase estacionario. A superficie
de controle é o bordo de fuga e a localizagdo do eixo elastico, assim como a
velocidade de escoamento livre sdo variados para efeitos de simulagdo. Os autores
concluem que uma classe de métodos de controle de realimentagdo néo-linear,

derivada de uma técnica de linearizagdo parcial de realimentagdo, ¢ localmente
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estavel para alguns regimes de escoamento e localizagdo do eixo elastico. E feito
também um estudo para duas superficies de controle, tipo bordo de fuga, em uma
mesma asa, colocadas simetricamente em relagdo ao centro dela, mostrando que o
método de controle adaptativo também ¢ suficiente para atingir a estabilidade. Por
fim, os autores comentam que o0s métodos adaptativos sdo atrativos por ndo
requererem explicitamente conhecimento das nio-linearidades estruturais, inerentes
do eixo de arfagem. Uma outra conclusio € que estes métodos, baseados em técnicas
de linearizagdo de realimentagio completa, exibem uma estabilidade global.

BLOCK & STRGANAC (1998) estudam uma combinagdo do controle ativo
de flutter ~ com aeroelasticidade ndio-linear. ~ Para ftanto, utilizam para o
equacionamento das forgas aerodinimicas e do momento as fungdes de Theodorsen.
O modelo aerodindmico é apropriado para baixas frequéncias reduzidas e baixo
namero de Mach. E adotado também o método LQR (Linear Quadratic Regulator)
para estabilizar o sistema que tem como superficie de controle o bordo de fuga. O
modelo aeroeldstico ¢ testado num tinel de vento com velocidade operacional
méaxima de 45 m/s, que ¢ maior que a projetada para o limite de flutter do modelo. A
asa foi montada verticalmente no tinel de vento e somente ela € exposta ao
escoamento. A deflexiio maxima de flexdio é + 0,04 m e arfagem maxima de + 28°.
O carregamento aerodindmico na superficie de controle requer um alto torque do
motor e este tem um tamanho pequeno, pois fica colocado externamente a asa

conforme se pode observar na figura 2.3.

Servomotor fora
da asa

Figura 2.3 - Modelo de asa utilizada por BLOCK & STRGANAC (1998).
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Como resultado. obteve-se uma boa correlagio entre o modelo aeroeldstico ndo-
linear previsto e os medidos experimentalmente. As diferengas encontradas entre a
prevista e a obtida experimentalmente sdo atribuidas as dificuldades no modelamento
do amortecimento estrutural. Pequenas diferengas também sio atribuidas a presenga
do servomotor no campo de escoamento e ao seu carregamento inercial que ndo sdo
considerados para o modelo. A superficie de controle adicionada a estrutura daasae
a0 alto torque do servomotor, adaptado para direcionar o carregamento da superficie
e do sistema de controle aeroelastico, ¢ capaz de estabilizar a estrutura para
velocidade duas vezes maior do que a velocidade de flutter em malha aberta. O
controlador estabiliza o sistema para respostas lineares e néio-lineares. O sistema de
controle ¢ limitado para as vizinhangas da velocidade de flutfer em malha aberta, se 0
controle for iniciado, a partir de um conjunto de respostas de LCO (Limit Cycle
Oscillation).

0’ NEIL & STRGANAC (1998) examinam em seu estudo um comportamento
aeroeldstico ndo-linear. Para a analise experimental, utilizam uma balanga
aerodinimica para teste de flutfer e, para montagem das equagdes do movimento
utilizam as equagOes de Lagrange e a teoria de Theodorsen. Sdo estudados
especificamente nio-linearidades cibicas, para efeito da rigidez, e sio realizados
testes, utilizando uma balanga aerodinimica, o que permite uma investigagio
experimental da resposta aeroelastica néio-linear. O resultado analitico encontrado ¢
consistente, comparado com os encontrados por oufros autores que indicam uma
transi¢do da resposta estavel para instavel, associada a oscilagdo de ciclo limite. O
resultado experimental, utilizando a balanga aerodinimica mosira bons resultados
observados no estudo analitico realizado. As forgas de amortecimento viscoso e de
Coulomb, atribuidas ao projeto da balanga aerodinimica, ficam evidentes nas
medigdes realizadas. Em particular, o comportamento em teste da balanga
aerodindmica leva a fricgio de cargas que ¢ bem modelada pelo amortecimento de
Coulomb. O coeficiente de amortecimento ¢ néo-linear para o amortecimento de
Coulomb, sendo significativo para baixas velocidades e nem tanto para altas
velocidades.

MUKHOPADHYAY (1999) fez um dos mais belos trabalhos no estudo das

instabilidades aerodinimicas e da supressiio ativa de flufter, em asas expostas ao
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escoamento {ransonico. A asa utilizada é retangular com perfil do tipo NACA 0012,
equipada com transdutores de pressdo, superficie de controle de bordo de fuga e dois
“spoilers”, ajustados para o teste de supressdo ativa de flutter. O aerofélio ¢é fixado
em uma balanga aerodindmica denominada “Pitch and Plunge Apparatus” que
permite dois modos de vibragdo: os de arfagem e de deslocamento vertical. O artigo
descreve uma lei de controle para a supressio de flutter, utilizando técnicas classicas
e uma formulagfio geral, unificando a técnica Gaussiana Linear-Quadratica e o
método Minimax. A conclusdo do autor ¢ que a lei de controle classica simples,
quando corretamente projetada e baseada no principio fisico, pode com sucesso
suprimir o flutfer transdnico e prover o sistema de uma estabilidade robusta na
presenca de choques e escoamentos no tanel de vento. A lei de controle 6timo
robusto também pode ser projetada, usando a generalizagdo unificada das
formulagdes Minimax e LQG.

Com o extraordinario avango computacional na ultima década, temos
presenciado, na literatura mundial, varias pesquisas na area de computagdo
envolvendo Redes Neurais Artificiais, Algoritmos Genéticos e Logica Difusa,
aplicadas a sistemas de controle, inclusive alguns para supresséo de flutter.

Quanto as aplicagdes de redes neurais artificiais, podemos citar varios
trabalhos, como o realizado por STECK et al. (1996) que apresentam um controle
neural ndo-linear, aplicado a um modelo dindmico multivariavel de um avifo, ja a
pesquisa desenvolvida por LEE & WONG (1997) mostra que a determinagdo do
limite de flutter, para uma aeronave, requer precisdo nas medidas dos valores de
freqiiéncia e amortecimento dos modos de vibragéio em fungdo da velocidade de voo.
Os autores comentam que numerosos métodos tém sido propostos para a
identificagéio de flutter em tempo real, com varios graus de sucesso, no entanto, com
o rapido avango nas teorias de processamento de sinais e o uso das redes neurais
artificiais para modelar as caracteristicas complexas de sistemas néo-lineares,
métodos mais avangados para analise do sinal de flutfer podem ser desenvolvidos.

Além do que, conforme explica SPARKS Jr. & MAGHAMI (1998), se a rede
Neural artificial for apropriadamente treinada, ela podera ser utilizada no modelo do
sistema dindmico niio-linear em simulagdes. Esta rede pode gerar uma excelente

aproximagdo da saida do sistema, além de reduzir drasticamente a carga
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computacional de toda a simulagfio, tornando-a muito mais rapida do que uma
simulacdio com métodos convencionais.

ZAZZERA et al. (2000) comentam que o uso de redes neurais em problemas
de controle tem sido desenvolvido durante a Gltima década. mas a maioria dos
trabalhos avalia a simulagdo numérica e redes neurais estdticas. Num passado
recente, a rede neural adaptativa tem sido aplicada com sucesso no controle
experimental de vibragdes em estruturas grandes. Diferentes redes neurais podem
ser utilizadas para controle. Uma possibilidade € operar com redes estaticas, onde 0s
pardmetros livres (pesos sinapticos) sdo fixos e ndo ha aprendizado on-line. Outra
possibilidade é o uso de redes dindmicas, que podem seguir um sistema variante no
tempo, com um aprendizado ativo, e neste sentido, realizar um controle adaptativo.
Uma terceira possibilidade ¢ o uso de controle hibrido, onde a rede neural melhora
um controlador classico. No estudo feito pelos autores, projeta-se e implementa-se
um controlador neural, para supressio de flutter, usando uma rede dindmica
caracterizada por uma aprendizagem on-line. Uma rede neural é usada para
identificar a aceleragdio em alguns pontos da asa e as informagdes obtidas nesta rede
siio usadas como um dos pardmetros de entrada na rede que controla o sistema. Ao
final, apesar de terem conseguido o controle de flutter adaptativo via redes neurais,
os autores deixam claro que, apesar de um correto comportamento do controlador,
ainda falta uma robustez em relagfo a simulagfo numérica.

Um dos principais trabalhos desta érea foi o desenvolvido por SCOTT (2000)
que utiliza redes neurais artificiais para controle e supressdo de flutter em uma asa
rigida, com aerofdlio do tipo NACA 0012, em tinel de vento transonico, obtendo
6timos resultados.

J4 a utilizagiio da técnica de algoritmos genéticos ainda é incipiente, mas
bastante promissora, principalmente em se tratando da aplicagdo de sistemas
hibridos. Tais sistemas utilizam uma combinagfio de duas ou mais técnicas como as
Redes Neurais Artificiais, Algoritmos Genéticos, Logica Difusa e sistemas classicos,
para o sistema de controle.

Em relagiio 4 Logica Difusa, tema principal desta Tese, far-se-a uma analise

mais detalhada de suas aplicagdes a seguir.
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2.4 — A Logica Difusa e suas Aplicacies

A Logica Difusa, proposta por Loft Zadeh em 1965, tem por objetivo modelar
o modo aproximado do raciocinio humano. A Légica Difusa fornece um mecanismo
para manipular informagdes imprecisas, lais como conceitos de muito, pouco. alto,
baixo. grande. pequeno, etc., fornecendo uma resposta aproximada para uma questdo
baseada em um conhecimento que é inexato, incompleto ou néo totalmente confiavel.

Uma maneira de modelar este processo de tomada de decisdo foi proposto
por ZADEH (1965) e ¢ denominado por conjunto difuso, que permite que certas
classes de declaragdes lingiiisticas sejam tratadas matematicamente, isto é, o sistema
difuso possui um formalismo para a representagdo do conhecimento e de inferéncias
parecido com o modo que 0S seres humanos utilizam para expressarem O
conhecimento € o raciocinio, diferentemente da logica classica (ZADEH, 1973:
JAGER, 1995).

Esta concepgiio lingiistica da teoria de conjuntos difusos permite que o
processamento simboélico seja transformado em numérico, provendo uma ferramenta
para o tratamento de problemas de decisdo e controle (KATAYAMA, et al., 1993).

Para estudar a estrutura da Légica Difusa, podemos citar MENDEL (1995)
que comenta sobre dois tipos de conhecimento que podem ser aplicados em muitos

problemas no campo da engenharia. S&o eles:

1 - O conhecimento objetivo que ¢ utilizado todo o tempo na formulagdo dos
problemas de engenharia, ou seja, o0 modelo
matematico que ¢ exato;

2 — O conhecimento subjetivo que representa informacdes lingiiisticas e que
¢ usualmente impossivel de se quantificar
utilizando-se a matematica tradicional, ou seja, €
baseado no conhecimento de regras, informagoes
de especialistas, necessidades de projeto, efc.
Esta é a forma de conhecimento em que se baseia

a Logica Difusa.
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Mendel ainda comenta que o Sistema de Logica Difusa € o inico que ¢ capaz
de lidar simultaneamente com dados numéricos e conhecimentos linguisticos. Por
meio da Logica Difusa, faz-se um mapeamento ndo-linear de um vetor principal de
entrada de dados. relacionando-o com uma saida escalar.

Segundo COELHO (2000), apesar de a Logica Difusa ter sofrido varias
criticas, Zadeh teve seus seguidores como, por exemplo, os pesquisadores Mamdani
e Assilian, que desenvolveram um controlador difuso aplicado a uma maquina de
vapor, em escala de laboratério (MAMDANI & ASSILIAN, 1975), Kickert e Van
Nauka Lemke, que desenvolveram regras de controle tipo PI para controle de
aquecimento de dgua (KICKERT & VAN NAUKA LEMKE, 1976), Rutherford e
Bloore, que criaram um controlador para um processo de sinterizagiio do minério de
ferro (RUTHERFORD & BLOORE, 1976). No entanto, foi o projeto LIFE
(Laboratory for International Fuzzy Engineering Research), fundado em abril de
1989 e patrocinado pelo governo japonés em parceria com industrias e universidades
daquele pais, que deu um enorme impulso no desenvolvimento desta tecnologia.

Desta forma, nas duas Gltimas décadas, com a aplicagdo em diversos
problemas complexos, a Logica Difusa se tornou uma técnica efetiva de controle que
merece estudo e aplicagiio em muitos campos da engenharia.

A primeira aplicagio do controle difuso foi no controle de um forno de
secagem para a produgdo de cimento (HOLMBLAD & OSTERGAARD, 1982) para
uma companhia da Dinamarca. Outra aplicagdo bem sucedida foi o sistema de
controle para a operagfio de trens da cidade de Sendai (Japdo), desenvolvido por
Yasonobu e seus colegas da empresa Hitachi, em operagdo desde 1987, segundo
COELHO (2000).

Em 1990, a Matsushita Electric Industry produziu o primeiro eletrodoméstico,
incorporando o controle difuso (uma maquina de lavar roupas).

Na 4rea de aerondutica, podemos citar o controle de atitudes de satélites
flexiveis (DALEY & GILL, 1989), controle de rolagem em asas flexiveis (CHIU et
al., 1992), controle de arfagem para um missil interceptador (CHRISTIAN, 1993).

Em 1994, LI-XIM WANG desenvolve um controlador supervisionado,
utilizando um sistema de controle difuso com a hipétese de que o estado, para o

sistema de malha fechada, é uniformemente limitado. Se o sistema de controle
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difuso (sem o controlador supervisionado) ¢ estavel dentro dos limites impostos, 0
controle supervisionado fica inoperante, porém, se o estado atingir o limite do
conjunto de restrigdes, imposto ao sistema, o controlador supervisionado torna-se
operante e [or¢a o estado a retornar para o conjunto de restrigdes impostas. A
vantagem deste método é que ndio precisa mudar o projeto do controlador difuso para
conseguir a estabilidade do sistema, permitindo utilizar um controlador difuso de alto
desempenho. A desvantagem do método € ter-se a necessidade de saber os limites
das fungdes nio-lineares do sistema e saber se os limites sdo bastante livres, exigindo
com isto uma alta atividade de controle. E feita uma aplicagiio deste controlador
supervisionado no problema de péndulo invertido, mostrando seu funcionamento.

THOMAS & ARMSTRONG-HELOUVRY (1995) mostram, com varios
exemplos, os beneficios da utilizagdo da Logica Difusa, em diversos tipos de
sistemas de controle, e em especial relatam um fato interessante: enquanto na maior
parte das teorias de controle modemno e classico, tem-se interesse no projeto de
reguladores estdticos, muitos dos controles implementados, utilizando-se Logica
Difusa, sio dinimicos. Um exemplo disto € desenvolvido por CAO et al. (1996),
para um controlador difuso.

BLOWLES & PELAEZ (1995), fazendo uma analise da confiabilidade do
sistema que freqiientemente requer o uso de critérios subjetivos, incerteza de dados e
modelos aproximados do sistema, concluem que a teoria difusa fornece uma
ferramenta efetiva para a caracterizagio e confiabilidade do sistema nestas
circunstancias, e que a teoria da probabilidade sozinha ja néo é suficiente para tratar
do problema da subjetividade. As informagdes de confiabilidade podem ser mais
bem expressas utilizando-se os conjuntos difusos, uma vez que estas informagdes
raramente sio definidas rigorosamente, € o uso das expressdes da linguagem natural
sobre a confiabilidade apresentam uma poderosa aproximagéo para conseguir captar
mais efetivamente as incertezas do processo.

COSTA et al. (1995) mostram diferentes técnicas para a implementagio de
algoritmos de l6gica difusa nas aplicagdes de controle, além de comentar que existem
diferentes softwares/hardwares que devem ser considerados no projeto de um
controlador difuso. Estas técnicas provocam diferentes graus de programabilidade e

flexibilidade, bem como suportam diferentes aplicagdes em termos de velocidade e
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complexibilidade. Neste sentido, sio estudados trés casos que mostram trés solugdes
possiveis para um controlador difuso.

BABUSKA & VERBRUGGEN (1996) comentam que, comparado com
outras técnicas. o sistema difuso providencia uma representagdo matematica mais
tratavel do sistema nio-linear a ser estudado, e que também se pode dar uma
interpretagio lingaistica na forma de regras. Assim os dados processados podem ser
transladados para um modelo que deve ser analisado de uma maneira muito similar a
que as pessoas estdo acostumadas. As regras extraidas dos dados podem ser
validadas por especialista e combinadas com um conhecimento, ja adquirido para se
descrever um modelo completo do sistema. Os autores discutem o modelo difuso
para identificagio de sistemas ndo-lineares, mostram os modelos difusos,
comentando que o modelo mais freqiientemente utilizado € o sistema difuso baseado
em regras, apesar de existirem outros, como o de regressdo linear e estruturas de
células. Descrevem os modelos difusos lingiisticos, relacional e de Takagi-Sugeno,
assim como a modelagem difusa para sistemas dinimicos utilizando o espago de
estados e o modelo de entrada e saida. Mostram como o modelo difuso pode ser
construido utilizando o conhecimento humano ou técnicas de identificagéo e, por
fim, descrevem as técnicas de como utilizar este modelo para um sistema de controle
ndo-linear.

VERBRUGGEN & BRUIJN (1997) fazem em seus estudos uma comparagio
das diferengas entre os sistemas de controle convencional PID e o sistema de
controle difuso, caracterizando a importancia do sistema de controle difuso para a
aplicagfio em teorias de sistemas de controle niio-lineares. Neste sentido, ressaltam
que o modelo difuso proposto por Takagi-Sugeno ¢ um dos melhores para ser
utilizado no desenvolvimento de um controlador difuso. Ressaltam também que
tanto a légica difusa, como as redes neurais tém um futuro promissor na solugdo de
problemas de controle.

HAYASHI & OTSUBO (1998) desenvolvem um simulador de metodologias
de controle difuso, utilizando, a principio, o método de inferéncia direta. Este
simulador foi projetado em um PC e o programa desenvolvido em C. O simulador é
dividido em trés partes, sendo elas: projeto, execugio € avaliagdio. Na primeira €

projetado o controlador difuso; na segunda parte, depois de selecionado o
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controlador, a simulagiio ¢ feita; e na terceira parte, com base nos resultados da
simulagfo, é avaliado o desempenho do projeto do controlador difuso. Se o resultado
for satisfatério, o projeto do controlador difuso esta completo, caso contrario,
retorna-se ao primeiro passo. A importdncia deste simulador € que vérios métodos
de inferéncia podem ser implementados e, avaliando-se a caracteristica de resposta
do sistema de controle, pode-se projetar um controlador difuso 6timo.

Um dos melhores trabalhos nesta area foi realizado por KANDEL et al.
(1999), onde os autores mostram os diversos métodos de controle difuso para
sistemas lineares e ndo-lineares com suas vantagens e desvantagens. Entre eles
podemos citar: a) o método de Liapunov, utilizado por SUGENO & TANAKA
(1992), que é um método bastante geral de controle; b) o método de critério de
circulo, utilizado por RAY & MAJUMDER (1984), onde o sistema ¢ modelado em
uma regifio restrita de nio-linearidades e a fungio de pertinéncia utilizada ¢
simétrica; ¢) o método utilizado por KICKERT & MAMDANI (1978), que ¢ um
método de aproximagdo para determinar a estabilidade de sistemas de controle ndo-
lineares e ndo forgados. Este ultimo método, segundo os autores, ndo ¢ muito preciso
para alguns casos e ¢ melhor utilizado em sistemas com baixo grau de ndo-
linearidades. J4 o método de Popov, utilizado para um exemplo proposto pelos
autores, ¢ um método graficamente simples, e a estabilidade pode ser obtida pelo
estudo da linha de Popov, no entanto, este método € restrito a sistemas cujo processo
de controle é conhecido. Os autores comentam que a falta de uma técnica formal
para o estudo da estabilidade de sistemas de controle difuso pode ser considerada a
maior desvantagem da aplicagfio de técnicas difusas. Sendo o controle difuso um
controle nio-linear baseado num controle heuristico, &, atualmente, um outro meio
para se implementar uma estratégia de controle proporcional-integral-derivativo
(PID), embora niio limitado ao PID. Segundo os autores, qualquer sistema ndo-linear
pode ser aproximado com precisdo a um determinado niimero de regras de controle
difuso. DRIANKOV et al. (1993) consideram o controlador difuso um aproximador
universal e dizem que seu uso oferece muitas vantagens.

TU et al. (2000), em seus estudos, dizem que o controlador difuso vem sendo
aplicado com sucesso em vérias areas nas duas ultimas décadas. O controlador difuso

tornou-se uma ferramenta popular apds esses sucessos no entanto, a maioria das
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pesquisas somente focalizaram sistemas SISO (simples-entrada-simples-saida),
deixando os sistemas MIMO (multiplas-entradas-multiplas-saidas) de lado, apesar
de ser desejado em muitas situagdes. Neste sentido uma das mais notéaveis
aplicacdes desta técnica para sistema MIMO foi desenvolvida por CHIU et al.
(1992). em uma aeronave com asa flexivel, embora a estabilidade e robustez nio
tenham sido investigadas. A proposta de controlador desenvolvida pelos autores €
denominada MLFLC (“multi-layer fuzzy logic controller”) para sistemas MIMO.
Esta proposta consiste de varios controladores difusos, cada qual com um conjunto
de regras lingiiisticas para aquele especifico controle. Como exemplo, ¢ utilizado o
péndulo duplo invertido, cujos resultados mostram que o sistema, utilizando-se
MLFLC, ¢ assintoticamente estavel e que pode ser controlado para seguir uma
desejada trajetoria.

TONG et al. (2000) comentam que nos ultimos anos tem-se testemunhado um
grande progresso no projeto de controladores por realimentagio para sistemas ndo-
lineares com controle difuso. No entanto, os resultados de varias destas pesquisas
assumem uma realimentacdo de estado completa e este tipo de controlador difuso
ndo pode ser aplicado para uma larga classe de sistemas ndo-lineares. Assim, no
estudo realizado pelos autores é proposto um esquema de controle difuso adaptativo,
baseado na realimentagiio de saida para um sistema SISO ndo-linear desconhecido,
representado globalmente por um modelo de entrada e saida. Um observador de alto
ganho é utilizado para estimar os estados do sistema e implementar o controlador
usando somente a saida.

REZNIK et al. (2000) investigam um controlador PID cléssico e um
controlador difuso, analisando as metodologias envolvidas para um piloto-
automatico de uma aeronave. Segundo a analise realizada, o controlador difuso
mostrou ser bastante eficiente e deve substituir gradualmente o controlador PID
classico em diferentes aplicagdes, no entanto a aplicagiio desses dois controladores
juntos pode dar bons resultados.

PATEL & MOHAN (2002) propdem um controlador difuso PI com duas
entradas e uma saida, utilizando fungdes de pertinéncia triangulares e quatro regras
difusas para o controle. Varias comparagdes sio feitas em relagdo a base de regras

adotadas, definindo-se condigdes para um melhor ou pior controlador.
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No Brasil. as pesquisas em Légica Difusa iniciaram-se na década de 1970, na
Unicamp, nos departamentos de biologia e matematica, segundo GOMIDE (1995). Ja
da década de 80 em diante, estas pesquisas vém sendo feitas em varias Universidades
como, por exemplo, Universidade de Sdo Paulo, ITA, PUC-Rio, UFSCar, UFMG,
UNESP, dentre varias outras.

Dentre alguns trabalhos desenvolvidos no Brasil, podemos citar COELHO
et al. (2000) que analisa o projeto de controle difuso aplicado a processos
multivariaveis e fornece um panorama do estado da arte da aplicagdo do controle
difuso na inddstria. SANDRI & CORREA (1999) fazem um tutorial sobre logica
difusa e sua ligagiio com outras técnicas importantes de controle, como redes neurais
artificiais e algoritmos genéticos. ALMEIDA et al. (1999) fazem uma abordagem
que combina controlador PID difuso com ganhos escalonados com o controlador
preditivo de varidncia minima de Dahlin, isto ¢, um controlador hibrido. BOTURA et
al. (1999) utilizam um controlador difuso para controlar a pressdo interna de um tubo
de Rijke, concluindo ser plenamente vidvel tal controle. TUPAC et al. (1999)
desenvolvem um conjunto 6timo de regras de inferéncia para o controle difuso,
utilizando algoritmos genéticos para controlar um motor DC. COSTA Jr. et al.
(2001) propdem um estabilizador de sistemas de poténcias adaptativo, utilizando um
supervisor baseado em regras difusas, obtendo 6timos resultados se comparados aos
convencionais. ABREU & RIBEIRO (2001) utilizam um controlador difuso do tipo
Takagi-Sugeno para atenuar vibragdes em estruturas inteligentes, utilizando-se
atuadores piezelétricos. A metodologia de controle é testada em uma viga de ago
engastada-livre para se avaliar a eficiéncia do controlador difuso adaptativo proposto,
concluindo-se que o desempenho é bastante satisfatorio. ARAUJO et al. (2001)
propdem um controlador difuso tipo Takagi-Sugeno-Kang (TSK) com o objetivo de
reduzir vibragdes mecanicas em sistemas eletromecinicos. A concluséio dos autores €
que este controlador ¢ eficaz para este problema onde técnicas de controle linear ndo
propiciam uma solugo adequada. ALMEIDA & COELHO (2001) desenvolvem um
método denominado auto-sintonia difusa de pardmetros para controladores PID.
Neste método os ganhos sdo escalonados através de um auto ajuste (auto-sintonia)
difuso das margens de fase e de ganho para o sistema em malha fechada. Obtiveram

um excelente desempenho a nivel de simulagdo e aplicagio pratica.
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Apesar dos trabalhos aqui apresentados envolverem o controle difuso, no
Brasil estudos envolvendo o controle de flutter, utilizando o controle difuso ainda sdo
bastante raros. No exterior, como se pode observar, existem varios estudos da légica
difusa. utilizando controladores, mas, especificamente para o controle de flutter,
ainda € incipiente.

Segundo SANDRI & CORREA (1999), a Logica Difusa ¢ uma das
tecnologias atuais mais bem sucedidas para o desenvolvimento de sistemas de
controle. Com sua utilizagdio, sistemas complexos podem ser implementados em
controladores simples, de ficil manutengiio e baixo custo. O uso de sistemas
construidos desta maneira, isto ¢, com controlador difuso, ¢ especialmente
interessante, quando o modelo matematico estd sujeito a incertezas.

Ainda segundo Sandri e Correa, em geral os controladores difusos sdo
robustos e de grande adaptabilidade, incorporando conhecimento que outros sistemas
nem sempre conseguem acomodar. Também sdo versateis, principalmente, quando o
modelo fisico é complexo e de dificil representagdo matematica.

No capitulo quatro, mais adiante, voltar-se-a ao estudo da légica difusa,

discutindo-se o controlador difuso.

2.5 - Conclusiio da Revisio da Literatura

A partir da reviséio realizada, pode-se afirmar que os estudos qualitativos e
quantitativos dos efeitos causados pelos mecanismos aeroservoeldticos t€m sido
bastante explorados nas ultimas décadas e novos rumos tém sido tomados.

Estes novos rumos estdio intrinsecamente ligados ao desenvolvimento
computacional e eletroeletrdnico, proporcionando a aplicagdo de novas metodologias
até entio impossiveis de serem utilizadas pelas limitagdes existentes. Dentre estas
novas metodologias, pode-se colocar a Légica Difusa como uma das principais
técnicas a serem aplicadas em sistemas de controle, uma vez que permite
identificagdes, simulagdes e analise do controle de fendmenos dinidmicos com
comportamentos lineares ou ndo, através de modelos mateméaticos mais trataveis e de
facil implementagfo.

Os fenémenos aeroeldsticos sdo caracterizados por comportamentos



Capitulo 2 - Revisio da Litcratura 29

complexos uma vez que uma estrutura ndo € infinitamente eldstica, além do que o
escoamento sobre a superficie aerodindmica pode variar muito, caracterizando-se por
ndo-linearidades, ou comportamento mal definido, ou ainda variante no tempo,
muitas vezes de identificagéo dificil e complicada por métodos matematicos exatos.
Por todos estes fatores, o controlador difuso deve ter grande aplicabilidade

em problemas aeroelasticos, em especial na supressio de flutter.
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CAPITULO 3 - MODELO MATEMATICO DO 3ISTEMA DINAMICO
ASA-DISPOSITIVO DE SUSTENTACAO

3.1 — O Modelo Fisico da Asa-Dispositivo de Sustentaciio

O desenvolvimento de modelos aeroelasticos para o projeto de sistemas ativos
de controle de flutter vem sendo explorado por varios autores, como observamos no
capitulo anterior. Vérios destes trabalhos tém como objetivo a aplicagfio do sinal de
controle em superficies de comando, relacionando os movimentos destas superficies
com medi¢es realizadas na asa. As forgas aerodinAmicas geradas pelos controles
modificam a distribui¢dio do carregamento de modo a suprimir o flutfer, como em
HORIKAWA & DOWELL (1979), BLOCK & STRGANAC (1998), VIPPERMAN et
al. (1998) e WASZAK (2001).

O desempenho do sistema de controle depende basicamente do modelo
matematico utilizado para descrever o comportamento do sistema fisico a ser
controlado, (WASZAK & FUNG, 1998).

Normalmente se utiliza um modelo matematico para realizar analises ¢
simulagdes, anteriormente ao projeto de implementago de um controlador. Em casos
aeroelasticos, este fato torna-se mais importante, ja que falhas podem implicar em
danos ao modelo fisico e em caso de teste em tinel de vento, como ¢ 0 objetivo desta
tese, danos ao proprio tinel.

No presente estudo, o modelo fisico desenvolvido é mostrado na figura 3.1 que
teve como base o estudo desenvolvido por WASZAK (1998), que estabelece um
equacionamento no dominio do tempo e cujo sistema resultante ¢ muito similar, em
seu comportamento dinimico, ao problema classico de dois graus de liberdade usado

para o estudo de aeroelasticidade. Na figura 3.1, pode-se observar um dispositivo
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elastico de sustentagfio da asa que permite os dois graus de liberdade mencionados

acima que, para este caso sio: arfagem e deslocamento vertical.

Figura 3.1 — Esquema do sistema aeroeldstico construido
para ensaio em tunel de vento

Para efeito de controle, poder-se-ia usar um aerofélio qualquer, no entanto, o
aerofdlio utilizado é do tipo NACA 0012, por este ser um tipo bem conhecido e com
caracteristicas amplamente divulgadas.

0 estudo e desenvolvimento do projeto de controle se fundamentam no modelo
matematico representativo do sistema fisico apresentado na figura 3.1.

No desenvolvimento deste modelo matematico, usar-se-4 o modelo estrutural
mostrado na figura 3.2 onde my e I; representam pardmetros da asa, my, I e Ks do flap
e Ky e Ko do dispositivo de sustentagfio da asa. O ponto de fixagfo do modelo é o eixo

elastico, que, para o caso em estudo, encontra-se situado a 0,45 da corda do aerofolio.

Figura 3.2 - Representagdio estrutural do sistema fisico.
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A partir deste modelo estrutural e da utilizagdo das Equagoes de Lagrange, as
equagdes de movimento do sistema poderdo ser definidas. Utilizar-se-a também o
Principio do Trabalho Virtual (LANCZOS, 1970) para determinar as forgas
generalizadas atuantes no sistema.

A Mecanica Lagrangiana permite a determinagdo das equagoes do movimento
através de duas fungdes escalares que sdio a energia cinética ¢ a energia potencial. O
Principio do Trabalho Virtual por sua vez permite calcular as forgas de vinculo
(restrigio) de modo a simplificar em muito a determinagio das for¢as generalizadas.

A eficiente aplicagio das Equagdes de Lagrange pode ser facilitada pela
representagiio das quantidades inerciais em sistemas de coordenadas convenientes,
selecionando um conjunto apropriado de coordenadas generalizadas. Ja o Principio do
Trabalho Virtual é usado para calcular as forgas generalizadas agindo sobre o corpo.

Para este trabalho, optou-se por projetar uma asa cuja superficie de controle € 0
flap do bordo de fuga, sendo as coordenadas generalizadas as seguintes: h para o
deslocamento vertical, © para o dngulo de arfagem e d. para o angulo da superficie de
controle do bordo de fuga.

Define-se também um sistema inercial de coordenadas, coincidente com a
posigio do ponto de fixagdo do aerofélio nio deformado ao dispositivo de sustentagdo
da asa. Outro sistema de coordenadas est4 fixo na asa e um ferceiro na superficie de

controle.

3.2 — A Energia Cinética do Sistema

A expressdo para o deslocamento vertical v do aerofélio, em um ponto x
qualquer, em fungéo das coordenadas generalizadas e das grandezas apresentadas na

figura 3.2, pode ser dada por:

v:h+6‘x+(x—e,,)§ (3.1)
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A energia cinética do sistema pode ser expressa como a soma de uma energia
T, devida ao corpo 1 (asa propriamente dita) e uma energia 7> referente  superficie

de controle do bordo de fuga, conforme figura 3.2, e pode ser gscrita como segue:

l 3 e"_'s lez._'
1'=L+15 :—j\?‘pdle [V pydx+— [V p,dx (3.2)
= 2;; 20 2e§ -

onde p ¢ a densidade

Para 7; tem-se:

1= {2t s 05" (33)
logo:

T, =~%fszd\:+%Zﬁéjxpdx+%92j’x3pdt (3.4)

<

sabe-se que:
m= _[pdx ¢ a massa do corpo
S= prdx =m.e, é 0 momento estatico

I =“' pxdx ¢ o momento de inércia em relagiio ao centro de gravidade do corpo.

Sendo I, =1I +me: 0 momento de inércia em torno do eixo elastico, entdo:

T =%ml(li +0ely +%6"‘I, (3.5)
Do mesmo modo para o corpo 2.

T, = %mz(f: + e, +32,) %12(9' +8f (3.6)
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onde /. =1, +me; ¢ o momento de inércia da superficie de controle em torno do
eixo de dobradica.

Assim. tem-se a expressdo para a energia cinética total do sistema:

T= %ml(ﬁ + H'el): + %élll +%mz(l} + O, +5e5)Z +%12(63 +5T (3.7)

3.3 — A Energia Potencial do Sistema

A energia potencial pode ser representada pela soma de duas componentes, a
energia potencial gravitacional mais a energia potencial de deformagéo, apresentadas

respectivamente nas equagdes 3.8 e 3.9 aseguir.

U, = —m,g(h+e,sen @)cos b, — m.g(h+e,sen0+e,sen 8)cos b, (3.8)

1

1 1 )
U=-Kh+-K@g+=-K|I(6-6 39
€ 2 Jli 2 g 2 6( -:) ( )

onde:
K, e K, sio as constantes elasticas associadas a rigidez do Dispositivo

Elastico de Sustentagiio da Asa, referentes a flexdo e torgdo
respectivamente.

Ky é a constante elastica associada a rigidez da superficie de controle.

Portanto, a energia potencial total do sistema passa agora a ser a soma das

energias potenciais gravitacional e de deformagdo dadas pelas equagdes 3.8 € 3.9.
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3.4 — As Equacgdes de Lagrange

As Equagdes de Lagrange sdo um conjunto de equagdes diferenciais de
segunda ordem obtidas a partir do Principio de Hamilton (LANCZOS, 1970) podendo,

conforme segue, ser expressas em termos das coordenadas generalizadas definidas

anteriormente:

d(oer\ of oU d(oU
dfo0) 9+l 2 =0,

di\eh ) eh oh dt\ éh

d(er\ o oU d(oU

i) g ey e o =0y

di\og) 08 068 di\ o6 (3.10)
d(er\ o oU d(oU

— — _.___+_ —_— — :Qo.

di\as ) 66 06 di\ oo

onde:
U=U3+Ue

(), sio as forgas generalizadas associadas com cada coordenada

generalizada, incluindo forgas externas e ndo conservativas.

Substituindo-se as expressdes de energia potencial, equagdes 3.8 e 3.9, e
cinética, equagdo 3.7, nas equagdes de Lagrange, equagdes 3.10, para cada uma das

coordenadas generalizadas ter-se-a o seguinte:

- Para a variavel 4, as derivadas intermedidrias s@o:

L m, (I}-Hz, 9} + rn{fr+ezé+e5 5'}
oh
(3.11)

-

O—E}:— = —m,gcosOp —m,gcos@y + K; . h
(&)
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que utilizando a equagdo de Lagrange:

d (a'r‘ or ou d (eu
==t = 7D
dt\ oh ch ¢h dt\ ¢h

resulta em;

(m] +m, )ii + (m,e, +1m,e, )9 + m,e; s - (3.12)
—(m, +m, )geosbr + K, h =0,

Para a variavel 9, as derivadas intermediarias sdo:

A - my [i}+el 0.]2‘ + 1,0+ m, [i'r+e;, O+es 5]23

20
o, (9 . 5] (3.13)
% = —nmyge, cosf . cosOp — myge,cost . cos @y

+Ky0

que utilizando a equagdo de Lagrange:

d BT] or ouU d (GU)
= | — =Q3
di\og) 00 06 dt\ o6

resulta em;

o g » 5
(”'131 + inye, )h + (m,e1 +me; +1, +1, )6‘ +

+ (m,ese, +1,)6 — (me, +mye, )gcost? cosdr + (3.14)

+K39 :Qg
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Para a variavel & as derivadas intermediarias sdo:

o m, [/Hecé) + e; 5]83 + I{é + 8]
GE)

oU . v e
(145 = —m,ge,cosd cost + K; (6-6.) (3.15)
a

que utilizando a equagdo de Lagrange:

d(ér\ or ouU d(aoU
AL 2 - =0,
dit\os) o8 86 dt\ do

resulta em:

myegh + (mae,es + 1,)0 + (m,e2 + 1,)8
—m,ges cosd cosby, + K (5-6.)=0; 3.16)

Portanto, através das equagdes 3.12, 3.14 e 3.16, pode-se expressar 0 conjunto
das equagdes de Lagrange, equagdes 3.10, que representam o sistema estrutural, na

forma matricial dado pela equagdo 3.17.

m S, Sus h| [k, 0 0]|h 0 m 0,
S, I, S| @+ 0 K, 0[l@)=| 0o+ S,,, cosf |gcosty +| Qy |(3.17)
S Ses Is]|0] L0 0 Ks|l6] |Ks Sy, €0s8 0Os

[e
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Onde;

m o= my + My

Spe = mMey +mye;

Sy = Maey

[, =1+, + m!elz + m?e% (3.18)
Sps =1, + Myeyes

_ 2
lg =1, + mye;

As O, sdo as forgas generalizadas associadas com cada coordenada
generalizada, incluindo-se as for¢as externas e as ndo conservativas. Os termos Spg,
Sps € Sgs sdo os acoplamentos inerciais entre as coordenadas generalizadas. O
significado destes termos fica claro no desenvolvimento das equagdes de Lagrange
para cada coordenada generalizada. Por exemplo, para a coordenada h, obtém-se a
equagdo 3.12, podendo-se verificar a influéncia da coordenada ©.em h através de
S, =mg, +m,e,. Do mesmo modo, nota-s¢ a influéncia de & em h através de
S,, =m,e,. Na notagio adotada, observa-se que os indices de S representam as
coordenadas generalizadas que estdo acopladas. No desenvolvimento das equagdes de
Lagrange para as outras coordenadas, verifica-se também os acoplamentos entre as
mesmas. Somente pela forma da matriz de massa da equagdo 3.17 (nfio diagonal) é

possivel identificar o acoplamento dindmico do sistema.

3.5— Aplicaciio do Principio do Trabalho Virtual - Determinagiio das Forgas

Generalizadas

O Principio do Trabalho Virtual, segundo LANCZOS (1970), ¢ o de manter o
equilibrio do sistema mecanico e ¢ de fundamental importéncia para 0
desenvolvimento da Mecanica Analitica.

Na mecanica Newtoniana, uma particula esta em equilibrio se o resultado das
forgas que estdo agindo na particula é zero. Se pensarmos em uma barra retangular

engastada, por exemplo, na teoria tradicional (Newtoniana), apenas consideramos as
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forgas externas agindo no sistema, desprezando as forgas internas agindo na barra.
Isto s6 é possivel, se o deslocamento virtual dos elementos da barra estiver em
harmonia com uma determinada condigéio cinematica do sistema dindmico. Em outras
palavras, o Principio do Trabalho Virtual demanda que, para o estado de equilibrio, o
trabalho das foras internas seja zero, para qualquer variagio infinitesimal da
configuragio do sistema, que esta em harmonia com uma dada condigéio cinematica.
Para o nosso estudo, o trabalho virtual inclui o trabalho devido as forgas ndo

conservativas, o amortecimento, € o trabalho devido a forgas externas, aerodinmicas.

3.5.1 - For¢as de Amortecimento Estrutural

No sistema proposto, assume-se o modelo de amortecimento estrutural como

sendo c=2m¢w, (INMAN, 1994). Com isto as forgas de amortecimento estrutural
denotadas por Q** sio dadas por:
Q¥ =C,n (3.19)

onde
1 & uma das coordenadas generalizadas ja definidas anteriormente;

C, é a matriz de amortecimento.

Com o modelo de amortecimento previamente definido, obtém-se a equagdo

matricial para as forgas ndo-conservativas dadas abaixo:

Qif “ H S"’e S”a 24'!1 W 0 0 h
51.[! - — Shg [0 536 0 Zé‘gWg O 9 (3.20)
ng Sy, s, s 0 0 20 5Ws §

onde:

¢, coeficiente de amortecimento de deslocamento vertical;
¢, coeficiente de amortecimento de arfagem;
¢s coeficiente de amortecimento da superficie de controle do bordo de

fuga.
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3.5.2 - Forcas Externas (Aerodinimicas)

Neste trabalho as forgas externas aplicadas ao sistema sdo devido a
aerodinimica e resultam da distribui¢do de pressdo na superficie da asa. Utilizar-se-a o
Principio do Trabalho Virtual, como ja mencionado anteriormente, para determinar
tais forgas. Da definigdo de trabalho, que diz que o trabalho & igual & variagdo da

energia potencial, pode-se escrever que:
oW +O6W, =0U (3.21)

onde
SW. ¢ o trabalho virtual realizado por forgas externas;
SW, ¢ o trabalho virtual realizado por forgas inerciais durante um

movimento virtual arbitrério de um sistema dindmico;

sU & variagfio de energia resultante do deslocamento virtual.

Sabe-se que o trabalho realizado por um corpo ¢ a integral da forga para um
determinado deslocamento. Sendo assim, as forcas externas generalizadas podem ser

expressas da seguinte forma:

=6§W
oon

0, (3.22)

onde os termos do denominador sdo os deslocamentos virtuais de cada coordenada

generalizada n.

Na figura 3.3 a seguir, é representada esquematicamente a distribui¢do de

pressio p(x,1) no aerofolio.
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p(x,t)
A A A A
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; Ll ‘ A A 2
A
28 *p £ A .
2 3}

Figura 3.3 — Representagdo da distribuigdo de pressio na asa
Observando a figura 3.3 acima, verifica-se que o deslocamento virtual no eixo
z pode ser expresso, em termos das coordenadas generalizadas, conforme a equagio

seguinte:

S2(x, v,0) = () + (v - x, )50() + (v - x, )68 (3.23)

onde

8 z(x, y,t) é um deslocamento virtual normal 4 superficie da asa.

Assim, o trabalho virtual sera representado por:

SW = 0,0+ Q0,00 +Q;66 (3.24)
que com a utilizagio da equagdo 3.22, pode ser escrita como:
SW = H p(x, y,1)5z dxdy (3.25)
Portanto, substituindo a equagdo 3.23 na 3.25 obtém-se:

SW = b‘hﬂ p(x,y,t)dxdy meﬂ px, y,!}(x - xp)dxdy +55H plx,y, t)(x - x,)zh‘dy (3.26)
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e assim tem-se que:

SW =8h(-L)+56M_+36H, (3.27)

onde L ¢é a forca de sustentagdo; M, € o momento aerodindmico de arfagem em tomo
de x,; e Hs ¢ momento da superficie de controle em tomo de seu ponto de fixa¢do xy.

Comparando-se as equagdes 3.24 € 3.27, chega-se a0 seguinte resultado:

oW
= = —L
O oh
OSW
Qﬂ = 69 = Mp (328)
oW
=" _H
% 068 g

Onde as forgas aerodindmicas podem ser aproximadas, usando derivadas ou

coeficiente de estabilidade e controle. Assim:

L=§5C, = as[cw +Ca+C, 5+ %(cma +C 0+ ct‘,(s')] (3.29)

Mp = ESEC_‘! = qSE[C}-fD + Cl!aa + CMJ(S‘ + ZCU (C}Jdd + Cng‘ + Cuﬁé.‘)] (3'30)
onde

7 ¢ apressio dindmica

s 6 area da superficie da asa

é corda média da asa

|

Para a representagdo das forgas aerodindmicas generalizadas de uma forma
coerente com a equagdo de movimento encontrada, equagéo 3.17, é necessério que se

estabeleca uma relagiio entre o dngulo de ataque @ da asa e as coordenadas
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generalizadas (considerando o conjunto asa e o dispositivo elastico de sustentagdo da

asa). Esta relagiio ¢ dada pela seguinte equagdo:

alx.0)=0. +0(1)+ # + ’(,‘U)ﬁ(‘_) - “’((}"”) (3.31)

o 0 a

onde & & o angulo inicial do dispositivo elastico de sustentagiio da asa, /(x) ¢ a
distancia entre o ponto de fixagiio (eixo eldstico) e o ponto no qual se mede o dngulo
de ataque, w, é a velocidade de perturbagfio normal ao escoamento e U, é a velocidade
do escoamento livre.

Substituindo-se a expressio do dngulo de ataque, equagiio 3.31, nas equagdes
das forcas aerodindmicas generalizadas 3.29 e 3.30, e assumindo que a rigidez da
superficie de controle & muito grande, isto é, a deformagdo devido ao eixo de
dobradica & insignificante, nés podemos eliminar a forca generalizada, associada com

a superficie de controle O5, Assim a forma matricial destas forgas, ¢ dada por:

Q: —(TS —C(o +(TS JCL,, 9 +£TS_E _Cza _t(x)czc'r h .
Q; Ecuo EC}-!.: ' SU': ECH& cl (x)c.w o

75| =Cu _I(Iy"la—i(cld_*_cw) I 0 -C,|h
5 2 [' +qs[ }[ }r (3.32)

Us s g, o, + %(C ot C,u,,)

c,. -C :
| —=C . |r. 4(:'“ o e a (| W,
£ qsc 4 [§]+ 7S % gl qs ZED
2, | ec,, ¢C U |- ¢, &C, |L¥:
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3.6 — As Equagdes do Movimento

A equagdo completa do movimento do sistema ¢ obtida, substituindo-se as
equagdes das forgas generalizadas, equagoes 3.20 e 3.32, na equagiio do movimento,

equagdio 3.17, sendo expressas por:

qgsSc .. asS ;
M, - 225w, [0+ pg - LD, |+ (K - 7SK, ¥ =
v 2U

0 0 (3.33)

. gSc
=gSQ5 +§SQ 0y + M gcostr + B, + CZIUC

. qsS
B,d+ gSByd + 92 pw
0 UD

Os termos ¥,M, M, M_ D, D, K, K,, K., Q) QeE que

aparecem nesta equagdo sdo matrizes e estdo definidas a seguir:

h
by =[ ] ¢ o vetor de coordenadas generalizadas;
a
o=[s5.] é o vetor de entrada da superficie de controle;

w
£ ’ - r .
o) :[ } é o vetor de distarbios;

m S, )
M. = ¢ a matriz estrutural de massa;
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) } ¢ a matriz aerodinamica de massa:

[
M =__
EC: fa ¢ (‘T)C.' 3

m
M, ={ } ¢ a matriz de acoplamento de massa;
Sae?
28wy, 0 i ; .
D, =-M, é a matriz de amortecimento estrutural;
0 28 aWy

g K *%(Cm +C,) | ‘ , o
D = = ¢ a matriz de amortecimento aerodindmico:

" e C, clx)C,.+ c%(C ot CV,_,!,)

K 0
K, = ' ¢ matriz de rigidez estrutural;
0 K,
B = Cta : v i . Z
K. = é a matriz de rigidez aerodindmica,
0 ¢C,,

b ~,
0= “1, Q, :{ ] sio as matrizes de forgas generalizadas aerodinamicas

ECH‘: Ecya
estaticas:

-Cr, -C s i
Bo—|_. B =|_ B, =| " | sdo as matrizes de controle.

cChy cCuy; Sgs

€ CLj -C L, ) . N
P ¢ a matriz de perturbagdo.
¢

Cyy, cCyy,
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Observe-se nestas equagdes que o efeito das forgas aerodinimicas € o de
modificar a massa. amortecimento e as propriedades de rigidez do sistema. Estes
acoplamentos sdo caracteristicas essenciais para o estudo das instabilidades
aerodinamicas.

A equagdo do equilibrio estatico do sistema ¢ obtida, quando as derivadas no

tempo se igualam a zero na equagéo 3.33, o que resulta em:

v, = (K, —gK,) " [§Qq + 7Q+0; + M, gcos0; | (3.34)

O indice zero nas coordenadas generalizadas indicam equilibrio estatico e nas
entradas de controle representam um valor fixo.

As coordenadas generalizadas podem ser escritas como a soma da parte

estatica ¥, mais uma perturbagfo ¥, isto é:

~

P=Y, +¥ (3.35)

Da mesma forma as entradas de controle podem ser expressas como a soma da

parte estatica 3, mais uma parte dinfimica B

+ 4, (3.36)

Substituindo as equagdes 3.35 e 3.36 na equagiio 3.33, utilizando o fato de que

as coordenadas ¥,,0,ed, sdo constantes e eliminando os termos constanies da

equagiio de equilibrio estatico, equagfio 3.34, resulta a equagdo de movimento:
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-1 1
qSc _ Sc qsS
b g - M'Siq (‘;_ MS (KS—(!SK::) ] MS_q (; Mn D'ig g Da ' +
47 U, o U, ¥
| 0
B -1 -1
qSc qsc qsc
- = - a B, |3, |-|M,— M,
¥ [ ol ] *o 5t J w; et
| 0 0
-1 i -1
S _ S qs
+ i MS—q ‘;‘Mn SBB g+ - M‘i 4 < a q )
2.2 272 U,E *
L 0 L 0

(3.37)

As equagdes de movimento do sistema podem ser apresentadas na forma das
equagdes 3.33 ou 3.37. Na forma de espago de estados, equagdo 3.37, facilita-se o
desenvolvimento de projetos de sistemas de controle.

As matrizes de estado identificadas na equagdio 3.37 foram utilizadas para a
simulagdo do sistema dindmico em ambiente MATLAB®. Os resultados serdo

apresentados nos capitulos 5 e 6.
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CAPITULO 4 — MODELO DIFUSO PARA O CONTROLE

4.1 — Breve Historico

A teoria de controle automatico ha muito vem sendo estudada pela sua
enorme importincia em diversas areas da engenharia como, por exemplo, em
veiculos espaciais, avides, robotica, processos industriais, linhas de transmissdo,
analise de pressio, temperatura, viscosidade, etc.

Pelo que se pode observar nas publicagdes da area, a tendéncia atual ¢
dividir a teoria de controle em classica, moderna e néio convencional.

No coragiio da teoria de controle cldssica, estio os métodos de resposta em
freqiiéncia e lugar das raizes desenvolvidas nas décadas de 1940 e 1950. Tais
métodos permitem a analise e sintese de controladores que levam a sistemas estaveis
e que satisfazem a um conjunto de requisitos de desempenho mas que no entanto,
nio constituem sistemas otimos. A teoria relacionada com tais métodos, de modo
geral, ¢ aplicavel apenas em sistemas lineares invariantes no tempo, tendo uma tinica
entrada e uma tnica saida (SISO). Entretanto, ela ¢ ineficiente para sistemas
variantes no tempo ou de miltiplas entradas e multiplas saidas (MIMO).

Com o desenvolvimento cada vez mais acelerado da tecnologia de
processos industriais € com computadores digitais cada vez melhores e mais
acessiveis, foi possivel, entdo, a partir da década de 1960, desenvolver novas técnicas
de controle que fratassem processos variantes no tempo € de multiplas entradas e
multiplas saidas (MIMO), requisito necessario para a crescente complexidade,
precisio e custo entre outros, de projetos aeroespaciais, industriais, bélicos, efc.

Foi entdio que surgiu a teoria de controle modema, baseada na analise e na

sintese no dominio do tempo, usando variaveis de estado (OGATA, 1990, D’AZZO
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& HOUPIS. 1988). Tal teoria abriu um campo de pesquisa enorme até entdo nao
vislumbrado pelos pesquisadores da época. que recaiu no estudo de controle otimo de
alguma forma e do controle adaptativo.

Os sistemas de controle 6timo sdo sistemas de otimizagdo, consistindo na
busca do espago de parAmetros variaveis do controlador em fung¢do de algum indice
de desempenho, para determinar onde este ¢ maximizado ou minimizado.

O sistema de controle adaptativo é aquele que possui uma habilidade franca
de adaptagdio, isto ¢, o proprio sistema de controle detecta variagGes nos pardmetros
da planta e faz ajustes necessarios nos parimetros do controlador com a finalidade de
manter um desempenho 6timo (OGATA, 1990).

Na vanguarda da teoria de controle automdtico, poder-se-ia colocar o
chamado controle nio-convencional onde se enquadram os controles: preditivo,
adaptativo, robusto, nfio-linear, neural e difuso, entre oultros. Estas metodologias
permitem o aprimoramento de sistemas de controle comparados as técnicas de
controle convencional, uma vez que estas técnicas apresentam limitagdes, quando
aplicadas em sistemas que apresentam caracteristicas complexas como: instabilidade,
ndo-linearidade, atrasos ndo-unitdrios, comportamento ndo estaciondario, etc
(COELHO, 2000).

A proliferagio do estudo das denominadas teorias de controle nio-
convencionais pode ser afribuida a avangos realizados na industria eletrénica, no
desenvolvimento de dispositivos computacionais e a diversos fatores vinculados aos

beneficios trazidos por estas teorias para o setor produtivo em geral, tais como:

- Flexibilidade de produgfo;
- Baixo custo;
- Aprimoramento do controle de qualidade;

- Processos industriais operados de maneira eficiente.

Evidentemente, a maior competitividade imposta pelo mercado resultou em
investimentos substanciais para o desenvolvimento destas novas teorias.

A teoria de controle modemo, conforme mencionado anteriormente, tem sido
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aplicada com sucesso em sistemas bem definidos deterministicamente e/ou
estocasticamente. Em ambientes praticos, contudo, encontram-se muitos problemas
em aplicagdes da engenharia de controle onde os sistemas a serem controlados

exibem caracteristicas complexas, tais como:

- incertezas no modelo ou ndo-linearidades:

- entradas dos sensores ¢ variaveis de controle multivaridveis complexas;
- atrasos variantes no tempo;

- medidas apresentando incertezas e inadequagdo;

- mudangas nas variaveis externas niio medidas e ndo-controlaveis.

J4 o controle nio-convencional oferece vantagens potenciais, em relagdo
aos esquemas convencionais de controle, podendo-se ressaltar (COELHO &

COELHO, 1997, 1998):

- Menor dependéncia de modelos quantitativos ;
- Capacidade de aprendizagem;

- Maior grau de autonomia.

Dentre as teorias de controle niio-convencionais destacam-se a Logica
Difusa, as Redes Neurais Artificiais e os Algoritmos Evolucionarios (Genéticos) ou
ainda sistemas hibridos que utilizam duas ou trés destas teorias conjuntamente.

Tais métodos surgiram como uma area da Inteligéncia Artificial, mais
precisamente da Inteligéncia Artificial Conexionista-IAC, que procurava modelar a
estrutura cerebral do ser humano. No inicio da IAC, as atengdes se voltaram para o
neurdnio e sua modelagio matematica foi feita por McCuloch e Pitts em 1943
(McCULOCH & PITTS, 1943), mas ainda bastante incipiente pela dificuldade de
aceitagfio pelos pesquisadores da época.

Em 1965 Loft Zadeh, professor da Universidade da Califérnia, propde a
Logica Difusa (fuzzy Logic) que tem por objetivo modelar o modo aproximado de
raciocinio humano. A Légica Difusa prové um método de traduzir expressoes

lingiiisticas, imprecisas ou vagas, em valores numeéricos e de certa forma converter
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tais expressdes adequadamente para utilizagdo em computadores.

Em 1982 um fisico chamado Jonh Hopfield (HOPFIELD, 1982) fez com
que as redes neurais artificiais tivessem seu reconhecimento recuperado, provando
ser possivel a simulagio de um sistema fisico através de um modelo matematico,
baseado na teoria de redes neurais, sendo que, a partir de entdo, houve uma explosdo
de pesquisas nesta area.

As redes neurais siio modelos computacionais ndo-lineares, inspirados na
estrutura e operagdo do cérebro humano, que procuram reproduzir caracteristicas
humanas, tais como: aprendizado, associagfo, generalizagio e abstragdo. Devido a
sua estrutura, as redes neurais sdo bastante efetivas no aprendizado de padrdes
estabelecidos a partir de dados nio-lineares, incompletos, com ruido e até compostos
de exemplos contraditérios.

Os algoritmos genéticos sdo algoritmos matematicos, inspirados nos
mecanismos de evolugéio natural e recombinagiio genética. As técnicas de algoritmos
genéticos fornecem um mecanismo de busca adaptativa que se baseia no principio
Darwiniano de reprodugio e sobrevivéncia dos mais aptos.

Desta forma néio estariamos errados ao chamarmos as técnicas de controle
ndio convencionais de técnicas de controle inteligentes.

Devido a estas novas técnicas ZADEH (1994) propds o soff computing para
as metodologias que visam explorar os erros, as incertezas € as imprecisdes humanas,
proporcionando robustez e solugdo de baixo custo. Nestas metodologias podemos
incluir os sistemas difusos, as redes neurais artificiais, os algoritmos evolucionarios,
o raciocinio probabilistico e os sistemas hibridos.

O soft computing é, portanto, uma ferramenta poderosissima para o projeto
e desenvolvimento de sistemas de controle nio-convencionais. LI et al. (1998)
apresentam as principais caracteristicas e os tipos de problemas mais adequados a
aplicago destas técnicas.

Um particular interesse na técnica de controle difuso estd posto nesta tese.
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4.2 - O Controlador Difuso

Um controlador difuso ¢ um sistema regido por uma base de conhecimento
que consiste de uma base de dados e uma base de regras que definem agdes de
controle em fungdo das diversas faixas de valores que as variaveis de estado do
problema podem assumir (D’AMORE et al., 1997; KLIR & FOLGER, 1988). Estas
faixas de valores, nio muito bem definidas, sdo modeladas por conjuntos difusos e
denominados termos lingiiisticos que através de um procedimento de inferéncia
difusa, produzem uma agdo de controle precisa.

De uma forma geral, o controlador difuso apresenta as seguintes
caracteristicas: a) pode tratar sistemas com modelos matematicos complexos, sem a
necessidade de entender detalhadamente o modelo; b) possibilita a utilizagdo de
termos e expressoes da linguagem natural; c) possul habilidade de tratar processos
niio-lineares; d) implementa o conhecimento, os aspectos intuitivos € a experiéncia
do especialista em controle, utilizando regras lingiiisticas e entradas imprecisas; e)
apresenta facilidade de entendimento, simplicidade de implementagdo, répida
prototipagdo e custos inexpressivos de desenvolvimento (WANG, 1994).

Da mesma forma, o controlador difuso tem limitagdes quanto a quantidade
de pardmetros a serem utilizados (conjunto de variaveis, nimero de regras, método
de difusificagdo e dedifusificagdo), dificuldade em analisar os aspectos de robustez
do controle, falta de capacidade de aprendizado e memorizagio e inexisténcia de uma
metodologia analitica consolidada para os projetos de sistemas difusos.

Um controlador difuso ¢ composto da seguinte estrutura basica, conforme

podemos observar na figura 4.1 abaixo:

- Interface de difusificagéio;

- Base de conhecimento;

- Logica de tomadas de decisdes ou
Procedimento de Inferéncia;

- Interface de dedifusificagdo.
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Figura 4.1 - Estrutura do controlador difuso

4.2.1 - Interface de Difusificaciio

A interface de difusificagfio identifica os valores das variaveis de entrada,
normalmente provenientes de sensores, convertendo-os para oulros dentro do
universo de discurso, no dominio difuso, pré-definido para cada varidvel. O universo
de discurso ¢ o conjunto de todos os possiveis valores que podem ocorrer para aquela
variavel dentro do dominio da légica difusa. Estes valores sfo entdo difusificados,
isto ¢, transformados em conjuntos difusos para que possam estar associados a
varidveis lingiisticas. Variaveis lingiiisticas sdo termos ou nomes definidos em um
conjunto, que estfio associados a um nimero difuso definido no universo de discurso.

Um exemplo classico ¢ se a variavel for velocidade, poderiamos associa-la a
um conjunto de varidveis lingiisticas do tipo baixa, média, alta dentro de um
universo de discurso que varie, por exemplo, [-1000,1000]. A figura 4.2 apresenta as
variaveis lingiisticas no universo de discurso considerado onde, NA designa
negativo alto, NM negativo médio, NB negativo baixo, PB positivo baixo, PM

positivo médio, PA positivo alto.
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Figura 4.2 — Variavel lingiistica no universo de discurso
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4.2.2 - Base de Conhecimento
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A base de conhecimento representa o modelo do sistema a ser controlado, isto

&, caracteriza a estratégia de controle e as suas metas. Ela € composta pela base de

dados e pela base de regras.

A base de dados fornece as definiges numéricas do universo de discurso

necessarias as fungdes de pertinéncia dos termos lingiisticos. A fungdo de

pertinéncia é uma fungfio numérica que atribui valores de pertinéncia difusos para

valores de uma variavel, em seu universo de discurso.

As fungdes de pertinéncia mais freqiientemente enconiradas sdo as dos tipos

triangulares e trapezoidais, como mostradas na figura 4.3 a seguir, onde no eixo

horizontal temos o universo de discurso e, no eixo vertical, o grau de pertinéncia

associado.

“Gmu de pertinéncia

B

Universo de Discurso

Figura 4.3 — Fungdes de pertinéncia triangulares e trapezoidais
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Além dessa, também sdo comumente usadas fungdes de pertinéncia do tipo
gaussiana ou sigmoide.

Um namero pratico de conjuntos difusos lingtisticos (fungées de pertinéncia)
¢ algo entre 2 e 7, logicamente, quanto maior o numero de conjuntos, maior a
precisio, no entanto & necessario analisar o custo computacional para isto.
Experiéncias mostram que uma mudanga de 5 conjuntos triangulares para 7 aumenta
em torno de 15% a precisfio, mas a partir deste valor ndo ha melhora significativa
(SHAW & SIMOES, 1999).

Uma das caracteristicas das fungdes de pertinéncia difusa € que nio €
necessério que elas sejam simétricas ou igualmente espagadas, assim como para
diferentes variaveis pode haver diferentes formatos das fungdes de pertinéncia, para
um mesmo sistema de controle.

Um outro fato importante que afeta a preciséio € o grau de superposigdo entre
as funcdes de pertinéncia difusa, figura 4.4, para o qual experimentalmente
determinou-se um minimo de 25% e um méximo de 75%, como adequado para testes
iniciais num sistema em malha fechada (SHAW & SIMOES, 1999).

Grau de pertinéncia

/ .

>

Universo de Discurso

Figura 4.4 — Superposigdo das fungdes de pertinéncia

A base de regras é formada por estruturas do tipo

Se <premissa> Entdo <condi¢fo>

que caracterizam as estratégias de controle a serem utilizadas.
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A definigdo da quantidade de regras, para um controlador difuso ¢ decisivo
para a sua eficicia. E necessario que haja uma determinada quantidade de regras de
forma a garantir que sempre haja a0 menos uma regra a ser disparada para qualquer
entrada do sistema (SANDRI & CORREA, 1999).

Se, por exemplo, o sistema de controle tiver duas entradas, erro e variag¢do do

erro e uma saida de controle, uma das regras poderia ser:

Se erro é Positivo Médio E a variagio do erro é Positivo Alto,

Entdo a saida é Negativa Alta.

Este conjunto de regras e fungdes de pertinéncia definem a atuagio do
controlador através de um procedimento de inferéncia.

Na tabela 4.1 abaixo, ¢ mostrado um exemplo do conjunto de regras a serem
aplicadas para um determinado sistema de controle, utilizando as variaveis

lingiiisticas ja definidas anteriormente.

Tabela 4.1 — Modelo para a base de regras

Variagio do erro |
erro NA | NM | NB ZERO PB PM | PA
NA PA PA PA PA PB PB ZERO

- NM PA PM PM PM NB ZERO PM
NB PM PM PB PB ZERO | NM PB
ZERO PA PM PB ZERO NB NM NA
PB NB PM ZERO NB NB NM NM
PM NM ZERO PB NM NM NM NA
PA ZERO NB NB NA NA NA NA

4.2.3 - Procedimento de Inferéncia

O procedimento de inferéncia utiliza a base de regras e a base de dados para

gerar as agdes de controle, utilizando implicagdes difusas, isto ¢, gera uma conclusdo
a partir do grau de pertinéncia dos termos lingiiisticos das variaveis de entrada,

compatibilizadas com o conjunto de regras propostas.
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A agregagdo de valores entre a base de regras e a base de dados de um
determinado conjunto de varidveis de entrada leva a uma agfo global de controle.

Na literatura sio encontrados dois tipos principais de modelos para
controladores difusos: o lingiistico ou classico, que ¢ o de Mamdani e o de

interpolagdo, que ¢é o de Takagi-Sugeno-Kang — TSK.

4,2.4 - Dedifusificacio

O objetivo da dedifusificagdio é obter um tnico valor numérico de saida que
represente a agdo de controle real, isto &, uma transformagdo do dominio difuso para
o dominio real, ndo difuso.

Existem vérios métodos para a dedifusificagiio, os mais conhecidos sdo:

a) O método de Centro de Area.
Neste método, também denominado de centro de gravidade, a saida difusa €
calculada através do cenirdide da area composta pela unido de todas as

contribuigdes de regras para esta saida.

b) O método de Média do Maximo.
Neste caso a saida difusa é o ponto médio entre os valores que tém o maior

grau de pertinéncia inferido pelas regras.

¢) O método de Centro do Méximo.
Neste caso a saida difusa é dada pela média ponderada dos maximos das
fungdes de pertinéncia do universo de discurso, ponderados pelo valor

inferido pelas regras.

A escolha do método de dedifusificagdo a ser utilizado depende de qual
resultado se queira do controlador difuso (suporte a decisGes, aplicagio a malha

fechada, reconhecimento de padrdes, etc.).
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Estes métodos de dedifusificagio sio utilizados para os modelos lingiiisticos
ou classicos de controladores difusos, pois os controladores interpolativos ndo
necessitam desta interface, uma vez que se obtém diretamente, através de

combinagdo linear, valores precisos para a saida do controlador.

4.2.5 - Controlador Difuso Lingiiistico ou Classico

O principal representante desta classe ¢ o modelo de Mamdani (MAMDANI
& ASSILIAN, 1975) que se caracteriza por utilizar regras R; do tipo:

Ri:Sex;é A e....exné Ai, Entdoye G

onde:
X, s80 as varidveis de entrada
y ¢ a variavel de saida

A;. e C;sfo conjuntos difusos

A figura 4.5 a seguir mostra a metodologia Mamdani com duas entradas x,
e X e uma saida y. Para este caso é utilizada a composigéo dos operadores minimo e

maximo sendo a saida dada por:
He (x,,%,) = max{min [J”A (x,)Hp (xb)] }
onde A4; e B; representam os i-ésimos conjuntos difusos antecedentes e C; 0 i-ésimo

conjunto difuso conseqilente para a correspondente i-ésima regra com entradas

precisas Xq € Xp.
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Figura 4.5 - Exemplo do modelo difuso de Mamdani

4.2.6 - Controlador Difuso Interpolativo

Neste modelo ndo existe a interface de dedifusificagfio, o conseqiiente é uma
combinagiio linear das entradas. Desta forma obtém-se uma agéio de controle unica e
precisa. O principal representante desta classe ¢ o modelo TAKAGI-SUGENO-
KANG - TSK (TAKAGI & SUGENO, 1985; SUGENO & KANG, 1986) onde

utiliza-se para saida do controlador um polinémio do tipo:

y= A4, Ae + Aye + K, 4.1)

onde :

A;eA> sdo determinadas através das fungdes de pertinéncia;

Ae ¢é a variagdo do erro;
e éoerroe
Ky ¢ uma constante

As regras associadas a este método s#o do tipo:

Rj :Sex; é Ai,l . ex,e A;’n Entdo y éf; (x;, X2,%3, 005 Xu)
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onde:
X;  s#o as variaveis de entrada
y ¢ a variavel de saida
A;n  éum conjunto difuso
£, X2,X3, ., %) = doi Ydiixitdaixat ... +d,; X, é uma fungiio precisa
do conseqtiente .
Um exemplo deste método esté representado na figura 4.6 com duas regras.
A
HA

Figura 4.6 — Exemplo do modelo difuso de Takagi-Sugeno-Kang

A vantagem do modelo TSK consiste em seu poder de representagfo,
especialmente para a descrigio de processos complexos que permitem a

decomposigio destes sistemas em sub-sistemas simples (YAGER & FILEV, 1994).

4,2.7 - Estratégias de Controle Difuso

Os controladores difusos podem ser associados as estratégias de controle
convencional tipo PI (agio de controle Proporcional mais Integral), PD (agfio de
controle Proporcional mais Derivativo) ou PID (agfo de controle Proporcional mais

Derivativo mais Integral). Esta associagfo tem tido uma vasta empregabilidade,
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fanfo em processos monovaridveis, como multivaridveis pela simplicidade e
eficiéncia na aplicagfio para os sistemas lineares ou ndo lineares (YAGER & FILEV.,
1994).

Para um controle difuso PI, o sinal de variagdio de controle
Au(k) = Fle(k). Ae(k)] ¢ uma fungdio do sinal do erro e(k), e de sua variagdo Ae(k) =

e(k) —e(k 1), isto é:
Au(k) = Fle(k), Ae(k)] (4.2)
onde F é uma fungio que representa a lei de controle 6timo.
A configuragiio da lei de controle difuso é similar ao controle convencional

PI, e pode ser escrita como:

Au(k) = K, Ae(k) + K e(k) (4.3)

onde, K, e K sfio os ganhos do controlador PL

A figura abaixo mostra um diagrama bésico do controlador difuso PL

e(k)
—_—} i
yi(k) (b;'\ Controlador Difuso | Planta y(k)
48, " se(l) PI | '
= Y e

4.7 - Controlador difuso PI

Para o controlador difuso PD, o sinal de controle u(k) é uma fungio do sinal

do erro e(k) e sua variagdo Ae(k), isto é:

u(k) = Fle(k), Ae(k)] (4.4)
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cuja lei de controle ¢ similar a lei de controle convencional PD, e pode ser escrita

como:
uk) = Kpe(k) + Kp Ae(k) (4.5)

onde Kp e Kp sdo ganhos do controlador PD.

A figura abaixo mostra um diagrama basico do controlador difuso PD.

ek) .
Yo Controlador Difuso . y(k)
—> (X — PD anta 3
¥ Ae(k)

4.8 - Controlador difuso PD

Observe que o mecanismo de controle difuso PI e PD trabalham da mesma

maneira, tendo somente como diferenca a variavel de saida.

O controlador difuso PID é uma extensdio do controle PD onde se considera

também a soma dos erros, isto €:
- ey
Yletw)=D e -1 (4.6)
L=0

Sendo o sinal de controle uma fungéo das variaveis erro e(k), variagdo do erro

Ae(k) e a soma dos erros Ze(k), da seguinte forma:

u(k) =F[ e(k), Ae(k), Y (k)] @.7)
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cuja lei de controle ¢ similar a lei de controle convencional PID, e pode ser escrita

por:
uk) = Kpe(k) + K, Y e(k) + K, Ae(k) (4.8)

onde Kp, K;e Kp sdo ganhos do controlador PID.

A figura a seguir mostra um diagrama basico do controlador difuso PID.

e(k) .

Ae(k) _ | Controlador Difuso
i PID

u) Planta y(kl

Le(k)

Figure 4.9 - Controlador difuso PID

Uma das principais caracteristicas do controlador difuso ¢ trabalhar com
incertezas do sistema a controlar, uma vez que ndo é necessario se ter o dominio
completo de todas as varidveis.

Isto pode ser entendido pelo fato de que, na teoria da logica difusa, um
elemento x pode pertencer parcialmente a um conjunto particular 4, o que €
denominado grau de pertinéncia (1) que pode variar entre zero (exclusdo completa) a

1 (pertinéncia completa), matematicamente temos:
H1,=[0:1] 4.9)

Tomando como ponto de partida o grau de pertinéncia, as varidveis do
sistema, e a base de regras que caracterizam os objetivos e estratégias de controle
utilizadas, um procedimento de inferéncia difuso passa a ser realizado, gerando agdes

de controle através de uma dedifusificagio. Tais agdes de controle, normalmente,
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sdo sinais de entrada para os atuadores que agem, levando o sistema fisico a uma

desejada condigdo.
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CAPITULO 5 — DESCRICAO DO SISTEMA EXPERIMENTAL

5.1 — Elementos do Ensaio Experimental

Para se realizar o ensaio experimental, para o controle de flutter, varios
parametros foram estabelecidos como: materiais a serem utilizados, massa dos
respectivos componentes, dimensdes, posicionamentos, rigidez, freqiiéncia, entre
outros. Foram investigados detalhadamente, além dos possiveis equipamentos,
sensores e atuadores necessarios para a analise experimental.

Pelo fato do ensaio experimental ser realizado em um tinel de vento, com
caracteristicas proprias, varios desses componentes devem adequar-se as suas
dimensdes e condi¢des de uso, que resultam na construgdo adequada de tais
componentes, 0 que em muitos casos necessita de pessoal técnico capacitado além de
maquinas e equipamentos adequados.

A seguir sdo descritos todos os componentes e equipamentos utilizados no
ensaio experimental, além do local do ensaio, que sdo:

a) Asaem Aluminio;

b) Dispositivo Eléastico de Sustentagfio da Asa - DESA;

c) Superficie de Controle de Bordo de Fuga,

d) Motor Elétrico;

e) Acelerdmeiro;

f) ExtensOmetros;

g) Placa de Processamento Digital de Sinais da dSPACE;

h) Ponte de Wheaststone HBM;

i) Tunel de Vento;

j) Equipamento para Medida de Velocidade;

k) Cabos e Conexdes;
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) Martelo de Impacto;
m) Placa ACE SignalCalc;

n) Base Inercial.

a) Asa em Aluminio

Para a construgio da asa, optou-se por um perfil NACA 0012, com
dimensdes de 0,45 m de corda por 0,80 m de envergadura, como pode ser observado

na figura 5.1 abaixo.

2

T
o

H

Figura 5.1 — Asa em aluminio

Tais dimensdes sdo apropriadas para a colocagio dela dentro do tinel de
vento.

O material para a construgio da asa foi o aluminio 5052F, usinado em uma
maquina CNC, no laboratorio do Nucleo de Manufaturas Avangadas (NUMA) da
EESC-USP, para que tivesse o perfil desejado, bem como um grande volume oco
em seu interior de forma a poder alojar equipamentos, sensores, fiagdo, etc.,
necessarios a eventuais pesquisas, além do alivio de massa necessario para que se
possa alcangar o flutter deniro de uma faixa de velocidades possiveis para o tunel de

vento do LAE.
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Para viabilizar a asa nas condi¢des mencionadas acima, a mesma foi

fabricada em duas metades idénticas, conforme pode-se observar na figura 5.2.

Figura 5.2 — As duas metades da asa com alguns equipamentos em seu interior

Devido a todos estes detalhes, e em decorréncia da exigéncia de simetria do
perfil, necessitou-se de uma programagdo especial no CNC para a fabricagdo da asa,
envolvendo toda uma equipe de professores, alunos de pos-graduagfio e técnicos da
EESC-USP, responsaveis pelo software utilizado, manutengfio e operagdo da
maquina.

Fabricada no CNC, alguns detalhes ainda foram necessarios fazer, como
por exemplo, o canal por onde passa o eixo responsavel pela movimentagéo do flap,
fabricagéio de mancais para o eixo e alojamento para os mesmos, furos na superficie
da asa para eventuais tomadas de presséo, furos e alojamentos para os parafusos que
fixam uma metade a outra da asa e por fim a retirada do sobre-metal que havia ficado
nas laterais do perfil da asa.

Tais detalhes foram realizados no Laboratorio de Maquinas e Ferramentas —
LAMAFE da EESC-USP com apoio do Laboratério de Metrologia, envolvendo seus

técnicos.
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Para a fixag#io da asa no dispositivo, que permite os movimentos de flexdo e
torgdo do sistema, foi deixado um sobre metal em um dos lados do perfil da asa com
dimensdes de 0,45 m de comprimento por 0,04 m de largura e 0,01 m de espessura, e
a fixagfio foi feita por quatro parafusos, deixando espagadores entre a asa e a placa

superior do dispositivo, conforme figura 5.3.

e
e e ;
L
o — = Sobre metal
. | ;
- l. - r ! nl:--t-r- ) — . 1
M@a{im . . el i W

Figura 5.3 — Espagadores ¢ sobre metal

b) Dispositivo Eldstico de Sustentagiio da Asa - DESA

O Dispositivo Elastico de Sustentagio da Asa, denominado DESA, ¢
constituido por uma chapa superior em aluminio com formato hexagonal, onde sera
fixada a asa, com as seguintes dimensdes: 6,35 mm de espessura, 0,6 m de
comprimento e largura méxima de 0,3 m; uma chapa inferior de ago com 5,8 mm de
espessura com formato quadrado com dimensdes, 0,40 m x 0,40 m, que ser4 fixada a
uma base inercial, uma barra central retangular em ago com as seguintes dimensdes;
2 mm de espessura, 0,70 m de comprimento e 0,10 m de largura; quatro hastes
circulares em ago carbono com didmetro de 5 mm e 0,70 m de comprimento. A

figura 5.4 abaixo mostra o DESA e seus componentes.
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Haste circular

Barra retangular

Chapa
Base Inferior

Figura 5.4 — Dispositivo Eléstico de Sustentagio da Asa - DESA
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Para a determinagio das dimensdes dos diversos elementos do DESA,

algumas analises foram feitas através de simulagdo computacional via resisténcia dos

materiais como também via elementos finitos, utilizando o software Ansys®, além de

uma andlise modal experimental. No item 5.2 sera mostrada em detalhes esta

determinago.

Para que o DESA funcione perfeitamente ¢ necesséario garantir que nio haja

nenhum tipo de folga entre os diversos elementos que o compdem. Para tanto
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montou-se um esquema de distribuigdo de parafusos, conforme mostrado na figura

5.5, para a fixagfio da barra central, tanto na chapa superior como na inferior.

Figura 5.5 — Esquema de fixagfio para a barra central

As hastes circulares foram presas com arruelas de pressdo em todas as suas
extremidades, evitando-se assim que se soltem, quando sujeitas ao movimento

oscilatorio do conjunto.

¢) Superficie de Controle de Bordo de Fuga

A superficie de conirole de bordo de fuga, que atuara como superficie de
controle do sistema, diferentemente da asa, foi confeccionado através de
prototipagem réapida, o que a tornou bastante leve (massa aproximada de 0,2 kg), mas
a0 mesmo tempo bastante resistente. Estas duas caracteristicas sdo requisitos
importantissimos, a primeira para uma agdo de controle rapida e em tempo real,
exigindo-se pouco torque do motor e a segunda, no caso do aparecimento do flutter,
fato necessario neste estudo, para niio haver danos a superficie de controle em
funcfio das oscilagBes instaveis, o que comprometeria totalmente a acéo do controle.

Por outro lado, ela foi confeccionada também em duas metades idénticas,
assim como a asa, sendo seu interior igualmente oco com apenas alguns ressaltos,
tendo as seguintes dimensdes: 0,168 m de corda e 0,30 m de envergadura com perfil
acompanhando o da asa na sua respectiva posi¢do. A superficie de controle ¢

mostrada na figura 5.6 abaixo.
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Figura 5.6 — Detalhes da superficie de controle (flap).

Para uma perfeita movimentagio do flap, usinou-se um eixo em ago com
didmetro de 6 mm bipartido, isto é, uma primeira parte do eixo (com cerca de 0,35
m) atravessa o flap completamente, e esté fixo a asa através de dois mancais, uma
das extremidades termina em um dos mancais e a outra, que vai em dire¢fo a raiz da
asa, est4 ligada a uma segunda parte do eixo através de um acoplador. Esta segunda
parte (com cerca de 0,40 m) também passa por um mancal, e em sua oufra
extremidade, encaixa-se ao acoplador do motor elétrico, passando através de um

orificio deixado na raiz da asa. Detalhes desse eixo sdo mostrados na figura 5.7.

Figura 5.7 — Foto com detalhes do eixo que movimenta o flap

A fixagfio do eixo ao flap é feita por pressdo de anel de aluminio fixo por

parafusos ao material do flap. A figura 5.8 mostra como foram feitas estas fixagdes.
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Pl .I—T
‘ I' Fixagdo do eixa
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_L/ da ﬁxaqao do eixo

Acoplamento

Figura 5.8 - Fixagdes realizadas para movimentagdo do flap

d) Motor Elétrico

A principal fungdio do motor elétrico é o acionamento da superficie de

controle no caso o flap.

O motor elétrico ¢ da marca Thomson modelo BLD23-15 com encoder de
1000 linhas e servo amplificador modelo TD-50 do mesmo fabricante, para motores
sem escova.

O servo amplificador do motor, ¢ do tipo PID (Proporcional Integral

Derivativo). Na figura 5.9, mostra-se um esquema da converséo do encoder e do

controle PID para o motor.

Motor E]etnco

Controle PID
do
Motor

Sinal do

x|
Encoder

Figura 5.9 — Esquema para a conversdo de linhas do encoder para graus €
o controle PID
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O sistema de acionamento do motor possui um botdo liga/desliga que deixa
o motor em pausa pelo tempo desejado, mas sem perder os ajustes da lei de controle
PID pré-estabelecidos, podendo instantaneamente ser ligado. Isto faz com que todo o
sistema de controle possa ser acionado novamente sem qualquer ajuste, e isto é de

grande valia para os varios testes experimentais.

e) Acelerometro

Utiliza-se um acelerometro capacitivo Kistler tipo K-BEAM modelo
8303A10M4 associado a um condicionador de sinal modelo 5210 K-BEAM.

Optou-se por estes acelerdmetros, pois sdo capazes de medir baixas
frequiéncias, uma vez que a simulagio computacional e a andlise modal experimental
realizadas estimaram as freqiiéncias de flutfer em tomo de 2 Hz, como sera mostrado
mais adiante.

O acelerémetro foi posicionado na parte inferior da chapa superior do
DESA, na sua linha central longitudinal, a 0,04 m da borda direita desta do lado do

bordo de fuga da asa, como mostrado esquematicamente na figura 5.10.

Parede do Tunel

‘TfAce!erﬁmetro

o o

o} o o

Condicionador

Figura 5.10 — Detalhe do acelerdmetro e o seu posicionamento
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f) Extensometros

Para as medidas de flexdo e tor¢iio sdo utilizados dois extensémetros da
marca Kyowa, um do tipo KFG 5120C123, para as medidas de flexdo, e um do tipo
KFC-2D211, para as medidas de torgéo.

Tais extensdmetros foram colados na linha central longitudinal da barra

central do DESA, a cerca de 0,20 m de sua base, conforme figura 5.11.

i
1

-
O, o, LA

Extensdémetros =——17]

Figura 5.11 — Detalhes dos extensdmetros (foto e esquema)

0s extensdémetros foram colados na barra central por esta ser o elemento do
DESA mais apropriado para tal. As posi¢des de colagem foram definidas a partir de
simulagio do modelo em elementos finitos pois apresentam melhor sensibilidade

para as deformacdes.

g) Placa de Processamento Digital de Sinais da dSPACE;

A placa de processamento digital de sinais da dSPACE ¢ utilizada para
aquisi¢iio e processamento de sinais dos sensores, e geragfio dos sinais de controle,
convertendo de digital para analogico (D/A) e de analdgico para digital (A/D),

quando necessario.
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O sistema dSPACE, figura 5.12, ¢ composto por uma placa DS1103 que
possui um processador PowerPC de 400 MHz, 128 Mbytes de memoria RAM,
entradas e saidas digitais, 4 unidades A/D de 16 bits multiplexadas de 4 canais cada e
mais 4 canais A/D de 12 bits; 8 canais D/A de 14 bits e 6 interfaces para encoder.
Este sistema esté4 acoplado a um micro computador com processador Intel de 700

MHz com memoéria RAM de 256 Mbytes.

Figura 5.12 — Caixa de conectores do sistema dSPACE

Todo o funcionamento do sistema dSPACE ¢ realizado pelo software
ControlDesk através do seguinte processo: o programa de controle é desenvolvido no
ambiente SIMULINK® e convertido para o ControlDesk. Uma vez convertido, ¢
possivel trabalhar com todas a varidveis criadas no ambiente SIMULINK®
diretamente no ambiente dSPACE, visualizando sinais de sensores e atuadores,
modificando ganhos e qualquer outro parmetro, desde que previamente
estabelecidos, quando do desenvolvimento do programa no ambiente SIMULINK®,
comparar dados e/ou sinais, aumentar ou diminuir janelas de tempo, etc.

Desta forma tem-se um total controle sob o sistema fisico em estudo.
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h) Ponte de Wheaststone HBM

A ponte de Wheaststone utilizada foi uma HBM tipo KMS 3073, conforme
figura 5.13, tendo sido usados dois canais de medigdo simultdnea, um para flexdio e

outro para tor¢fo, com alta resolugfo e filtros analogicos adequados.

Figura 5.13 - HBM

Assim o sinal enviado pelos extensémetros, que estdo colados na barra
central do DESA, s#io medidos e filtrados pela ponte HBM e estes sinais sdo
enviados para a placa da dSPACE.

i) Tanel de Vento

O tanel de vento utilizado foi o do Laboratério de Aerodindmica - LAE da
EESC-USP que ¢ do tipo circuito fechado com area de ensaio medindo 2 m?, 1,70 m
x 1,20 m x 3,0 m, com velocidade méaxima de 50 m/s (180 km/h), com turbuléncia de
0,25% e ndo uniformidade de 1%. A figura 5.14 mostra um vista acrea do tinel de

vento, onde também podemos observar a cdmara de ensaios.
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Figura 5.14 — Vista aérea do tinel de vento

i) Equipamento para Medida de Velocidade

Para medir a velocidade do escoamento de ar dentro do tinel, é necessario
medir a pressio estatica e dindmica do escoamento, que € feita através de tubos que
saem de dentro do tinel e sfio conectados a0 mandmetro de pressdo tipo Betz, que
fornece a pressdo em valores de coluna d’4gua  Com este valor e os de pressdo
atmosférica e de temperatura, determina-se a velocidade do fluxo dentro do tinel. Na

figura 5.15, mostra-se um esquema de como € feito este calculo.
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| Pressioem
. mm H,0

| S ———
/b\ r | Fungio | Velocidade de
‘; 9 Transformagdo ’ Fluxo

| Pressio em b
‘ mm Hg

Figura 5.15 — Esquema para determinagéo da velocidade dentro
da cAmara de ensaio do tinel de vento

k) Cabos e Conexdes

Os cabos utilizados, em sua maioria, sfo coaxiais com impedéncia de 50 Q
com conexdes do tipo BNC-BNC, além de cabos especiais para as conexdes do
acelerdmetro com seu respectivo condicionador de sinal.

Em especial, para o motor, utiliza-se um cabo de energia préprio do tipo
trifasico com fios de 2 mm de didmetro; os demais foram cabos comuns conectados

aum no-break.
1) Martelo de Impacto
Um martelo de impacto foi utilizado para a andlise modal do sistema como

excitador. Este martelo é do tipo Kistler, modelo 9724A2000 que € associado a um

amplificador de poténcia Kistler, modelo 5134, conforme mostra a figura 5.16.
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Figura 5.16 — Martelo de impacto e o amplificador 4 esquerda da foto

m) Placa ACE SignalCalc

Também para a analise modal foi utilizado um analisador de 4 canais ACE
SignalCalc que recebe os sinais de excitagio (impacto do martelo) e do sensor
(acelerdmetro), fazendo as FRFs do sistema, possibilitando determinar as
caracteristicas modais. Na figura 5.17 abaixo, ¢ mostrado o sistema onde se utiliza a

placa ACE, instalada em um Laptop.

Placa ACE

Acelerémetro -

el o O—

Condicionador

I

Martelo oo
Amplificador

Figura 5.17 — Sistema com o uso da placa ACE

n) Base Inercial

Para garantir que a base do DESA (chapa inferior) estivesse fixa a um

sistema inercial, foi construida no ch#io do laboratério onde se localiza a cimara de
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ensaios do tunel de vento, uma base inercial composta por vigas de ferro em formato
de U, soldadas e parafusadas adequadamente entre si. A figura 5.18 mostra um

esquema da base inercial.

Figura 5.18 — Esquema da base inercial construida por baixo da ciimara de ensaio do tinel de vento

5.2 - Projeto do Dispositivo Elastico de Sustentacfio da Asa - DESA

O objetivo desta tese é a supressdo de flutrer. Torna-se necessario, pois,
desenvolver um dispositivo que, em conjunto com a asa excitada pelo escoamento de
ar, permita sua ocorréncia,

Como ja foi comentado, existem vérios tipos de fluffer, mas para esta
pesquisa est4-se interessado na supressdo do fluffer classico que ocorre, quando ha a
combinagdo dos modos de flexio e torgdo do sistema, caracterizado por dois graus de
liberdade.

Como nesta tese a asa projetada é rigida, € necessario que o dispositivo que
ir4 sustenta-la dentro do tinel permita o acoplamento dos modos de flexdo e torgdo.
Mais do que isto, é necessério que tais modos sejam bem definidos e separados dos
demais para que néo haja influéncia significativa destes outros.

Apos analisar estudos feitos por vérios autores, DANSBERY et al (1993),
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HEEG (1993), BLOCK & STRGANAC (1998), O’NEIL & STRGANAC (1998),
WASZAK (1998), MUKHOPADHYAY (1999) e SCOTT (2000), optou-se por um
dispositivo semelhante ao estudado por Waszak (1998), como apresentado na figura
5.4

Algumas das vantagens do DESA - Dispositivo Elastico de Sustentagiio da
Asa, sio as de poder ser utilizado para varios tipos de asa, adi¢do de massa a chapa
superior, ajustando-se as caracteristicas estruturais, facil alteragio do conjunto de
barras, hastes e até mesmo da placa superior e inferior, se houver necessidade.

Este dispositivo tem na barra central seu elemento com maior influéncia nas
suas caracleristicas estruturais. Sua correta determinagdo evita o aparecimento de
modos laterais, pois h4 um aumento de rigidez na dire¢io da corda, garantindo-se
assim o desacoplamento entre os modos de {lexdo e tor¢do envolvidos no flutter.

As hastes circulares t8m como maior contribui¢do garantir que a placa
superior do DESA tenha um deslocamento paralelo a superficie do chdo do tanel,
tanto nos movimentos de flexdo, como torgdo, ndo deixando de ter influéncia
estrutural no sistema, mas em proporgdo muito menor do que a barra central.

Para a determinagdio das caracteristicas do DESA, varios estudos foram
realizados, passando por andlise de resisténcia dos materiais, elementos finitos até

chegar-se 4 determinag¢do experimental.

5.2.1 - Analise via Resisténcia dos Materiais

Para a analise via resisténcia dos materiais, dividiu-se o problema em dois,
um relativo ao equacionamento do momento de torgdo e outro relativo a0 momento
de flexdo. Para os dois casos, analisou-se separadamente as hastes circulares e a barra
central.

Para o movimento de arfagem (tor¢do), as forgas e momentos que agem no

sistema podem ser descritos, conforme figura 5.19 abaixo:
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Figura 5.19 — For¢as e momentos agindo no movimento de tor¢do

De onde pode-se escrever o momento torcional total como:

M, =M,+4Fr .1)

onde:

M, ¢acomponente do momento torcional aplicada na
barra central;

F & aforca perpendicular ao vetor 7 em cada haste circular,
resultante da componente do momento torcional aplicada
ao DESA,

r & adistancia do centro da barra central até o centro das

hastes circulares.

Considerando que o sistema estd fixo em uma base inercial e que os
deslocamentos da placa superior do DESA sejam paralelos ao chio do tunel, pode-se

escrever o momento torcional total como:

0 (5.2)

onde a primeira parcela desta equagéo se deve ao momento torgor resistente da barra

central, e a segunda é devido ao momento (or¢or resistente das quatros hastes
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circulares. e ainda

h  espessura da barra central:
b largura da barra central;
d  didmetro da haste circular;
L comprimento da haste e da barra central;
modulo de elasticidade de torgio,
modulo de elasticidade de flexdo;

G
E
s coeficiente de forma conforme PISARENKO et al (1979);
6 angulo de torgdo.

Conclui-se, entdio, que para M, = K, &, a constante de rigidez torcional
Ko do DESA sera dada por:

3 2 44
E = Gr]3hb+ wred  E

3
L 4 I

(Nm) (5.3)

Para o movimento de flexdio do dispositivo, as forgas que agem sobre ele

podem ser descritas, conforme a figura 5.20 abaixo:

Figura 5.20 — Forgas agindo no movimento de flexdo
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Observando-se a figura 5.20, a for¢a de flexdo total aplicada ao sistema

pode ser escrita da seguinte forma:

F=F +F + Fy + Fy+ Fy = 4Fo+ I (5.4)

onde:

(,’—16 L_:;

- d*E .
F izr__ X

(5.5)

¢ a forca de flexdo aplicada para cada uma das hastes circulares para um

deslocamento x e

Fs = X (5.6)

¢ a forca de flexdio aplicada a barra central do sistema para um deslocamento x,

portanto, substituindo as equagdes 5.5 e 5.6 na equagio 5.4 tem-se:

3 Ed° Ebh’
F=| 4= + X 5.7
[ TR L )l G

Pode-se verificar que os lermos entre parénteses na equagdo 5.7 sdo

constantes, e assim pode-se escrever que:

F = Kh X (58)
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onde:
K, ¢ a constante de rigidez de flexdo:
x éo deslocamento,
portanto:
3 Ed' Ebh’
K, =—n + N/lm 59
=TT (V) (5.9)

isto ¢, K, é arigidez do DESA para o movimento de translagdo do sistema.

Sabendo-se que o DESA ¢ o responsavel pelos movimentos de flexdo e
torgio do sistema, e que tais movimentos devem permitir o aparecimento do
fendmeno de flutter nas condigdes de escoamento possiveis de serem alcangadas no
tanel de vento do LAE, estima-se a partir de uma sub-rotina feita em ambiente
MATLAB®, as dimensdes dos elementos que o compdem, utilizando-se as equagdes
das constantes de rigidez de torgiio e flexfo, equagdes 5.3 e 5.9 respectivamente,
tendo-se definido o tipo de material a ser utilizado como sendo: aluminio para a
placa superior, ago para a placa inferior e para a barra central e ago carbono para as
hastes circulares.

Tal simulagfio resultou nas seguintes dimensdes para os componentes do

dispositivo elastico de sustentagdo da asa — DESA.

Tabela 5.1 - Valores para o DESA

Descricéiio Valor Unidade
Largura da barra retangular 0,010 m
Espessura da barra retangular 0,002 m
Didmetro das hastes circulares 0,005 m
Comprimento da barra e hastes 0,70 m

Com isto obtém-se também os valores estimados para as constantes de

rigidez dos movimentos de translagiio e tor¢do do sistema e conseqiientemente das
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respectivas freqiiéncias naturais através das equagdes:

w, =K, /m éafrequéncia desacoplada de oscilagio de translagdo
(flexdo);

w, =K, /1, éa freqiéncia desacoplada de oscilagdo de rotagdo
(torgdo).

A tabela abaixo apresenta os dados obtidos.

Tabela 5.2 - Valores estimados de rigidez e frequéncia de flexfo e torgdo,

determinados por Resisténcia dos Materiais

Descrigio Valor Unidade
Ky (rigidez de flexdo) 1.365 N/m
Ky (rigidez de torgdo) 59,64 Nm
w,, (freqiiéncia de flexdo) 1,43 Hz
w, (freqiiéncia de tor¢do) 2,34 Hz

5.2.2 - Andlise via Elementos Finitos

Para o desenvolvimento do modelo em elementos finitos, ¢ necessario
definir as caracteristicas geométricas do DESA e da propria asa montada sobre ele. A

figura 5.21 abaixo mostra como foi modelado o sistema em elementos finitos.

Placa Superior

Barra central

Figura 5.21 - Esquema do sistema completo (DESA e asa) para o modelamento em elementos finitos

86
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Observe-se que a placa inferior do DESA ndo aparece no esquema acima,
pois ¢ utilizada apenas para fixar o conjunto 4 uma base inercial. tendo muito pouca
influéncia na determinagdio das caracteristicas estruturais do sistema.

Todas as conexdes relacionadas com a fixagdo do conjunto asa e DESA sdo,
teoricamente. do tipo engastada.

O modelo em elementos finitos para o conjunto asa e DESA foi desenvolvido,
utilizando-se o programa Ansys”.

Neste modelo, procurou-se determinar as dimensdes ideais dos componentes
do DESA e da asa de forma a se ter um sistema de dois graus de liberdade com o
primeiro modo de flexdio e o primeiro modo de tor¢io bem definidos e bem afastados
dos demais modos, de forma que a velocidade de escoamento no tinel de vento ao
excitar os modos de corpo rigido de flexio e torgfo, ndo excite significativamente 0s
modos mais altos. Além disto as freqiiéncias naturais de corpo rigido de flexdo e
tor¢do do conjunto asa e DESA devem estar dentro de uma faixa de valores possiveis
de serem excitadas pela velocidade de escoamento operante dentro do tinel de vento.

Pré-definidas as condigdes iniciais para o modelo, em elementos finitos,
como citado acima e utilizando-se os elementos Bean 4 e Shell 63 para a construcdo
desse modelo, considerando-se a condigdio de engaste aplicada 4 barra central e as
hastes circulares e que o material utilizado para a confecgiio dos componentes do
DESA seja o mesmo utilizado para a analise em resisténcias dos materiais, chega-se

4 seguinte configuragdo para a o dispositivo.

Elementos Dimensdes (m)

Comprimento — 0,70
Largura -010
Espessura - 0,002

Barra Central

Comprimento — 0,70

Hastes circulares
Diametro - 0,005

Placa Superior Espessura  — 0,00635
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Sendo a asa de dimensdes:
Envergadura — 0,80

Asa
corda — 0,45

A partir das configuragées do DESA e da asa descrita acima, pode-se
determinar as seis primeiras freqiiéncias naturais do sistema que estdo demonstradas

na tabela 5.3 a seguir:

Tabela 5.3 - As freqiiéncias naturais do sistema e suas descrigdes determinadas por
elementos finitos

Modo Freqiiéncia (Hz) Descrigio
1 1,64 Corpo rigido de flexdo (primeira de flexdo)
2 2,42 Corpo rigido de tor¢do (primeira de tor¢do)
3 15,91 Segunda de flexdo
4 19,81 Primeira lateral
5 27,62 Primeira de flexdo da barra central
6 46,27 Flexdo das hastes

Nesta tabela pode-se observar que o primeiro modo de corpo rigido de flexdo
(1,64 Hz) e o primeiro de torgdo (2,42 Hz) estdo bem definidos e afastados dos
demais, como desejado.

Obteve-se também, através da aplicagdo de uma forca conhecida normal a
superficie da asa e verificando-se o deslocamento ocorrido, a rigidez de flexdo do
conjunto asa ¢ DESA. Da mesma forma, aplicando-se um momento conhecido na
ponta da asa, verificou-se o deslocamento angular e determinou-se a rigidez torcional
do conjunto. Os valores para a rigidez de flex@o Ky e de torgiio Ko obtidos desta

forma estiio na tabela 5.4 abaixo.
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Tabela 5.4 — Valores de rigidez de flexdo e torgio determinados a partir
do modelo de elementos finitos

Kn (N/m) K¢ (Nm)
1849,37 64,27

Determinadas as freqiiéncias naturais do conjunto, as rigidezes de flexdio e
torgfio e tendo o modelo fisico definido, obteve-se, através do Ansys®, os modos de

vibrar do sistema que sio apresentados nas figuras de 5.22 a 5.26.

= ]

Figura 5.22 - Primeiro modo de flexdio determinado por elementos finitos a 1,64 Hz

E— =

Figura 5.23 - Primeiro modo de torgéio determinado por elementos finitos a 2,42 Hz
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Figura 5.24 - Segundo modo de flexéio determinado por elementos finitos a 15,91 Hz

Figura 5.25 - Primeiro modo de flexiio da barra central determinado por elementos
finitos a 27,62 Hz

Figura 5.26 - Modo de flexio das hastes determinado por elementos finitos a 46,27 Hz
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5,2.3 - Andlise Modal Experimental

Sabendo-se  que normalmente os resultados tedricos diferem dos
experimentais dado que as condi¢des de simulagio computacionais sfo ideais e na
prética isto niio acontece, faz-se necessario determinar as caracteristicas estruturais
reais do sistema completo (DESA e a asa).

Para tanto realiza-se uma analise modal experimental, construindo todo o
conjunto a partir das dimensdes determinadas pelo modelo de elementos finitos, que
também leva em consideragfo informag@es da anélise realizada através de resisténcia
dos materiais.

A figura 5.27 mostra um esquema de como ficou o conjunto formado pelo

DESA e a asa, depois de construido.

Figura 5.27 — Esquema do sistema completo (conjunto DESA e a asa)

Para a analise modal experimental, ¢ importante que a condigéo de engaste do
principal elemento do DESA, a barra central, seja garantida. Para isto, como j4 foi
comentado no item 5.1, montou-se um esquema especial de fixagfio para esta barra e

de arruelas de presséo para as hastes circulares.
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No ensaio experimental, foram investigados modos e frequéncias abaixo de
40 Hz. Os pontos de medigdo sio selecionados ao longo da barra central do DESA,
conforme pode-se observar na figura 5.28. O ponto de excitagdo escolhido foi o de

numero 21 da figura 5.28.

EETHR
(AIRE

2 Rde
L
it g
H -
[ 4|l

i 5/,1%.125 |
el 1828

1%

\! 8|18 28 ||
|
]

LI

9|19 |20

10,29 |30
| [
= ——3

Figura 5.28 - Discretizagdo da barra central para a realizagéio da analise modal

O martelo de impacto e o acelerdmetro (descritos no item 5.1) foram
utilizados no ensaio. O primeiro como excitador, associado a um
amplificador/condicionador de sinal Kistler modelo 5134 A e o segundo para medir
as saidas, associado a um condicionador de sinal modelo Kistler 5210. Para se obter
as FRFs da analise modal, utiliza-se o analisador de 4 canais ACE SignalCalc. A

figura 5.29 mostra a montagem experimental para a analise modal.

Acelerébmetro Placa ACE
[+] L= J

o o o—
j Condicionador

I

5 Martelo ]
g Amplificador
=y

Base inercial

Figura 5.29 - Montagem experimental para a realizagdio da analise modal
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A analise modal realizada permitiu obter as FRFs do sistema para os 30
pontos selecionados na barra central do DESA. Destas 30 FRFs determinadas
mostra-se na figura 5.30 trés delas, denominando-se Henuadasaidca as FRFs com

entradas e saidas de acordo com os pontos da figura 5.28.

Magnitude Relativa d8

5 10 15 20 25 30 35 40
FreqOéncia em Hz

Figura 5.30 - Graficos de trés FRFs medidas durante a analise modal

As freqiiéncias naturais identificadas na analise modal sfio mostradas na
tabela 5.5.

Tabela 5.5 - As freqiiéncias naturais do sistema, identificadas na andlise modal

Modo | Freqiiéncia (Hz) Descrig#o
1 1,66 Corpo rigido de flexdo (primeira de flex&o)
p 2,63 Corpo rigido de torgfo (primeira de torgdo)
3 15,6 Segunda de flexdo
5 30,08 Primeira de flexfio da barra central




Capitulo 5 — Descri¢do do Sistema Experimental 94

Apés a andlise modal, utilizou-se o FEigensystem Realization Algorithm
(ERA) modificado por TSUNAKI (1999) para a determinagio dos modos de vibrar a
partir dos dados experimentais. Nas figuras 5.31 a 5.34 mostram-se os modos

identificados, usando-se o ERA.

Figura 5.33 - Segundo modo de flexdo determinado pelo ERA a 156 Hz
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Figura 5.34 - Primeiro modo de flexio da barra central determinado pelo ERA a
30.8Hz

5,2.4 — Comparacdes Entre as Andlises Realizadas para o DESA

Afravés da analise modal experimental, observa-se que as frequéncias e
modos determinados experimentalmente estdo muito préximos dos resultados
tedricos obtidos com elementos finitos. O modelo do DESA construido apresenta
um comportamento em dois graus de liberdade com freqiiéncias de corpo rigido de
flexiio e torgdo possiveis de serem excitadas pelo tunel de vento. O fato destas
freqidneias, flexfio e tor¢do, estarem bem definidas e afastadas das freqiiéncias
posteriores, garante que o fluffer seja apenas uma combinagio dos modos de corpo
rigido de flexfio e torgdio dentro da velocidade prevista.

Os resultados obtidos, através do modelo em elementos finitos, das rigidezes
de flexfio e de tor¢fio e de suas freqiiéncias naturais, diferem um pouco daqueles
obtidos, utilizando uma analise via resisténcias dos materiais e, pela andlise
experimental realizada, concluimos que o modelo em elementos finitos ¢ mais
confiavel e nos traz uma maior riqueza de detalhamento do sistema, importante nesse

processo de tomada de decisdo.
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5.3 — Caracterizacio do Flutter

Sendo o objetivo desta tese o controle de flutter, é necessario definir em que
momento ele ocorre.

Com a definicio de todos os elementos do sistema asa/DESA, de suas
dimensdes e caracteristicas estruturais, pode-se realizar simulagdes computacionais
em malha aberta para varias velocidades e analisar as frequiéncias resultantes, ja que
o flutter deve ocorrer, quando houver o acoplamento das frequéncias de tor¢do e
flexdo. Da mesma forma, com o DESA construido e a propria asa, pode-se variar a
velocidade do escoamento dentro do tunel e fazer medidas experimentais, analisando

também as freqiiéncias resultantes.

5.3.1 - Simula¢iio Computacional em Malha Aberta

Para a simulagdo computacional, realizada no ambiente MATLAB®,
utilizam-se as equagdes do movimento dadas pela equagdo 3.37, que estdo na forma
de espago de estados.

Os pardmetros envolvidos nessa equagdo, na sua maioria, foram definidos
no momento da determinagdo estrutural do sistema completo no entanto, 0s
coeficientes aerodinimicos sdo os que apresentam maiores dificuldades. Na presente
tese utiliza-se o método de malha de vértices para a determinagdio do carregamento
aerodinimico nio estacionario BENINI & BELO (2001) e MELIN (2000) e assim
obtém-se as derivadas aerodindmicas, determinando-se o carregamento para
diferentes valores de freqiiéncia de oscilagio e dngulo de ataque.

Os parametros para a simulagio computacional s&o dados na tabela 5.6

abaixo.
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Tabela 5.6 — Parametros para simulagdo computacional

Simbolo Descrigdo Valor Unidade
m Massa 17 ig
C Corda 0,45 m
Sg Envergadura 0,80 m
0 Corda do Flap 0,168 m
P Massa Especilica 1,225 kg/m’®
Is Momento de Inéreia 0,278 kgm
Ky Rigidez de Flexio 1805,48 Nm
Ks Rigidez de Torgdo 64,80 N/m
W Fregiiéncia natural de 10,30 rad/s

Flexdo
Wo Fregiiéncia natural de 15,26 rad/s
Torgfio
“n Taxa de Amortecimento 0.0014 -
de Flexdo
Zo Taxa de Amortecimento 0.0010 -
de Torgdo
1« Distancia entre o eixo 0.05 m
elastico e o ponto no qual
se mede o Angulo de
ataque
S Area 0,405 m’

Os coeficientes aerodindmicos utilizados sio dados na tabela 5.7 abaixo.

Tabela 5.7 — Valores dos coeficientes aerodindmicos utilizados
na simulagdo computacional

Simbolo Valor
C i, 0
Ch, 0
Cy, 2,643
Cag, 0,1065
Cyr, 0,0213
Co, -0,0044
C, 0,0213
B 20,0044
Crs 0,5270
Crss 20,1063
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Para a andlise da freqiiéncia e conseqilente caracterizagdo do flutter, varia-
se a velocidade de fluxo para os seguintes valores: 10 m/s, 15 m/s, 18 m/s, 20 m/s, 22
m/s e 25 m/s, verificando-se as respostas para o deslocamento vertical /2 e arfagem 6

em freqiiéncia. Os gréaficos para as respectivas velocidades podem ser observados nas

figuras de 5.35 a

5.40, onde se verifica o acoplamento entre os dois modos na

velocidade de 25 m/s.
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Figura 5.36 — Resposta em freqiténcia para velocidade de 15m/s
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Freqi¢ncias
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Figura 5.39
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Figura 5.40 - Resposta em freqiiéncia para velocidade de 25m/s
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5.3.2 - Andlise Experimental em Malha Aberta

Para realizar a analise experimental, ¢ necessario montar todo o aparato
experimental na cimara de ensaio do Tunel de Vento.

A montagem deste aparato necessita que a maioria dos componentes citados
no item 5.1 estejam devidamente instalados e conectados. No entanto, para a
medi¢dio em malha aberta, necessita-se mensurar os sinais dos extensdmetros colados
na barra central do DESA, referentes aos movimentos de flexdo e torgdo e os sinais
de medicfio das velocidades dentro do tinel. O esquema abaixo, figura 5.41, mostra
como foram medidos estes sinais. No proximo capitulo, serd mostrada toda a

montagem experimental.

Parede do Tunel |
N

:

il
0

| ‘ ool P
) || ] R
Extensometros =—]]

i 1T HBM dSPACE

Figura 5.41 — Esquema da montagem experimental para caracterizagiio do flutter

Para a realizagdio desta analise experimental, coloca-se em funcionamento o
tinel de vento a velocidades de 9,9 nvs, 15,3 m/s, 18,4 m/s, 20,8 m/s, 22,4 m/s e
24,7 m/s e, através do aparato experimental mostrado na figura 5.41, os sinais dos
extensdmetros de flexéio e torgdo para as diversas velocidades, foram adquiridos
através do HBM e do sistema dSPACE. Posteriormente foi feita uma FFT destes
sinais 0 que resultou nos graficos de resposta em freqiiéncia para as respectivas

velocidades, conforme apresentados nas figuras de 5.42 a 5.47.
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Freqoéncias

Figura 5.42 — Resposta em freqiiéncia para velocidade de 9,9m/s
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Frequéncias

Figura 5.44 — Resposta em freqiiéncia para velocidade de 18,4 nv/s

Freqoéncias

freqiiéncia para velocidade de 20,8 m/s

— Resposta em

Figura 5.45
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Através dos graficos 5.42 a 5.47, pode-se observar a evolugfio dos modos

até o acoplamento dos modos de flexdo e tor¢do a velocidade de 24,7 m/s.
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5.3.3 - Conclusiio da Caracterizaciio do Flutter

Nas figuras 5.48 e 5.49, mostra-se a evolugfio das freqiiéncias em fungfio
das velocidades, para a simulagdo computacional e a realizada experimentalmente,

respectivamente:

Freqliénclas para diversas velocidades - caracterizagéo do fluller simulado

—— lorgao
flexdo

. .
esssayrnnsndy
/ ‘

‘

Velocidade em mvs Hz

Figura 5.48 — Resposta em frequiéncias para virias velocidades, mostrando o acoplamento dos modos-
Simulagiio Computacional
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Freqoéncias das resposlas para divesas velocidades - careclerizacdo do fulter experimental
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Figura 5.49 — Resposta em freqiiéncias para varias velocidades mostrando o acoplamento dos modos-
Resultados Experimentais

Dos resultados obtidos experimentalmente pode-se concluir que o DESA
foi construido coerentemente com o objetivo de se atingir o flutfer, além do fato de o
sistema completo asa/DESA ter entrado em flutter em velocidade bastante adequada
para o tinel de vento do LAE, como havia sido proposto inicialmente no projeto.

Os resultados da simulagio computacional realizada em ambiente
MATLAB® demonstram que o modelo matematico proposio represenia
satisfatoriamente o modelo fisico € que os pardmetros definidos, inclusive os
coeficientes aerodindmicos, estdo bem ajustados para o modelo.

Esta conclusfio pode ser confirmada ao se observar os graficos 5.48 e 5.49
onde os acoplamentos dos modos de flexdo e torgdo ocorrem aproximadamente nas
freqiiéncias de 2,2 Hz para a simulagdo computacional e de 1,9 Hz para a

experimental, para velocidades bastante proximas.
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CAPITULO 6 — SUPRESSAO ATIVA DE FLUTTER VIA LOGICA DIFUSA

6.1 — Descrigiio do Controlador Difuso

A proposta desta tese para o controle ativo de flutter ¢ a construgio de um
controlador difuso que utiliza como superficie de controle o bordo de fuga (flap).

Dois modelos difusos sfo utilizados na construgio do controlador: o
modelo lingiiistico de Mamdani que é totalmente baseado em regras € 0 modelo TSK
que ¢ um modelo interpolativo, isto é, a saida deste controlador ¢ uma combinagfo

linear das entradas.
Para o caso em estudo, adota-se um controlador difuso tipo PD

(Proporcional mais Derivativo) onde o sinal de controle Safk) é uma fungfo do erro

e(k) e da sua variagiio de(k), isto é,

Sca (k) = I (e(k), Ae(k)) (6.1)

onde:
&a(k) é o sinal de controle enviado ao motor para posicionamento do flap;
e(k) éo erro dado pela diferenga entre o deslocamento medido pelo
acelerdmetro e um deslocamento de referéncia,

Ae(k) é a variagiio do erro, isto €, Ae(k) = e(k) —e(k - 1).
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A lei de controle PD para o controlador difuso € escrita como:

O.q(k) = er(k) + K pAe(k) (6.2)

onde:
K, ¢ o ganho proporcional do controlador e
Kp é o ganho derivativo do controlador
A figura 6.1 mostra o controlador difuso do tipo PD.
¥.(K) A
B0 LSS )

i Controlador —— 5
Difuso Atuador Planta >
PD

Sensor

Figura 6.1 Controlador Difuso PD

O controlador difuso, como ja mencionado no capitulo trés, ¢ composto
pela interface de difusificagdo, que identifica os valores das variaveis de entrada,
converlendo-as para variaveis difusas, pela base do conhecimento, que caracteriza a
estratégia de controle e suas metas, pelo procedimento de inferéncia que gera as
agdes de controle e pela dedifusificagdo que fornece um valor exato para a saida que
representa a agéo de controle real.

A seguir ser4 identificado cada um desses componentes para o conrolador

difuso proposto.
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- Interface de Difusificagiio

Um fato importante na construgdo deste controlador difuso € que o universo
de discurso ¢ normalizado entre [-1,1]. Utilizando esta técnica e associando a cada
variavel de entrada e saida seu respectivo ganho, conforme figura 6.2, ajusta-se de

forma mais adequada as fungdes de pertinéncia correspondentes.

‘”“-.

wilk) (;f{\ < ::‘\I oK) ’l\/,,

S

| Controlador
Difuso
rD

Figura 6.2 - Controlador Difuso com ganhos para as variaveis de entrada e saida

- Base de Conhecimento

A base de conhecimento é composta da base de dados e da base de regras.
Para se definir a base de dados, ¢ necessario estabelecer os termos lingiiisticos e as
fungdes de pertinéncia.

Os termos lingiiisticos a serem utilizados sdo fornecidos nas tabelas 6.1 a
6.3 abaixo, onde se considera sete termos para cada uma das variaveis do

controlador difuso.

Tabela 6.1 — Termos lingiiisticos para a variével erro

Paraoerroe

eng Frro negativo grande
enm Erro negativo médio
enp Erro negativo pequeno
ezero Erro zero

epp Erro positivo pequeno
epm Lrro positivo médio
epg Erro positivo grande
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Tabela 6.2 — Termos lingilisticos para a variivel
variagio do erro

Para a variagdo do erro _Ade

deng Delta erro negativo grande
denm Delta erro negativo médio
denp Delta erro negativo pequeno
dezero Delta erro zero

depp Delta erro positivo pequeno
depm Delta erro positivo médio
depg Delta erro positivo grande

Tabela 6.3 — Termos lingQisticos para a varidvel de
controle Osg

Para a variavel de controle d:q

dng Delta de controle negativo
grande
dnm Delta de controle negativo
médio
dnp Delta de controle negativo
pequeno
dzero Delta de controle zero
dpp Delta de controle positivo
pequeno
dpm Delta de controle positivo médio
dpg Delta de controle positivo
grande

Tais termos lingiiisticos estfio associados as func¢des de pertinéncia que,
para as trés varidveis, sdo do tipo triangular ndo necessariamente simeétricas,

conforme mostrado nas figuras de 6.3 a6.5.
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Figura 6.5 - Fungdes de pertinéncia para a variavel de Controle Oed

Objetivou-se na construgio destas fungdes levar o sinal de controle
rapidamente a zero e, se ja estiver proximo de zero, fazé-lo permanecer cada vez
mais proximo, como pode ser observado pelo estreitamento das fungdes triangulares
em torno de zero, principalmente para a variavel de controle.

A base de regras que caracteriza a estratégia de controle ¢ composta por 49
regras que correspondem a combinagfio das duas variéveis de entrada, o erro e a
variagio do erro, que sfo as premissas das regras, com a variavel de controle &4, que
é o conseqiiente da regra. Na tabela 6.4, ¢ apresentada a base de regras para o

controlador difuso proposto neste trabalho.

Tabela 6.4 A base de Regras
Variagio do erro Ae _|
Erro e NG NM NP ZERO PP PM PG
NG PG PG PG PG PM PM PP
NM PG PG PM PM PP PP ZERO
NP PG PM PM PP PP ZERO | ZERO
ZERO PM PM PP ZERO NP NM NM
PP ZERO | ZERO NP NP NM NM NG
PM ZERO NP NP NM NM NG NG
PG NP NM NM NG NG NG NG
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- Procedimento de Inferéncia

O procedimento de inferéncia utiliza as fungdes de pertinéncia e a base de

regras para gerar a acao de controle &.q.

- Dedifusificacio

Para os modelos Mamdani e TSK a dedifusificagdo ¢ realizada da seguinte
forma:
a) no modelo Mamdani, utiliza-se as fung¢des de pertinéncia apresentadas
na figuras 6.3 a 6.5 e o método de dedifusificagio adotado € o
centroide;
b) no modelo TSK, utiliza-se as fun¢des de pertinéncia apresentadas nas
figuras 6.3 e 6.4 para as entradas do controlador e, emprega-se para a

saida a seguinte combinagfo linear das entradas,

8.4(k) = 0,5e(k) + 0,54e(k) + K, (6.3)

onde considera-se Ky = 0, no presente trabalho.

As superficies de decisdio, para os dois modelos, sdo apresentadas nas
figuras 6.6 e 6.7, onde pode ser observado que a superficie do modelo TSK é bem

mais suave e, portanto, deve ter um melhor comportamento na agdo de controle.
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delta de cortrole

Figura 6.6 Superficie de deciséio para o modelo Mamdani

delta de controle

Figura 6.7 Superficie de decisio para o modelo TSK

6.2 — Simula¢io Computacional em Malha Fechada

Para a simulagio computacional em malha fechada, ¢ consiruida uma sub-

rotina em ambiente MATLAB® a partir da equagfio do movimento, equagéo 3.37,
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onde os parametros utilizados sdo os apresentados na tabela 5.6 e 5.7 do capitulo
anterior.

Nesta simulagdo, utiliza-se uma fungfio de transferéncia de 2" ordem para
representar o motor elétrico (atuador) e uma outra também de 2* ordem para
representar o acelerémetro (sensor).

O sinal de saida da planta ¢ efetivamente o angulo de arfagem 6, que € uma
das variaveis do sistema este sinal, por sua vez, apos passar pela fungfo de
transferéncia representativa do acelerémetro, sofre uma dupla integragfio e ¢
comparado com um sinal de referéncia. Desta comparagdo € que surge a variavel erro
que servira como uma das entradas do controlador difuso, a outra vem da variagdo
desta no tempo. O sinal de saida do controlador difuso, por sua vez, € enviado a uma
fungdo de transferéncia de 2° ordem que representa o motor elétrico e desta envia-se

o sinal de entrada para a planta do sistema, como pode ser observado na figura 6.8.

8

Figura 6.8 — Diagrama de blocos representando o sistema em malha fechada

A simulagfio numérica é realizada para os dois modelos difusos, Mamdani e
TSK. Para o modelo Mamdani, determina-se o seguinte conjunto de ganhos de
parametrizagio: Ke = 0,1, Kae = 0,1 € Ksea = -15. Com este conjunto de ganhos,
simula-se o sistema para as velocidades de fluxo livre de 25 m/s, 27 m/s e 30 m/s,
deixando em malha aberta por 3 segundos, sendo que, no tempo de 1 segundo, uma

excitagio tipo impulso é dada ao flap, provocando uma deflexdio de
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aproximadamente 1,5°. Somente ap6s os 3 segundos iniciais, o controlador passa a
atuar no sistema. As figuras de 6.9 a 6.14 a seguir mostram o comportamento do

sistema mediante a agfo do controlador.
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Figura 6.10— Atuagio do controlador (Modelo Mamdani com velocidade de 25 m/s)
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Figura 6.12— Atuagio do controlador (Modelo Mamdani com velocidade de 27 m/s)
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Figura 6.14 — Atuagdio do controlador (Modelo Mamdani com velocidade de 30 m/s)

Para o modelo TSK os ganhos sfio os seguintes: K, = 10, Ky = 0,5 ¢
Ksea = 15. Com este conjunto de ganhos, simula-se o sistema em malha fechada nas
mesmas condi¢gdes simuladas para o modelo Mamdani e nas mesmas velocidades,

obtendo-se os resultado, mostrados nas figuras 6.15 a 6.20 abaixo:
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Figura 6.17 — Resposta para a variével 0 (Modelo TSK com velocidade de 27 m/s)
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Figura 6.18 — Atuagiio do controlador (Modelo TSK com velocidade de 27 m/s)
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Figura 6.19 — Resposta para a variavel 0 (Modelo TSK com velocidade de 30 n/s)
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Figura 6.20 — Atuagfio do controlador (Modelo TSK com velocidade de 30 m/s)

Os resultados apresentados mostram que os modelos de controladores
difusos Mamdani e TSK acomodam o sistema, no entanto, com o método de
Mamdani esta acomodagfio é um pouco mais demorada, cerca de 10 segundos, do
que com a aplicagiio da metodologia de TAKAGI-SUGENO-KANG (TSK), que
acomoda o sistema em aproximadamente 8 segundos. Isto ocorre pelo fato de o

processo de Mamdani ser de dificil convergéncia computacional e de o modelo TSK
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ter como saida uma combinagio linear, que permite a realizagfio mais rapida do
trabalho computacional.

De qualquer forma, pode-se observar pelas figuras 6.9 a 6.20 que, para os
dois métodos difusos, o controlador atua de forma satisfatoria, mostrando ser a
técnica difusa eficiente para controle de sistemas dindmicos como o apresentado

neste trabalho.

6.3 — Montagem Experimental para o Controle

A montagem experimental para o controle foi realizada na cimara de ensaio
do tinel de vento do LAE.

Inicialmente construiu-se e fixou-se a base inercial no chdo da cimara de
ensaios, conforme descrito no item 5.1. Em seguida, fixou-se o DESA nesta base de
forma a se ter a asa com angulo de ataque zero dentro do tunel de vento. Fixou-se
entdo a asa ao DESA, através de parafusos, com espagadores entre os dois.

A fixagdo deste conjunto base inercial, DESA e asa, ¢é realizada de tal forma
que a chapa superior do DESA fique muito préxima a parte externa da parede do
chiio do tinel, fazendo com que os parafusos de fixagdo da asa, os terminais dos
parafusos da barra central e os espagadores fiquem localizados entre a parede externa
e interna do chio do tinel, deixando assim somente a asa dentro do tunel de vento,
eliminando-se eventuais perturbagdes significativas no escoamento.

A figura 6.21 mostra em detalhe como ficou a montagem do conjunto e a

figura 6.22 mostra efetivamente o conjunto construido na cimara de ensalos.
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Figura 6.21 — Esquema da montagem do conjunto — Base Inercial, DESA e Asa

dentro da cAmara de ensaios do Tunel de vento

Figura 6.22 — Foto do conjunto montado na cimara de ensaio

123



Capitulo 6 — Supressio Aliva de Fiutter via Logica Difusa 124

Apos esta montagem, inicia-se a colocagdo dos sensores € atuadores, assim
como dos equipamentos necessarios para o processamento ¢ analise de sinais,
medigdes da velocidade de escoamento, motor para posicionamento do flap, PC com
software especifico para o controle, etc.

Os sensores utilizados neste experimento sio um acelerdmetro e dois
extensometros.

O acelerometro tipo K-BEAM para baixas freqiiéncias foi posicionado na
parte inferior da chapa superior do DESA e conectado através de um cabo coaxial
proprio a um condicionador de sinal e deste por meio de um cabo coaxial com
conexdes BNC-BNC, conectado a um terminal A/D na placa dSPACE que esta
acoplada a um PC Intel 700 MHz, como ja mencionado. A figura 6.23 mosira este

esquema.

Parede do Tunel

Figura 6.23 — Esquema das conexdes do acelerometro

Os extensdmetros da marca Kyowa, um para as medidas de flexdo e outro
para as de torgdo, que estdo colados na barra central do DESA, estdo conectados &
ponte de Wheaststone HBM através de cabos e conexdes especiais, onde os sinais
sio filtrados e analisados simultaneamente. O HBM, por sua vez, estd conectado em
dois terminais A/D da placa dSPACE por cabos coaxiais ¢ conexdes BNC/BNC. A

figura 6.24 mostra o esquema de montagem.
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HBM dSPACE

Figura 6.24 — Esquema das conexoes dos extensdmetros

O motor elétrico que atuard o flap esta posicionado na parte inferior da
chapa superior do DESA, como o acelerémetro, no entanto a posigdo € tal que seu
centro coincide com o eixo que movimenta o flap, uma vez que sua fungdo ¢
justamente o posicionamento da superficie de controle. O motor esta conectado ao
seu driver ¢ este conectado 2 dSPACE por um terminal D/A e a uma das interfaces

do encoder do motor. A figura 6.25 mostra a posi¢iio do motor e suas conexdes.

Paredes do Tinel Botéo liga'dssliga
=N,
| Bl motor
TN 1
= W od { ¥
Forle Driver M
B GSPACE

Figura 6.25 — Posigio e conexdes do motor elétrico

A velocidade do escoamento de ar dentro do tinel de vento € medida, como
j& mencionado, pela combinagio das medidas dadas pelo mandmetro de presséo tipo

Betz, pela pressio atmosférica e pela temperatura ambiente. A figura 6.26 mostra um

esquema de como ¢ medida a pressdo pelo Betz.
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Figura 6.26 — Medigiio da velocidade do escoamento

Com o conjunto, base inercial, DESA e asa montados e com todos os
sensores, atuadores e equipamentos conectados, a montagem experimental estd
completa, conforme pode ver vista esquematicamente na figura 6.27 e efetivamente

na cAmara de ensaios na figura 6.28.

J Pressdo Dindmica

/ Pressdo Estilica—
Tubo de Pitot [

Parede do Tunel
TN

Acelerdmetro
Batio ligatdesliga

[ =

‘ Motor
::’\_/\ ! i -
Fonte |

Extensémetros

Figura 6.27 — Esquema completo da montagem experimental
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Figura 6.28 — Fotos da montagem experimental na cdmara de ensaios
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6.4 — Dinimica do Controlador Difuso

Com a montagem experimental completa e com todo o controlador difuso
definido, isto €, variaveis de controle, fungdes de pertinéncia, universo de discurso,
base de regras, modelos difusos a serem utilizados, método de dedifusificagdo e a lei
de controle adotada, elabora-se todo o sistema dindmico no ambiente SIMULINK” e
posteriormente  converte-se para o ambiente ControlDesk, para que se possa
trabalhar no ambiente dSPACE.

A programagdo construida no ambiente SIMULINK?® utiliza o sinal enviado
pelo acelerémetro, como sinal de entrada do sistema. Este sinal, em milivolts, é
associado a um ganho que o transforma em unidade fisica [m/s?]. Apods esta
transformagéio ¢ realizada uma dupla integragdo, determinando-se o respectivo
deslocamento, que ¢ comparado com um deslocamento de referéncia, apos passar por

um filtro passa alta do tipo Chebyschev, conforme mostrado na figura 6.29.

Sinal de Entrada

Sinal do
Acelerdometro

Ve

o
P e W e

Figura 6.29 — Tratamento do sinal de entrada

A comparagio deste sinal, o deslocamento fisico (efetivo), com o
deslocamento de referéncia gera o sinal de erro, e(k), e com a sua variago no tempo

determina-se 0 Ae(k) = e(k) — e(k — 1). Estas varidveis associadas aos seus respectivos

ganhos s#o as entradas do controlador difuso, figura 6.30.
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Figura 6.30 — Esquema parcial do sistema de controle

O controlador difuso utiliza estas entradas para iniciar o processo de
controle através da logica difusa, uma vez que ja estdo definidas a interface de
difusificagiio, o procedimento de inferéncia e a interface de dedifusificagio,
conforme item 6.1.

Sdo utilizados dois tipos de controladores difusos para o controle do
sistema, um a partir do modelo lingiistico de Mamdani e outro a partir do modelo
interpolativo de TSK.

O sinal de saida do controlador, J.q(%), sera enviado pelo atuador através do

motor elétrico, como mostrado na figura 6.31.

Sinal de entrada do

Acelerdmetro | Controlador

Difuso

z‘— Ny HE,\‘ H
\¢ <) = |

Figura 6.31 — Esquema parcial do sistema de controle com o motor

O motor elétrico, por sua vez, trabalha em linhas de encoder, 1000 linhas
para 360°, que, através de um ganho adequado, é convertido em valor de dngulo. Este
sinal ¢ comparado com o sinal de controle enviado pelo controlador difuso,

resultando no sinal de entrada para o controle PID do motor, figura 6.32.
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Motor Elétrico

AL ' Controle PID .
(X 4‘ do =
b T' Motor :
Sinal do

Encoder

Figura 6.32 — Controlador PID para o motor

Ajustado, o controlador PID e o motor elétrico fornecem como saida o
torque necessario para que a superficie de controle, flap, seja posicionada no angulo
desejado para a ago de controle do sistema.

A figura 6.33 mostra todo o sistema dinamico construido no ambiente

SIMULINK®.

Sinal do
Acelerometro

k)

Controlador
Difuso
PD

Sinal do [~
Encoder _JIE"/ —
e

®
Figura 6.33 — Sistema dindmico construido no ambiente SIMULINK™

Uma vez construido o sistema em ambiente SIMULINK® e convertido para

o ambiente ControlDesk, torna-se possivel ajustar todos os ganhos e qualquer outro
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parametro previamente definido no SIMULINK®, em tempo real, isto ¢, a0 mesmo
tempo em que o sistema fisico estd se movimentando, os parametros do sistema de
controle podem ser alterados e passam a valer a partir daquele momento.

Assim, inicialmente, ajusta-se o controlador PID do motor elétrico,
fazendo-o seguir sinais de referéncia de forma adequada.

A figura 6.34 mostra um sinal de referéncia senoidal, tendo-se obtido os
seguintes ganhos: Kp = 0,05, K;=0,0005 e Kp = 9x10°¢ .

sinal do acelerémetro x sinal de controle

T B
4:!)!11 l“’“’ L] |U1
(AR
g:’—'\“w Mi‘ U [gl‘
§°\r\.swf,1w]‘\\‘\‘L,I‘N
E O
2“”1; tl“’l\“hl\f\ g\r
4t ‘w" ‘ | ,I “lfk‘\“ ‘{r
L !l,!. il } | l: | 1l \_I |

Figura 6.34 — Sinal do motor seguindo uma entrada senoidal

Nestes ajustes, observa-se também o perfeito posicionamento da superficie
de controle e com isto pode-se afirmar que o eixo, os acopladores, 0s mancais, € 0s
rolamentos , que estfio internos 4 asa e ao flap, foram construidos adequadamente.

Para o ajuste dos ganhos do controlador difuso, colocou-se o tinel de vento
em funcionamento para as velocidades de 9,8 m/s, 15,3 m/s, 18,8 m/s, 20,8 m/s e
22,4 m/s, para o modelo Mamdani e 9,9 m/s, 15,3 m/s, 18,4 m/s, 20,8 m/s e 22,4 m/s
para o modelo TSK, aplicando-se um pulso com intensidade aleatoria no DESA para
cada uma das velocidades mencionadas.

Para que se obtenha um adequado ajuste dos ganhos do controlador difuso,
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¢ necessario observar se o sinal fornecido pelo acelerémetro esta em fase com o sinal
do atuador, pois assim altera-se o carregamento aerodindmico do sistema, levando-o
a estabilidade. Além disso o sinal do atuador deve seguir o sinal de controle,
mostrando assim que a agdo induzida pelo controlador difuso esta sendo
corretamente realizada. As figuras 6.35 a 6.39 mostram estes sinais para 0 modelo
Mamdani e as figuras 6.40 a 6.44 para o modelo TSK. Com base nestes sinais,
ajustam-se os ganhos do controlador difuso, que, para o0 modelo Mamdani, resultou
em K, =-1,0 , Kae = 0,1 € Kseqg = 150, e, para o modelo TSK, em K. = 0,5, Ky =
200 e Kseq = 2000.

Observa-se, a partir de agora, que os graficos apresentados representativos
dos sinais advindos dos ensaios experimentais, (ém em seus eixos do tempo valores
ndo iniciando necessariamente em zero, pois isto ndo € sempre possivel. E necessario
deixar-se a janela de tempo aberta o tempo suficiente para que o fenomeno estudado
ocorra e os dados sejam coletados com seguranga, principalmente no momento da

ocorréncia do fenémeno de flutter.
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sinal do acelerdmetro x sinal do atuador
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Figura 6.35 — Gréficos para ajuste do controlador Mamdani tipo PD — velocidade de 9,8 m/s
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sinal do acelerdbmetro x sinal do atuador
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Figura 6.36 — Gréficos para ajuste do controlador Mamdani tipo PD — velocidade de 15,3 m/s
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ficos para ajuste do controlador Mamdani tipo PD — velocidade de 18,8 m/s
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Figura 6.37
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sinal do acelerémetro x sinal do atuador
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Figura 6.38 — Graficos para ajuste do controlador Mamdani tipo PD — velocidade de 20,8 m/s
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sinal do acelerémetro x sinal do atuador
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Figura 6.39 — Gréficos para ajuste do controlador Mamdani tipo PD — velocidade de 22,4 m/s
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Figura 6.40 — Graficos para ajuste do controlador TSK tipo PD — velocidade de 9,9m/s
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Figura 6.41 — Graficos para ajuste do controlador TSK tipo PD — velocidade de 15,3 m/s
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Figura 6.42 — Gréficos para ajuste do controlador TSK tipo PD — velocidade de 18,4 m/s
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Figura 6.43 — Gréficos para ajuste do controlador TSK tipo PD — velocidade de 20,8 nv/s
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Figura 6.44 — Gréficos para ajuste do controlador TSK tipo PD — velocidade de 22,4 m/s

Conjuntamente com o modelo dinimico, construido no ambiente
SIMULINK®, elabora-se uma sub-rotina para os sinais dos extensémetros de flexfio
e torgio que sdo coletados independentemente e, apos conversdo para o ambiente

ControlDesk, possibilitam a analise dos movimentos de flex&o e tor¢do do sistema
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completo, e possiveis comparagdes com outros sinais advindos do sistema.

Definidos os ganhos para os modelos Mamdani e TSK, como mencionado
atras, além dos ganhos para o controle do motor elétrico e tendo os sinais do
acelerdmetro, do erro, da variagfio do erro, do sinal de controle, do encoder do motor,
dos extensdbmetros de flexfio e torgio e do posicionamento real da superficie de

controle, o sistema esta apto ao controle do flutfer.

6.4 — Ensaio Experimental para o controle de Flutter

Para a anélise da supressio de flutfer via controlador difuso, coloca-se o
tinel de vento em funcionamento para varias velocidades a partir da velocidade
inicial de flutter, e estuda-se o comportamento do sistema fisico mediante a atuagdo
do controlador.

Para esta velocidade inicial o sistema completo, asa/DESA, tem seus modos
de flexfio e tor¢iio acoplados na freqiiéncia de 1,9 Hz, como visto na figura 5.49 do
capitulo anterior, caracterizando o fenémeno de flutter.

A ocorréncia do flutfer também pode ser observada pelos graficos 6.45 e
6.46 que fornecem os movimentos de flexdo e torgio do sistema para esta
velocidade, onde se observa um aumento exponencial na amplitude no decorrer do

tempo.

tempo em segundos

Figura 6.45 — Sinal do extensdmetro de flexiio na velocidade de flutter
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Figura 6.46 — Sinal do extensdmetro de torgio na velocidade de fIntfer

O sistema ¢ colocado entfio, em malha fechada passando o controlador
difuso a atuar.

Este processo ¢ realizado quase instantaneamente através do botéo
liga/desliga do motor elétrico acoplado ao sistema, como ja foi comentado no
capitulo quatro. Ao deixar desligado o motor, o sinal de conirole ndo ¢ enviado a
superficie de controle e isso faz com que o sistema completo aja livremente. No
momento em que ¢ ligado, o sinal de controle ¢ entfio enviado ao motor que
posiciona a superficie de controle com o dngulo desejado.

Graficamente a atuagio do controlador difuso inicia-se, quando o sinal
enviado para a superficie de controle fica em fase com o sinal enviado pelo
controlador, como se pode observar nas figuras 6.47b e 6.48b, que representam a
atuagdo do controle para as velocidades de 26,1 m/s, para os modelos de Mamdani e
24,7 m/s para o modelo TSK. Isto na prética significa que o botdo liga/desliga do
motor foi ligado e conseqiientemente o controlador passou a atuar.

Dois fatos ressaltam-se aqui. O primeiro é que por ficarem em fase os sinais
enviados para a superficie de controle e pelo controlador, significa que ao entrar em

flutter, a superficie de controle deve atuar de forma a se ter um acréscimo no
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carregamento aerodindmico do sistema, provocando assim uma agfo contraria ao
movimento em curso. Fazendo-se isso sucessivamente e diminuindo-se este
movimento através do controlador difuso, estabiliza-se o sistema, como se mostra
nas figuras 6.47a e 6.48a. |

O segundo fato é que sdo observadas velocidades iniciais de flufter
diferentes para os dois modelos utilizados. Estas diferentes velocidades ocorrem em
virtude da temperatura interna do tanel variar sensivelmente ao deixd-lo em
funcionamento por algum tempo, além de mudangas eventuais na lemperatura

ambiente durante a realizagfio dos ensaios experimentais.



Capitulo 6 — Supresso Ativa de Flutter via Logica Difusa

grafico conlrole X sinal do aluador

BW—1 -3 { & & I & 53—

controle
— a!l.lador
o o
5ﬂm”vm....5-...............ﬂ........,mm”i ........ : S | —
2 N 3fl“ n
% | Jll M Il}j‘lll | m H}H} Mgmhr ‘\' I II lI
.§ Dggﬁg}ljj}‘?idm.ijrli ,D"y r"-‘.rl‘lli '3 ‘“ILJ ’T[m H liﬁiml : 'J{IJ 51 lﬁijl?‘;{y{‘.‘cluhb }m
._é: ‘ i ’ \ b 5 0y
2 o ‘M-,r|| T
e —
o
sl i 0 i A S R I
5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55
tempo em segundos

(@

sinal de controle x sinal do atuador

2]
3
L
o
E
@
(o}
°
be
&
E
(3]
45 i i i i i i
37 38 39 40 41 42 43 44 45
tempo em segundos

®)
Figura 6.47 — Atuagfio do controlador Mamdani para a velocidade de flufter — 26,1 m/s
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Como se pode observar a agfio do controle ¢ bastante rapida para os dois
modelos, sendo que em aproximadamente 2,5 segundos o sistema ja se enconira
totalmente controlado. Isto mostra o excelente desempenho do controlador difuso, o
que significa que as fungdes de pertinéncia triangulares, a base de regras, 49 no total,
e o método de dedifusificagéio adotado para o modelo Mamdani e os coeficientes
escolhidos para o modelo interpolativo de TSK so bastante adequados para este
controlador difuso.

Pela anélise dos graficos acima também se pode observar que a agfo de
controle do modelo TSK é mais suave do que o modelo Mamdani, pois neste Gltimo
existem pequenos sobre-sinais que podem estar associados ao processo de
dedifusificagiio do controlador. Este fato ja era esperado ao realizar a analise da
superficie de decisdo no entanto, o comprometimento em relagdo ao confrole é
minimo.

Uma outra andlise é que ao se normalizar o universo de discurso entre
[-1,1], toma-se o controlador difuso generalizado, isto ¢, os ganhos associados as
variaveis de entrada e de saida servem para ajustar as amplitudes das fungdes de
pertinéncia correspondentes. Os gréficos das figuras 6.49 a 6.54 mostram o
comportamento destas variaveis para os dois modelos estudados nesta tese e,
portanto, o comportamento do controlador difuso PD, associando os sinais de entrada

ao sinal de controle, na velocidade de flutter.

amplitude em metros

O N N S TN NS SN S S S

Figura 6.49 — Sinal da entrada erro do controlador Mamdani para a velocidade de flutter — 26,1 m/s
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Figura 6.50 — Sinal da entrada variagfo do erro, de, do controlador Mamdani para a

amplitude da salda do controlader
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amplitude da safda do controlador

Figura 6.54 — Sinal da saida 8.4, do controlador TSK para a
velocidade de fTutter — 24,7 m/s

Pode-se observar através dos graficos acima que a base de regras adotadas
realmente provocam uma agdo de controle esperada. Para o modelo Mamdani, o
controlador provoca uma agfio de controle, aparentemente mais rapida, mas com
algumas perturbagdes, ja para o Modelo TSK a agdo de controle é mais suave e,
como pode-se verificar nos graficos 6.52 a 6.54 fica claro a combinagfio linear
existente entre as variaveis de entrada e a de saida do controlador.

Tendo controlado o flutter com eficiéncia, no primeiro momento que o
fendmeno ocorreu, 26,1 m/s para Mamdani e 24,7 m/s para TSK, pode-se verificar o
comportamento do controlador difuso para velocidades acima desta.

Para estas velocidades, o procedimento adotado foi o de deixar o sistema
em malha fechada, controlado, até se chegar & velocidade desejada dentro do tunel.
Atingida a velocidade pretendida, o controle ¢ desligado, via botdo liga/desliga do
motor elétrico e o sistema, apdés algum tempo, entra novamente em Slutter,
novamente se liga o controle, fazendo com que o controlador difuso passe a atuar,
controlando o flutter.

Este procedimento foi realizado para as velocidades de 27,1 m/s, 28,6 m/s
295 m/s e 30,2 m/s para o modelo de Mamdani e para as velocidades de 26,3 m/s,
27,1 m/s, 28,6 m/s e 30,2 m/s para o modelo de TSK.

Os graficos 6.55a a 6.62a mostram como a atuagio do controlador difuso
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estabiliza o sistema e os graficos de 6.55b a 6.62b mostram em detalhe 0 momento

em que efetivamente o controlador passou a atuar.
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Figura 6.55 — Atuagfio do controlador Mamdani para a velocidade de flutter - 27,1 n/s
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Figura 6.56 — Atuagfo do controlador Mamdani para a velocidade de flutter — 28,6 m/s
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Como se pode observar pelos graficos 6.55 a 6.62 em todos os casos, a
atuagdo do controlador difuso foi rapida, isto €, controla-se o sistema em
aproximadamente 2,5 segundos para a maioria dos casos e ap6s este tempo, o sistema
permanece controlado.

Ao controlar o flutter para velocidades acima daquela em que o fenémeno
ocorreu pela primeira vez de forma eficiente, mostra-se que o controlador difuso
proposto também apresenta um certo grau de robustez.

Desta forma pode-se dizer que a atuagio do controlador difuso projetado
neste trabalho, para o controle de flufter, ¢ bastante eficiente, uma vez que, depois de
controlado o sistema permanece controlado, mesmo para velocidades acima da de
Slutter e se o flutter ocorrer em velocidades mais elevadas do que aquela para a qual

o controlador foi projetado, ele também estabiliza o sistema.
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CAPITULO 7 - CONSIDERACOES FINAIS

7.1 — Conclusio

Nesta tese desenvolveu-se uma metodologia difusa para o controle ativo de
flutter utilizando-se como superficie de controle o flap, a partir de um modelo
matematico representativo de uma asa rigida com perfil NACA0012, acoplada a um
Dispositivo Elastico de Sustentagdo da Asa - DESA, que permite o movimento de
arfagem e deslocamento vertical.

No desenvolvimento do modelo matemadtico utilizou-se as Equagdes de
Lagrange ¢ o Principio do Trabalho Virtual para o equacionamento das forgas
envolvidas no sistema. As equagdes do movimento sdo colocadas na forma de
variaveis de estado para a utilizagfio no projeto de controle.

No projeto de controle, a maior dificuldade foi determinar de anteméo as
derivadas aerodindmicas, além de alguns parimetros estruturais do conjunto
asa/DESA, o que deixou o projeto de controle com varias incertezas.

Para as derivadas aerodindmicas utilizou-se o método de malha de vortices,
determinando-se o carregamento aerodinimico ndo estaciondrio (BENINI & BELO,
2001) conjuntamente com o apresentado por MELIN (2000) e assim obteve-se as
derivadas aerodinimicas, determinando-se o carregamento para diferentes valores de
freqiiéncia de oscilagéo e dngulo de ataque.

A determinagio das caracteristicas estruturais do conjunto asa/DESA foi
realizada utilizando-se um modelamento em resisténcias dos materiais € um em
elementos finitos, que modelou de forma mais adequada o conjunto, culminando com
uma analise modal experimental onde se utilizou 0 ERA para a determinagio dos

modos de vibrar e com isto as caracteristicas dinimicas do conjunto.
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A analise modal foi imprescindivel, uma vez que se pretendia o estudo de

Jlutter ndio somente via simulagdo computacional, mas também via ensaio

experimental a ser realizado no tinel de vento do LAE, que possui caracteristicas
proprias.

Realizando-se o ensaio experimental em malha aberta, caracterizou-se a
ocorréncia do flutter a 24,7 m/s, quando do acoplamento dos modos de flex@o e
torgéio do sistema asa/DESA, que ocorreu na freqiiéncia de 1,9 Hz.

Na simulagio computacional, preveu-se a ocorréncia do flutter em
aproximadamente 2,2 Hz na velocidade proxima a 25 m/s, o que demonstrou que o
modelo matematico proposto, mesmo com as incertezas de alguns pardmetros
estruturais e das derivadas aerodinimicas, representa de forma adequada o modelo
fisico.

O controle de flutter foi realizado utilizando-se um controlador difuso, tipo
PD, tendo como superficie de controle o flap. Utilizou-se dois modelos difusos na
construgdo do controlador, o modelo de Mamdani e o modelo TSK. Para os dois
modelos, a agio do controlador foi satisfatoria, controlando o Sflutter em
aproximadamente 2,5 segundos, quando da realizag#o do ensaio experimental e m
tomo de 10 segundos para o modelo Mamdani e 8 segundos para o modelo TSK na
simulag@o computacional.

Este fato mostra que a construgio do controlador com sete variaveis
lingiiisticas, fungdes de pertinéncia triangulares, base de regras com 49 regras,
dedifusificagdo centréide para o modelo Mamdani e com a combinagdo linear

05¢ +05Ae para a saida do modelo TSK foi bastante adequada para a aplicagdo
proposta, ou seja, o controle de flutter, principalmente quando do ensaio
experimental.

A diferenga de tempo observado para o controle realizado em ensaio
experimental e para o realizado via simulagfio computacional ocorre provavelmente
por se ter utilizado, tanto para o motor como para o acelerémetro, fungdio de
transferéncia de 2° ordem, sendo portanto uma aproximagdio destes atuadores e
sensores, além do que a saida da planta, no modelo simulado é efetivamente a
variavel angular © e no realizado experimentalmente, este sinal € fornecido pelo

acelerdmetro, que, pela sua posi¢éio, envia ao sistema ndo somente uma componente
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do movimento de translagdio. flexdo. mas também uma componente angular, de
torgdo. Como o fluter ocorre quando do acoplamento destes modos, o sinal do
acelerdmetro proporciona uma entrada mais adequada para o controlador difuso.

Observa-se também, no ensaio experimental e na simulagdo computacional,
que o controlador difuso ¢ eficiente também para velocidades acima da velocidade de
flutter para o qual foi projetado.

A contribuigdo inédita do estudo aqui realizado ¢ o de mostrar com uma
analise experimental os beneficios da légica difusa aplicada em sistemas de controle,
através da construgio de um controlador difuso para a supressido do fenémeno de
flutter, onde, no projeto de controle, varios parimetros do modelamento matematico
sdio incertos ou imprecisos.

No caso dos testes experimentais, como exemplo dessas incertezas, pode-se
citar o fato de que, ao colocar a asa dentro do tunel de vento, necessita-se apenas do
sinal do acelerdmetro e da forma como age o motor elétrico em conjunto com a
superficie de controle para que o controlador difuso possa atuar e estabilizar o
sistema, mesmo sendo o sistema, neste caso, dentro do tunel, tridimensional e sujeito
a varias perturbagdes néo equacionadas.

Um outro fator de relevincia é que testes experimentais como o realizado
neste trabalho suprem, guardadas as devidas proporg3es, testes de flutter em voo que
consomem enorme fempo, varios equipamentos de ultima geragdo, méo de obra
especializada, como equipes de engenheiros e técnicos, além de se correr o risco de
perda total dos equipamentos e prototipo, tendo, portanto, um custo altissimo, se
comparado com o baixo custo dos testes realizados em tinel de vento e

principalmente com a utilizagdo de controladores difusos.

7.2 - Sug&stﬁ&s para Trabalhos Futuros

Como sugestdes para trabalhos futuros, pode-se propor a utilizagdo de uma
metodologia ndo-convencional hibrida, do tipo redes neurais/logica difusa ou
algoritmos genéticos/l6gica difusa, no sentido de melhorar a relagéio entre fungdes de

pertinéncia e a base de regras e com isto tornar o controlador adaptativo.
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Uma outra sugestdo ¢ adicionar ndo-linearidades ao sistema ¢ estudar o
comportamento do controlador difuso na supressdo de flutter, uma vez que a logica
difusa ¢ propicia para aplicagdo em sistemas nio-lineares.

Pode-se também, em trabalhos futuros, aprimorar o modelo das forgas
aerodinamicas devido a superficie de controle, passando-se, entdo, a ter mais uma
variavel de estado nas equagdes do movimento e verificar a sua real importancia,
uma vez que, em varios trabalhos cientificos anteriores como, por exemplo, os de
WASZAK (1998), KO et al (1997), tal for¢a ¢ considerada negligenciavel em relagdo
as forgas de sustentagdo e momento aerodindmico. Em um ouiro estudo, pode-se

ainda incluir spoilers superior ou inferior, analisando a influéncia no controlador.
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