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RESUMO

RODRIGUES, M. A. L.. Oftimizag¢do de pardametros de atraso
para determinacdo de flutter. Séo Carlos, 1998. Dissertacao (Mestrado).

Escola de Engenharia de Sao Carlos. Universidade de Sao Paulo.

O calculo aeroelastico, para a determinacao de flutter, utiliza
teoria das faixas, subdividindo a superficie de sustentacdo ao longo da
envergadura. O resultado obtido € o valor do carregamento aerodinamico
néo estacionario para toda a superficie de sustentacédo, podendo ser escrito
em termos de uma matriz de coeficientes de influéncia. Esta matriz pode
ser aproximada por func¢ées racionais que possuem termos de ordem zero a
segunda ordem que representam o carregamento aerodinamico, associados
aos deslocamentos dinamico-estruturais, e o atraso aerodinémico,
associado ao fenémeno de flutter através de uma série de pélos. Estes polos
sdo os chamados parametros de atraso e, na maioria das aplicacdes, sao
determinados baseando-se no julgamento do engenheiro. A otimizacio
desses parametros é o objetivo principal deste trabalho, aperfeicoando a
aproximacdo da fung¢ido racional ao carregamento aerodindmico. Séao
utilizados dois métodos de otimizacdo nido linear, cujas subrotinas de
otimizacdo sdo implementadas num programa ja existente. Os métodos
empregados sdo o método simplex, considerado um método de otimizacao
local, e o método de simulacdo annealing, tido como um método de
otimizacao global, para efeito de comparacido. Os resultados de otimizacao
obtidos sdo comparados entre si. Também sido comparados os resultados
nao otimizados, obtidos anteriormente, com os resultados deste trabalho. A
qualidade da aproximacdo da funcdo racional também é analisada,

avaliando-se o procedimento de otimizagéo;

Palavras-chave: flutter, otimizacdo, simplex, annealing,

parametros de atraso, funcao racional.



ABSTRACT

RODRIGUES, M. A. L.. Lag parameters optimisation for flutter
determination. Sao Carlos, 1998. Dissertacdo (Mestrado). Escola de

Engenharia de Sao Carlos. Universidade de Sdo Paulo.

The flutter phenomenon is " determined by aeroelastic
calculation using the strip theory. The lifting surface is divided in strips
transversely to the wing span. The obtained result is the non-stationary
aerodynamic loading, which can be written in terms of an influence
coefficients matrix. This matrix can be approximated using rational
functions representing the aerodynamic loading and the aerodynamic lag.
The former is associated with structural dynamic displacements and the
latter with the flutter phenomena through a series of poles. These poles are
called lag parameters and in most of the applications are determined by
engineer expertise. The lag parameters optimisation is the main objective of
this research, improving the approximation of the rational function to the
aerodynamic loading. Two non-linear optimisation methods were
implemented separately into the main program to do a comparison and
evaluate the results: the simplex method, considered a local optimisation
method and the annealing method, considered a global optimisation
method. The results are compared each other and with non-optimal results,
obtained previously. The rational function approximation quality is also

analysed, allowing to evaluate the optimisation procedure effectiveness.

Keywords: flutter, optimisation, simplex, annealing, lag

parameters, rational functions



CAPITULO 1

INTRODUCAO

1.1. Flutter

A aeroelasticidade é uma area da ciéncia que preocupa-se com
fené6menos fisicos que envolvem interacido mutua de forgcas inerciais,
elasticas € aerodinamicas.

Devido as aeronaves possuirem uma; estrutura flexivel, esta
deforma-se de maneira consideravel sob a acdo do carregamento
aerodinamico. Esta flexibilidade é responsavel por varios tipos de
fenomenos aeroelasticos que aparecem quando as deformacdes estruturais
induzem forcas aerodinamicas adicionais. Tais deformacodes estruturais sdo
assim responsaveis por alteracées na distribuicido do carregamento. Por
sua vez, as forcas aerodindmicas induzidas por estas deformacées
produzem deformacgdes adicionais, num processo de iteracdo realimentado,
gerando um comportamento de oscilacdo auto-excitada que pode conduzir
a superficie de sustentacédo a condicao de flutter.

O flutter € um fendtmeno complexo, associado a oscilacdo

geralmente causada pela interacdo de forgcas aerodinémicas e frequéncias
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naturais das superficies de controle e da estrutura da aeronave. Em geral,
a sua ocorréncia dentro do envelope de voo deve ser eliminada
completamente na fase de projeto.

Este fehc‘)meno esta incluido no extenso termo
aeroelasticidade, demonstrado graficamente por Collar em 1947, quando
formulou o conceito de triangulo aeroelastico e a complexidade dos
aspectos que envolve (DOWELL, 1978). Esta diversidade de assuntos pode
ser observada, esquematicamente, no diagrama de Collar, Figura 1.1, o

qual mostra as ciéncias que englobam a aeroelasticidade.

FORCAS
AERODINAMICAS

ESTABILIDADE
DINAMICA

AEROELAS~
TICIDADE
ESTATICA

AEROELAS-
TICIDADE
DINANICA

FORGAS
ELASTICAS

FORGCAS
INERCIAIS

VIBRAGCOES
MECANICAS

Figura 1.1 - Diagrama de Collar

1.2. Aproximacoes aerodindmicas

A avaliacdo de flutter para sistemas dindmicos néo lineares foi
impedida durante algum tempo por limitacbes relacionadas aos métodos
analiticos.

- As equagdes de movimento de uma aeronave contém termos

aerodinamicos nao estacionarios que podem somente ser aproximados por
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formas algébricas. Um dos primeiros estudos foi realizado por
THEODORSEN(1934) e diversas extensdes a este trabalho foram
implementadas. | '

EDWARDS(1977) propos o uso de modelo racional para
aproximar o carregamento aerodindmico nio estacionario para movimentos
arbitrarios. A forma mais comum de aproximacdo envolve funcédes
racionais, muitas vezes referindo-se as fungoes de Padé.

A representacdo de Padé para as forcas aerodinamicas faz
parte das formas de representagdo propostas para poder-se reduzir a
ordem do sistema de controle e as tentativas de obter uma boa
aproximacido aerodindmica com um ntmero minimo de estados
aerodindmicos aumentados (NISSIM, 1991).

As constantes de tempo das fragdes parciais que compdem as
funcdes racionais acima referidas sdo comumente chamadas de parametros
de atraso porque cada uma das fracdes parciais pode ser considerada como
representando uma funcgio transferéncia cuja saida é atrasada com relacao
a entrada e permite uma aproximég:éo ao tempo de atraso inerente na
aerodinamica nio estacionaria (ABEL, 1979).

Alguns métodos tém sido desenvolvidos para melhorar estas
aproximacdes de fungdes racionais por selecao 6tima de certos coeficientes
nao lineares via técnicas de programa¢do nao linear.

Na maioria das aplicagdes de aproximacoes aerodinamicas na
literatura, os coeficientes do denominador, i. €, os parametros de atraso,
tém sido especificados a priori sobre o limite de frequéncia reduzida
desejada, baseada no julgamento do engenheii'o. Uma aproximacao
alternativa é otimizar estes parametros nido lineares para melhorar as
aproximacoes aperfeicoando esta selecdo. A otimizacdo destes parametros
fez parte dos estudos de DUNN(1980), TIFFANY & ADAMS(1988),
KARPEL(1990) e EVERSMAN & TEWARI(1991a, b).
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1.3. Objetivo

Baseado no que foi exposto até o momento, o objetivo
principal deste trabalho € desenvolver uma forma de otimizar os
parametros de atraso utilizados na funcédo de aproximacéo, através do uso
de técnicas de otimizacdo. Esta otimizacdo serda implantada no programa
SSAER, desenvolvido na EMBRAER por RESENDE(1992) *, aperfeicoando a
acuracidade da aproximagéd da funcido racional a matriz de coeficientes

aerodinamicos.

1.4. Descricao dos capitulos

Este trabalho apresenta portanto, o procedimento de
otimizagdo dos parametros de atraso utilizados nas fung¢des racionais.
Estas func¢bées racionais, representadas por polindmios de Padé, sao
responsaveis por aproximar os coeficientes de influéncia associados a um
carregamento aerodinidmico obtido no dominio da frequéncia.

Um modelo aeroelastico no espaco de estados é analisado
comparando os resultados obtidos com parametros de atraso nao
otimizados com os obtidos usando valores otimizados.

Desta form abatho é dividido em capitulos, os quais sao
descritos a seguir dg forma resumida.

No Capitulo 1, é introduzido o tema flutter, realizada uma
associacdo do carregamento aerodindmico as funcdes de aproximacio
racional bem como a localizagdo do termo parametros de atraso no
contexto. Baseado no exposto, também sdo apresentados os objetivos do
trabalho.

* RESENDE, H. B.. Programa SSAER. TEE/EAC. EMBRAER. outubro de 1992.
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O Capitulo 2 esta relacionado a Revisdo Bibliografica, onde
esta exposto um breve historico da investigacido de flutter e seu
desenvolvimento. E exposto também um direcionamento do problema a
otimizacdo dos parametros de atraso, bem como as técnicas existentes
para sua solucgéo. ‘

O programa utilizado para a implementaciao da subrotina de
otimizacéo é descrito no Capitulo 3, juntamente com os fluxogramas das
subrotinas principais.

Os métodos de otimizacdo (Simplex e Annealing) utilizados
sdo descritos no Capitulo 4, assim como o procedimento para criacdo do
algoritmo de otimizacao.

O modelo utilizado para a simulacdo € apresentado no
- Capitulo 5, juntamente com os parametros utilizados para tal simulacédo. A
teoria para a montagem final do sistema aeroelastico também é
apresentada neste capitulo.

No Capitulo 6, sdo apresentados os resultados obtidos da
otimizacdo dos parametros de atraso para ambos os métodos utilizados e
suas comparag¢oes. A apresentacdo dos resultados aeroelasticos também
fazem parte deste capitulo, bem como a avaliacdo da qualidade da
aproximacao da fun¢io racional.

As conclusoes obtidas deste trabalho sido apresentadas no
Caipitulo 7. Em funcio destas conclusdes sao relacionados a contribuigio
do trabalho exposto bem como as propostas para trabalhos futuros.

O Apéndice A refere-se a uma descricdo mais detalhada dos
métodos de determinacdo de flutter. No Apéndice B é realizada uma
descricao detalhada do método de otimizacdo simplex de Nelder & Mead,

utilizado para a otimizacédo dos parametros de atraso.



CAPITULO 2

REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1. Historico da investigacao de flutter

A aeroelasticidade, e em particular o flutter, tem influenciado
a evolucéo das aeronaves desde os primeiros dias de voo. Em funcao disso,
pesquisas sobre flutter foram propostas em muitos paises e, como em todos
os campos de pesquisa, novas idéias e desenvolvimentos ocorreram de
maneira similar e quase que simultaneamente em diversos lugares do
mundo. Portanto, fazer uma designhacdo exata das prioridades que foram
estudadas durante estes anos torna-se quase impossivel. Além disso,
segundo concluiram GARRICK & REED(1981), um relato historico e
definitivo exigiria muitos volumes, uma vez que estudou-se muito nesse
campo. A idéia de fazer um apanhado geral desde os primeiros dias de vdo
até as contribuicdes atuais que colaboram com a investigagdo do fenémeno
de flutter parece ser uma alternativa correta. A

GARRICK & REED(1981), realizaram um levantamento

historico sobre o fendmeno de flutter. Muitas das suas colocacdes sdo
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expostas nesta revisio por se tratar de um dos mais completos relatos

sobre o tema.

2.1.1. Os primeiros anos de voo

Em 1903, em seu voo histérico, Orville e Wilbur Wright
fizeram uso dos efeitos aeroelasticos de maneira benéfica. Segundo
GARRICK & REED(1981), a utilizacdo destes efeitos aeroelasticos foi para -
controlar o movimento de roll do biplano usado por eles devido ao fato de
utilizarem asa empenada no lugar de ailerons.

Nove dias antes dos irmaos Wright em 1903 voarem em Kitty
Hawk, o professor Langley do Smithsonian Institute fracassou em sua
segunda tentativa de voo. Supde-se que a aeroelasticidade representou um
papel importante na causa da falha do segundo véo, que envolveu colapso
da asa traseira e da cauda.

| HILL (GARRICK & REED, 1981) sugeriu que a falha foi devido
a rigidez insuficiente na ponta da asa resultando em uma divergéncia
torsional na mesma. Esta divergéncia seria uma instabilidade aeroelastica
que pode ser considerada como flutter a frequéncia zero. O argumento de
Hill é reforcado por uma discusséo realizada por Brewer em 1913 sobre o
colapso de asas de monoplanos.

O professor Collar em dois de seus artigos declarou que parte
da especulacio sobre o desastre da aeronave de Langley é baseado nas
circunstancias de que muitos anos apdés Langley morrer, a méquina
original foi removida do Smithsonian National Museum, modificada, voando
com éxito em Hammondsport, N.Y..

Estas modificagcbes, as quais envolveram alteracoes
substanciais na estrutura da asa e trelicamento, reforcando e enrijecendo a
estrutura original, reduziram significantemente a probabilidade de falha
aeroelastica. Isto conduziu, anos mais tarde, a uma longa controvérsia
sobre se a aeronave original teria sido capaz de voar dessa maneira,

precedendo os irméos Wright neste aspecto.
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Apbs o teste em Hammondsport, a maquina foi reconstruida
com componentes remanescentes da configuragdo original e retornada ao
Smithsonian Institute, em Washington.

O sucesso do biplano dos irmaos Wright e a falha do
monoplano de Langley pode ter influenciado os primeiros projetos de

aeronaves, 0 que gerou, na época, uma certa preferéncia para os biplanos.

2.1.2. Os primeiros estudos de flutter

O primeiro desenvolvimento importante em flutter foi
acompanhado pelo engenheiro e cientista inglés Lanchester em 1916
durante a I Guerra Mundial com o bombardeiro biplano Handley Page
0/400, que experimentou uma violenta oscilacido assimétrica na fuselagem
€ na cauda.

Segundo GARRICK & REED(1981), Bairston forneceu suporte
analitico na investigacdo da aeronave Handley Page, realizada por
Lanchaster. O resultado foi um artigo desenvolvido por Bairstow ¢ Fage em
1916, fruto desta investigacao, e é provavelmente a primeira analise teérica
de flutter existente. A investigacdo confirmou completamente as conclusées
de Lanchester, e embutiu um padrao para os vastos trabalhos ingleses que
seriam desenvolvidos em décadas posteriores. '

No lado da Alemanha, na I Guerra Mundial, as muitas falhas
estruturais fatais que ocorreram nos dois projetos de aeronaves de combate
foi atribuido a problemas aer(')elésticos de divergéncia estatica.

Préximo ao fim da guerra, Fokker introduziu o Fokker D-VIII,
cuja producao foi acelerada por causa da sua performance superior. Quase
que imediatamente, sérios problemas foram encontrados, como os descritos
por BISPLINGHOFF et al. (1955).

Apé6s a I Guerra Mundial um estudo sistematico de flutter foi
experimentado na Holanda mostrando diversos problemas de flutter em

aileron de um monoplano Van Berkel W. B..
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Uma investigacido teérica e experimental iniciada em 1923 por
BAUMHAUER & KONING (GARRICK & REED, 1981) teve como resultado
mais significante o reconhecimento de que o balan¢o de massa do aileron,
ou até mesmo o balan¢o parcial de massa, pode eliminar o problema de
flutter. Deste modo, o conceito de desacoplamento de interagdo de modos
para prevenir flutter foi enfatizado.

Esta investigacdo ja continha caracteristicas de uma
investigacdo moderna de flutter , tais como: 1) analise do fenomeno
observado; 2) obtencao das equacdes de movimento; 3) determinacdo das
propriedades de massa e rigidez; 4) medidas das derivadas aerodindmicas;
5) calculos de estabilidade; 6) medidas de flutter em tanel de vento; 7)
comparacio de resultados de flutter tedrico e experimental; 8) o conceito de
balanceamento de massa; 9) verificacdo de experimentos em tiinel de vento
e testes de voo. Esta contribuicdo pode ser somada a tradicdo dos
trabalhos de pequenos grupos holandeses que foi produtiva na pesquisa de
flutter.

Quanto ao trabalho dos ingleses, uma das' primeiras
publicac¢ées do Aeronautical Research Commitee (ARC), descreveu em 1925
cinco incidentes em dois projetos de biplanos similares, o Gloster Grebe € o
Gloster Gamecock. Apds trés anos de trabalho intenso, descritos
principalmente em documentos nédo publicados, um estudo de Frazer e
Duncan foi publicado em 1929, referindo-se muitas vezes aos trabalhos
dos ingleses como “The Flutter Bible” (GARRICK & REED, 1981). Junto com
os trabalhos de Frazer e Duncan, uma publicacdo de Perring em 1928
iniciou o uso de modelos em escala para determinar a velocidade critica de
flutter de uma aeronave prototipo. Este estudo foi o primeiro a demonstrar
a eficacia de modelos aeroelasticos, em escala, em tlinel de vento como um
meio para predizer velocidades de flutter criticas de um protétipo em escala
natural.

Nos Estados Unidos, uma das primeiras investigacdes de
flutter ocorreu em 1927, devido a uma oscilagdo horizontal da cauda da

aeronave Navy MO-1. Apés eliminar a esteira na asa principal como a
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causa da excitacdo, ZAHM & BEAR(1926) fizeram uma analise de flutter
que demonstrou estar de acordo com os métodos usados na Holanda e
Inglaterra.

Em 1927, alguns trabalhos em flutter foram iniciados no
Massachusetts Institute of Technology (MIT). Um destes estudos estava
relacionado ao uso de modelos em tiinel de vénto.

Ja os anos 30 foi a década de consideravel fermentacido e
progresso em aeroelasticidade, especialmente na teoria. Nos Estados
Unidos, Theodorsen atacou o problema em 1934 (THEODORSEN, 1934), o
qual tem representado um grande papel nos métodos de estabelecimento
de analise de flutter, no uso da teoria das faixas para asas e em diversos

outros procedimentos de aproximacao.

2.1.3. Desenvolvimento dos estudos em

Sflutter

Durante a II Guerra Mundial, rapidas alteragbes ocuparam
lugar no desenvolvimento de aeronaves. Os problemas de flutter ocorreram
no campo devido a danos em combate, que causaram perda de massa de
balanceamento ou redugio de rigidez.

A gravidade dos problemas de flutter durante o periodo de
1947-1956 conduziram os estudos de flutter desenvolvidos pela NACA
Subcommittee on Vibration and Flutter.

Apés a guerra, o desenvolvimento dos computadores
revolucionaram a analise de flutter. Os métodos matematicos, que até entdo
eram considerados académicos, necessitando de muitos homens/anos de
calculos pelos métodos anteriores, hoje tornam-se viaveis.

Calculos rapidos com modelos matematicos extremamente
simplificados permitem ao projetista saber se estdA ou nao nas
proximidades do flutter. Modelos matematicos mais complexos, com
diversos graus de liberdade, permitem previsio mais acurada. A previsao

do flutter tem sido entdo realizada através da analise de modelos
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matematicos por computadores, de modelos em escala no tinel de vento, e

em ensaios em v0o0.

2.2. Analise de flutter

As andlises de flutter baseiam-se na obtencédo dos autovalores
de um determinado sistema aeroelastico que depende de um valor de
parametro variante (velocidade, pressio dinamica ou'nﬁmero de Mach), dos
quais pode-se obter a frequéncia e o amortecimento. Com estes valores,
pode-se tracar os diagramas V-g-f (velocidade (V), frequéncia (f) e
amortecimento (g)). Estes diagramas, também conhecidos como evolucdes
modais, mostram 0 comportamento da frequéncia e amortecimento dos
modos aeroelasticos em funcdo do parametro variante, no caso a
velocidade (V).

Os valores de frequéncia e amortecimento podem ser obtidos a
partir dos autovalores resultantes das extragées empregadas num
determinado método de anélise aeroelastica (método k, método p-k ou
meétodo p) descritos em detalhes no Apéndice A. Uma vez que tais extracoes
sdo normalmente feitas para cada valor de velocidade, é possivel entao
obter a velocidade de flutter.

A velocidade de flutter € definida entdo como a velocidade na
qual o valor do amortecimento de um certo modo aeroelastico torna-se zero.
Este fato pode ser constatado na Figura 2.1, ao observar-se a troca de sinal
" do amortecimento, i. é, quando a curva de amortecimento cruza o eixo de

velocidades com g = 0.
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Figura 2.1 - Evolucdes aeroelasticas - Grafico V-g-f

2.3. Representacao do sistema aeroelastico

A principal dificuldade em modelagem de sistemas
aeroelasticos estd na representacdo do carregamento aerodinamico nao
estacionario.

A aproximagao classica para ané]ise de flutter, segundo
BISPLINGHOFF(1955), é baseada em matrizes de coeficientes de influéncia
aerodinamicos calculados para movimentos harmoénicos simples em valores
discretos de frequéncia reduzida (definida no Capitulo 6).

O conceito de energia de NISSIM (NISSIM & ABEL, 1978) para
projetos de sistemas de supressdo de flutter € baseado na mesma
aproximacdo. Esta formulacao foi utilizada com éxito para muitos sistemas

experimentais. No entanto, andlises de controle moderno, que exigema



REVISAO BIBLIOGRAFICA 13

représentagéo do carregamento aerodinamico ho dominio de Laplace e,
posteriormente, no dominio do tempo (espaco de estados) ndo é apropriado
para essa formulacao.

Desenvolvimentos no calculo de carregamento aerodinamico
para movimentos arbitrarios mostraram que para obter um sistema
aeroelastico na forma de estados finitos, os coeficientes aerodinadmicos
devem ser aproximados por fun¢oes racionais (KARPEL, 1982).

Estes estudos relacionaram a qualidade da solugdo do .
sistema, i. é, a evolugdo dos modos aeroeldsticos, em funcédo da variacédo
dos valores e niimero de parametros de atraso empregados nas funcdes
aproximadoras.

Os parametros de atraso, conforme descrito no Capitulo 1, sdo

constantes de tempo que compdem as fungdes racionais.

2.4. Otimizacao dos parametros de atraso

Varios pesquisadores como VEPA(1977), ROGER(1977),
DUNN(1980), MUKHOPADHYAY(1982) e KARPEL(1981,1991),
desenvolveram diversas pesquisas para obter aproximagdes da funcao
racional para forcas aerodinamicas de movimentos arbitrarios.

Usualmente sdo trés as formulacdes basicas usadas nestas
referéncias para aproximar forcas aerodinamicas: 1) minimos quadrados;
2) matriz de Padé modificada e 3) estados minimos.

A aproximacdo dos coeficientes do polindmio da funcao
aproximadora se da através do Método dos Minimos Quadrados (MMQ). Ja
os parametros de atraso podem ser obtidos a partir de processos de
otimizacdo usando técnicas de programacdo nio linear de acordo com
TIFFANY & KARPEL(1991), EVERSMAN & TEWARI(1991a) e EVERSMAN &
TEWARI(1991b) ou atribuidos de acordo com a experiéncia do analista
conforme estudos de ABEL(1979) e KARPEL(1981).
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Os métodos para obtencdo de parametros de atraso
geralmente sdo computacionalmente muito caros. Porém, a acuracidade de
uma aproximacdo depende crucialmente destes parametros. A otimizacdo
dos parametros ndo lineares tem sido utilizada para obter melhores
aproximacoes. O processo de otimizacido destes parametros é considerada
como um segundo nivel de otimizacdo, pois necessita de um método
iterativo o qual emprega um algoritmo para selecdo 6tima de parametros
nao lineares.

DUNN(1980) propds em seu trabalho um método para garantir
que os autovalores da matriz relacionada aos parametros de atraso
pertencessem ao semi-plano esquerdo, levando a uma boa aproximacao.

KARPEL(1981) baseado em métodos de Padé matriciais
utilizou um procedimento para a escolha dos paridmetros de atraso
adequado a representacdo da aproximagio pelo menor numero possivel
desses valores.

PETERSON & CRAWLEY(1988) mostraram que, quando estes
parametros sio otimizados, eles fornecem um erro quadrado minimo entre
o valor aproximado e o valor exato da funcdo de transferéncia e que a
acuracidade da aproximacdo é grandemente aumentada.

No trabalho de TIFFANY & ADAMS(1988) foi utilizado um
método de Padé modificado com técnicas de programacio nao-linear para
obtencdo dos parametros de atraso. A técnica empregada por Tiffany e
Adams para otimizar estes parametros € um método ndo gradiente,
chamado simplex sequencial, desenvolvido por NELDER & MEAD(1965).
Este método tem sido usado em projetos de sistemas de controle para
aeronaves flexiveis com controle ativo, junto com métodos gradientes tais
como o método de direcdo viavel CONMIN, a variavel métrica de Davidon-
Fletcher-Powell e o método de 6timo condicionado de Davidon (TIFFANY &
ADAMS, 1988).

PETERSON & CRAWLEY(1988) wutilizaram técnicas de
otimizacdo- para a determinacdo dos parametros de atraso associados a

séries de exponenciais. Para otimizar as constantes do numerador e do
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denominador do polindmio da funcido aproximadora eles utilizaram o
otimizador gradient-based de Newton-Raphson.

EVERSMAN & TEWARI(1991b) consideraram somente o
coeficiente do parametro de atraso como parametro livre para otimizar e
utilizaram como otimizador o simplex nédo gradiente, proposto por NELDER
& MEAD(1965). Eversman e Tewari consideraram este algoritmo simplex de
confianga e eficiente.

O método é simples para uso e robusto na habilidade de
impulsionar o problema de otimiza¢ao nio linear nos problemas em que
tem sido aplicado. Este método de otimizacédo é utilizado para acelerar a
convergéncia das variaveis de projeto, no caso, os parametros de atraso. A
vantagem desde método sobre o método gradient-based tem sido verificada
por varias aplicacées em diversos campos e tal método foi usado por
TIFFANY & ADAMS(19é8) no campo da aeroelasticidade.

No entanto, com o aumento da complexidade dos problemas
de engenharia, o trabalho de otimizacdo tornou-se mais desafiante. A
questdo agora volta-se para determinar a melhor configuracdo que pode
operar eficientemente sdbre extensas condicdes de operagao.

Em geral, cada problema de engenharia pode ser descrito por
diferentes subconjuntos de problemas. Para o método de otimizacéo
produzir bons resultados, a forma dos parametros livres e a funcéo objetivo
é da maior importancia. Quando o espaco de busca é conhecido como nao
sendo convexo, o 6timo nao pode ser aproximado pelos tradicionais
métodos gradient-based. Em vez disso, a busca pode comecar de diferentes
pontos iniciais e prosseguir de acordo com o mesmo procedimento
heuristico.

Na tentativa de superar a complexidade dos problemas de
larga escala, muitos mecanismos de busca heuristicos tém sido
desenvolvidos. Entre estes métodos incluem o Downhill Simplex Method
(Método Simplex Downbhill), Genetic Algorithm (Algoritmos Genéticos),
Simulated Annealing (Algorittno de Simulacdo Annealing) € Expert Systems

(Sistemas Espertos), junto com outros métodos.
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Hoje em dia, diversos métodos e codigos computacionais estio
disponiveis €, podem ser usados como caixas pretas para serem utilizados
em diferentes problemas.

O problema em questdo neste trabalho, como ja mencionado,
relaciona-se a otimizagcdo de parametros de atraso utilizando métodos de
programacdo néo linear. Dentre os métodos de otimizacdo existentes foram

utilizados o Método Simplex e o Algoritmo de Simulacdo Annealing.



CAPITULO 3

DESCRICAO DO PROGRAMA

Este capitulo é dedicado a descricdo do programa utilizado
para a implementacdo das subrotinas de otimizacdo. O programa SSAER
foi desenvolvido na EMBRAER e é composto por diversas subrotinas. Os
arquivos de entrada e saida sdo apresentados, bem como os fluxogramas
das subrotinas principais, juntamente com as subrotinas de otimizacio

implementadas.

3.1. Programa SSAER

O programa SSAER faz calculo aeroelastico usando teoria de
faixas. Esta teoria é fundamentada na idéia de representar escoamentos
aerodinamicos tridimensionais através de formulacbes bidimensionais,
como o desenvolvimento de THEODORSEN(1934). A superficie de
sustentacdo é subdividida em faixas ao longo da envergadura, onde se
aplica a solucado bidimensional. Trata-se o problema calculando a forca

aerodiniamica e os momentos aerodinamicos para cada faixa, associados

17
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aos graus de liberdade definidos na formulacdo bidimensional. A soma
destas forcas, calculadas para cada faixa, resulta no valor do carregamenfo
aerodinamico nio-estacionario para toda a superficie de sustentacéo.

O vetor do carregamento para cada faixa pode ser escrito em
termos de uma matriz de coeficientes de influéncia. Esta matriz pode ser
escrita apenas em funcdo das coordenadas de deslocamento do sistema.
Este tipo de representacdo € adequada para resolver-se o problema de
flutter, considerando a aerodindmica apenas deﬁnida para movimentos
harmoénicos simples.

Este programa destina-se a ser utilizado como um poés-
processador do programa NASTRAN, onde os grids de controle de cada
faixa sdo definidos previamente ao calculo dindmico: um grid no eixo
elastico, um grid na linha de articulacdo da superficie de controle, se
existir, ¢ um grid na linha de articulacdo do tab, também se existir. O
programa foi compilado € processado no Microsoft Fortran Powerstation,
mas pode ser compilado e processado em qualquer plataforma tal como os
UNIX ou VMS, ou outros. A estrutura do programa estid demonstrada no
fluxograma da Figura 3.1 e Figura 3.2, apresentada adiante.

Com modos selecionados da analise dindmica do NASTRAN, o
programa faz superposicdo modal e utiliza o método p para fazer a analise
de flutter. Neste método as matrizes aerodinamicas calculadas através da
teoria das faixas, para cada valor de frequéncia reduzida, sao aproximadas
pelo polinémio de Padé. Este polinémio é capaz de representar os efeitos
aerodinamicos de primeira, segundé e ordem zero, mais o atraso
aerodindmico, que é caracteristico dos fenémenos aeroelasticos e
computado pelas fungées C(k) na formulacdo de Theodorsen
(THEODORSEN, 1934).

Os modos aeroelasticos sdo portanto definidos pela
frequéncia, amortecimento modal e, opcionalmente, pelo vetor de

amplitudes e fases.
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3.1.1. Arquivos de entrada e saida

Os arquivos de entrada do cédigo computacional possuem as
formas modais, a massa, a rigidez € o amortecimento generalizados
caracterizando um modelo estrutural na forma modal. Possuem ainda as
informagdes para o calculo aeroelastico, bem como os modos a serem
empregados para a andlise aeroelastica, caracteristicas geométricas das
faixas que discretizam a asa, valores de velocidade para calculos das
frequéncias e amortecimentos para a construgcao da evolugcdo modal, e
valores dos estados de atraso de estimativa inicial para o emprego da
aproximacao por polinémios de Padé.

Os arquivos de saida fornecem os autovalores da matriz
aerodinamica total calculados para cada velocidade e principalmente as
evolugdes modais oriundas do calculo aeroelastico. Este é o resultado

principal do cédigo que ja se encontra num formato adequado para o pés-

processamento das curvas de evolucdo modal através do MATLAB®.

3.2. Subrotinas principais

A montagem da matriz aerodinamica no espaco de estados
utiliza diversas subrotinas para os célculos intermediarios. Dentre estas
subrotinas encontram-se: 1) subrotina FUNCRAC, responsavel pelo calculo
do polinémio aproximador para o conjunto de matrizes aerodinamicas no
dominio da frequéncia reduzida; 2) subrotina AERO, responsavel pelo
calculo da matriz aerodindmica local (matriz aerodindmica para cada faixa
considerada); 3) subrotina ASSMBL, responsavel pela mbntagem do
sistema aeroelastico aerodinamicamente aumentado (sistema aumentado
por estados adicionais gerado pela representégéo do atraso aerodindmico
por uma série de poélos). Todos os calculos envolvidos nas subrotinas acima

citadas sao realizados segundo o modelamento matematico apresentado no

Capitulo 5.
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Além das subrotinas citadas, a montagem da matriz
aerodindmica no espaco de estados (Figura 3.2), inclui ainda a saida para
os diagramas V-g-f, cujas curvas de evolucdo modal sdo pds-processadas
no MATLAB®.

Como o objetivo principal deste trabalho é a implantacdo da
otimizacao dos‘ parametros de atraso no programa SSAER, foram incluidas
as subrotinas de otimizacdo de acordo com o método escolhido para esta
otimizacdo, i. é, no caso 1) a subrotina OTIMIZA, responsavel pela
otimizacdo dos parametros de atraso através do método simplex; 2) a

subrotina SA, otimizacao utilizando o método de simulacao annealing.
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Figura 3.3 - Fluxograma da subrotina FUNCRAC
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Figura 3.4 - Fluxograma da subrotina AERO
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3.3. Subrotina OTIMIZA

A subrotina OTIMIZA foi implantada no programa SSAER com
o objetivo de otimizar os valores dos parametros de atraso utilizados no
cédlculo da matriz dos coeficientes de influéncia aproximada por funcéo
racional. Esta subrotina foi criada em linguagem de programacio
FORTRAN e compilada no Software Microsoft FORTRAN PowerStation® 4.0
e ajusta o minimo de uma funcado de diversas variaveis partindo de uma
estimativa inicial. A subrotina é uma implementacdo do algoritmo simplex
de NELDER & MEAD(1965), que € um método de busca direto para ajustar
0 minimo de uma funcéo.

O simplex nada mais é do que uma figura geométrica, no
espaco dimensional, de N+1 pontos, ou vértices, e todos eles unindo
segmentos de linhas e faces poligonais. O método baseia-se na comparacio
dos valores da func¢do objetivo em N+1 vértices de um simplex geral e na
movimentagao deste simplex em dire¢do a um ponto 6timo.

A 'subrotina OTIMIZA é responsavel por montar este simplex
préoximo a estimativa inicial. Com os valores iniciais no simplex, o valor da
funcio para cada ponto inicial é calculado e a iteragiao é realizada até que o
diametro do simplex seja menor do que a tolerancia estipulada.

Em cada estagio, no processo de otimizagio, o ponto
analisado é substituido por um novo ponto. Para essa finalidade, trés
operacdes sdo usadas: reflexdo, contracdo € expansao, de acordo com o
fluxograma da Figura 3.6.

A reflexdo ocorre quando o vértice correspondente ao valor
superior da funcao objetivo é substituido pelo valor refletido. A expanséo se
da quando o valor refletido é expandido, esperando-se um melhoramento
futuro do valor da funcio. Ja a contracéo ocorre quando o simplex inicial é

contraido.
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3.4. Subrotina SA

A subrotina SA é uma implementacdo do algoritmo de
simulacédo annealing. O termo simulagédo annealing deriva da idéia analoga
do processo fisico de aquecimento e em seguida resfriamento lento de uma
substancia para obter uma estrutura cristalina sélida.

O processo de simula¢do annealing reduz a temperatura por
estagios lentos até o sistema resfriar e nao mais ocorrerem alteracdes. Em
cada temperatura a simulacido deve ocorrer por longo tempo o suficiente
para o sistema encontrar um estado estavel ou de equilibrio.

Para aplicar a simulacdo annealing o sistema é inicializado
com uma configuracéo particular. Uma nova configuracao € construida por
imposicdo de um deslocamento aleatdrio. Se a energia deste novo estado é
inferior a energia do estado anterior, a alteragcdo ¢é aceita
incondicionalmente e o sistema é atualizado. Se a energia é maior, a nova
configuracao é aceita com uma probabilidade.

Este  procedimento  permite o  sistema  mover-se
consistentemente para estados de energia inferiores, até pular fora do
minimo local devido a aceitacdo probabilistica de alguns movimentos
ascendentes. Se a temperatura € decrescida logaritmicamente, a simulacao
annealing garante uma solucdao o6tima. Por este motivo, este método é
considerado um meétodo de otimizacao global e, utilizado neste trabalho

como comparacdo ao método simplex.
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CAPITULO 4

OTIMIZACAO

Um algoritmo é um processo iterativo no qual a partir de um
ponto inicial calcula-se, de acordo com determinadas regras, um novo
ponto e, a partir desse ponto, seguindo as mesmas regras, o ponto
seguinte. A diferenca dos algoritmos existentes esta justamente nestas
regras que determinam o ponto seguinte. Desta maneira, sdo apresentados
neste capitulo os métodos utilizados para a realizacdo deste trabalho,

sendo eles o método simplex e 0 método de simulagao annealing.

4.1. Algoritmo do método simplex

O algoritmo de otimizacdo de Nelder e Mead ( simplex ) €
melhor descrito algebricamente (NELDER & MEAD, 1965). Este método
baseia-se numa figura geométrica (simplex}] e busca substituir
repetidamente o ponto que possui o maior valor da funcdo em um simplex

com pontos adicionais.
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Para N variaveis, primeiro sdo gerados N pontos iniciais para
a formacdo de um simplex N-dimensional. A figura do simplex consiste de
N + 1 pontos (ou vértices) que sao interligados por segmentos de linhas. O
ponto inicial N é gerado para alimentar o ponto inicial dado pelo usuario
como uma base e para alterar cada variavel em um tempo aleatorio.

Apoés o simplex inicial ter sido gerado, o algoritmo leva a uma
série de passos. Muitos desses passos movem o ponto do simplex onde a

func¢éo possui o maior valor Py, (ponto superior) através da face oposta do

simplex para um ponto inferior. Esses passos sdo chamados reflexoes e sdo

construidos de acordo com a Figura 4.1(a), gerando o ponto Pp.

O tamanho desse passo € determinado pelo argumento alfa
(as). Quando € possivel fazer esta operacao, i. €, a solucdo obtida é melhor
do que a anterior, o método expande o simplex na mesma direcao através
de um fator gama (ys), para levar a passos maiores, como mostra a Figura

4.1(b), gerando o ponto Pg.

Quando esta operacdo atinge um ponto inferior o qual
caracteriza o fundo de um vale, i. é, ndo ha melhorias na solucdo obtida
ap6s um numero de passos, o método contrai sozinho na direcido oposta.
Esta contracdo € realizada em uma direcao, através de um fator beta (Bs),

Figura 4.1(c), gerando o ponto P- ou em todas as diregoes, conforme a

Figura 4.1(d), gerando o ponto P; . Esta solucao € realizada na tentativa de

escoar para fora deste vale recomecando novamente o processo.

Este processo de otimizacdo termina somente quando o
critério de parada adotado pelo método for atingido. Uma sequéncia
. apropriada destes passos quer sempre conduzir a um minimo. Assim,
melhores resultados sdo obtidos quando passos maiores sio tentados.
Estas operacoes estio demonstradas na Figura 4.1 e o método descrito em
detalhes no Apéndice B.
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4.2.

\ ex
\ reilexao

“p

R

Pr= (1 +0s)P- osPn

~ expansao
~

~

P 5] P ~

’ L — =e P&
- —-—
- —
(b) Pg=ysPr+ (1 -y P

Contracdo em uma
direcao

Pc = BsPn + (1 - Bs)_].s

Contraciao em todas as
direcoes

Pi = (Pi+ PI)/2

Py

(d) :

Figura 4.1 - Passos de busca do simplex

Algoritmo do método de simulacao

annealing

METROPOLIS et al. (1953) criaram um algoritmo simples para

simular o comportamento de um conjunto de atomos em equilibrio a uma
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temperatura particular e ficou conhecido como procedimento Metropolis.
Alguns trabalhos foram realizados utilizando como base este algoritmo. Os
trabalhos desenvolvidos por KIRKPATRICK et al. (1983) conduziram a um
procedimento chamado simulacdo annealing.

A simulacéo annealing € uma técnica usada para aproximar a
solucdo de muitos problemas de otimizagao combinatoéria (KIRKPATRICK et
al., 1983), tais como func¢des de minimizacdo de muitas variaveis.

O algoritmo pode ser formulado como mostrado no
fluxograma da Figura 4.2. Partindo de uma configuracio inicial, uma
sequéncia de iteracdes é construida. Cada iteracido consiste da selecio
aleatoria de uma configuracio préxima a configuracdo atual e o calculo da
correspondente alteracdo na funcdo custo. O sistema € perturbado para
obter uma nova configuracgéo € o nivel de energia é comparado.

Se a alteracdo na funcdo custo € negativa, i. €, o valor da
funcao custo diminui, a transicio é incondicionalmente aceita. Se a funcao

custo aumenta, a transicdo é aceita com uma probabilidade, baseada na

distribuicdo de Boltzmann, exp(A%), onde AE € a energia do sistema, k é

a constante de Boltzmann e T a temperatura.

Para problemas de otimizacdo numérica, a funcédo objetivo
substitui o termo relativo a energia. O conceito de temperatura é mantido e
passa a funcionar como um parametro de controle.

A probabilidade de aceitacio de um passo que venha a

aumentar a funcio objetivo é governada pela expressao p, = exp(”N"/TJ,

onde |N| é a fung&o objetivo, que corresponde a norma do erro definido no

Capitulo 5.

Uma nova configuracio é construida através de um
deslocamento aleatério. Um numero randomico é gerado de wuma
distribuicao uniforme. Se este nimero for maior do que a probabilidade de

aceitacio pa, 0 passo é rejeitado. Caso contrario, o passo € aceito e, uma
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nova configuracédo substitui a anterior. Este é o chamado passo Metropolis,
o procedimento fundamental da simula¢dao annealing.

O fato de aceitar passos que fazem a funcdo objetivo
aumentar permite que o algoritmo distancie-se, de maneira lenta, do ponto
de 6timo local. A temperatura é gradualmente rebaixada por todo o
algoritmo de um valor suficientemente maior do que o valor inicial, fazendo
com que a probabilidade de aceitacdo desses passos diminuem com o
tempo.

Na pratica, a temperatura é decrescida em estagios, e em cada
estagio a temperatura é mantida constante até quase encontrar um
equilibrio térmico. O conjunto de parametros de determinacio do
decréscimo da temperatura (temperatura inicial, critério de parada,
decréscimo de temperatura entre estagios sucessivos, niimero de transi¢coes
para cada valor de temperatura) € chamado relagédo de resfriamento.

A temperatura inicial pode ser escolhida desde que
aproximadamente 80% de todas as transicoes que aumentem a funcédo
custo sejam aceitas (LAARHOVEN, 1987). Muitos autores sugerem um
método de tentativa e erro para determinar esta temperatura inicial. Isto
pode ser feito, por exemplo, rodando o algoritmo rapidamente para um
valor de temperatura, calculando a correspondente razdo de aceitacdo e
ajustando de acordo com o valor da temperatura até uma razdo de
aproximadamente 80% ser atingida.

O decréscimo da temperatura ¢ feita pela multiplicacdo de um
fator constante. Geralmente é wuma relacdo entre o decréscimo da
temperatura entre estagios e o numero de iteracoes por estagio. Por
exemplo, quando a temperatura é mantida constante por longo tempo, o
suficiente para o equilibrio ser atingido, grandes decréscimos sao
permitidos. O melhor valor para o fator de multiplicacdo esta entre 0.80 e
0.98(LAARHOVEN, 1987).

Para o namero de iteragdes por estagio, frequentemente o
critério usado é um naGmero constante de iteracdes, ou iterar até um

numero constante de transicbes ser aceito. Experimentos mostram que
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resultados melhores sdo encontrados por considerar o conhecimento fisico
da simulacdo annealing e o conceito de quase equilibrio térmico. Isto
significa manter a temperatura constante até a funcdo custo atingir um
valor constante (ou estar oscilando em torno desse valor constante).
Quando o valor de equilibrio da fungio custo para estagios
sucessivos é constantemente o mesmo, o processo iterativo pode ser parado

ou parar se um certo nimero de iteracoes tenha sido realizado.
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Figura 4.2 - Fluxograma da simulacao annealing
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4.3. Vantagens e desvantagens dos métodos de

otimizacao

A primeira desvantagem do método de otimizacdo simplex é a
falta de habilidade para mover-se de um ponto de 6timo local que possa vir
a ocorrer na superficie de resposta. Nestes casos, contracdes sucessivas
levam os vértices do simplex a convergirem em direcdo ao mesmo local
evitando melhores movimentos. Dessa maneira, a habilidade do simplex
para atingir o ponto de 6timo globai nao € garantida.

Para muitas buscas de superficie de resposta, que contém
mais de um 6timo local, dependendo do ponto em que o simplex sera
iniciado, podera levar a encontrar locais diferentes como o 6timo global.
Entretanto, para muitas superficies de respostas, a otimizacido simplex
pode geralmente encontrar a regido de 6timo rapidamente devido a
robustez da busca heuristica.

A vantagem deste método € ser de facil aplicacdo e possuir
robustez na busca de otimizac¢ao.

Ja na simulacao annealing, a principal vantagem, ao contrario
do método simplex, estd na habilidade de conseguir mover-se de um ponto
de 6timo local. A simulacdo annealing também é muito simples para
implementacéo.

A desvantagem principal estd na natureza subjetiva da
escolha dos parametros de configuragdo, tais como a temperatura e o
tamanho do passo. Uma outra desvantagem € necessitar de um numero

maior de funcdes objetivo a serem avaliadas.
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4.4. Procedimento para criagcdo do algoritmo de

otimizacao

Para a realizacao de um modelo aerodindmico no espacgo de
estados, adota-se o procedimento de aproximacdo do carregamento
aerodinamico ndo estacionario por fung¢des racionais cujo dominio pertence
ao plano complexo. A aproximacéo realizada por SILVA(1994), utilizou-se
da subrotina FUNCRAC, que faz parte do progréma SSAER, desenvolvido
na EMBRAER por RESENDE(1992)* e complementado por SILVA(1993)*.
Esta subrotina é responsavel pelo procedimento de obtencdo dos
coeficientes de influéncia aerodinamicos por polindmios de Padé. O
programa ainda possui um conjunto de subrotinas EISPACK, para solugao
de problemas de autovalor, que é utilizada para obter a solucdo do
problema de flutter através do método p.

A otimizacdo dos parametros de atraso ¢é efetuada
‘considerando a diferenca existente na comparagdo entre o calculo da
matriz aerodinamica exata e a matriz aproximada por polinémios de Padé.
Os resultados relativos a obtencdo dos coeficientes de influéncia exatos séo
obtidos pela subrotina AERO, que também faz parte do programa SSAER.

Partindo da utilizacdo de valores de parametros de atraso
tabelados, a determinacdo da norma que rege o erro entre os valores
obtidos das matrizes aerodindmicas exata e aproximada e, sua comparac¢ao
a um valor considerado minimo, indicarda a necessidade ou ndo da
otimizacao.

A implementacdo da subrotina de otimizacdo foi realizada
dentro do bloco que faz a montagem da matriz aerodinamica no espaco de
estados. Este bloco é composto por algumas subrotinas responsaveis por
calculos intermediarios, como dito anteriormente.

O processo de otimizacao é descrito no Capitulo 5, referente a

simulacio. -

* RESENDE, H. B.. Programa SSAER. TEE/EAC. EMBRAER. outubro de 1992.
* SILVA, R. G. A.. Programa SSAER (complemento). EESC/USP. dezembro de 1993.




CAPITULO 5

MODELO DE SIMULACAO

Para um melhor entendimento do que esta sendo realizado no
programa SSAER, ¢ descrito neste capitulo a teoria uﬁlizada desde a
obtencdo das equagdes de movimento do sistema aerodinamico até a
montagem final do sistema aeroelastico, bem como a inclusdo do
procedimento de otimizacio.

A otimizacdo dos parametros de atraso ¢é realizada
considerando-se a otimizacdo antes da generalizacio do sistema
aeroelastico, conforme o ﬂuxogrania da Figura 5.1 apresentado apés o
equacionamento do sistema. Para tal procedimento foram considerados,

conforme dito anteriormente, dois métodos de otimizacao:
1) Otimizagéo através do método simplex;

2) Otimizacdo através do algoritmo de simulacio

annealing.
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5.1. Equacionamento do sistema aerodinamico

A otimizacdo antes da generalizacdo consiste no calculo da
matriz aerodindmica exata, através da formulacdo de Theodorsen, na
aproximacdo desta matriz por func¢ées racionais, utilizando o polinémio de
Padé e posteriormente a otimizacdo dos parametros de atraso utilizados na
aproximacdo da funcdo racional. Ap6s a otimizacdo, o sistema &
generalizado para a construcédo do sistema aeroelastico aerodinamicamente
aumentado.

As equacdes de movimento do sistema aerodinamico podem
ser apresentadas de acordo com uma formulacdo em elementos finitos,
conforme a equacéo (5.1). Nesta equacéo, as matrizes [Me], [Be] € [Ke] sdo

matrizes simétricas e quadradas de ordem n.

[Me] {%e(0) + [Be] {xe(®)} +[Ke] {xc )] = {Le(t)] (5.1)

onde: [Me] - matriz de massa;

[Be] - matriz de amortecimento;

[K.| - matriz de rigidez;

{xe (t)} - vetor dos deslocamentos fisicos representados em
coordenadas estruturais;

{Le(t)} - vetor do carregamento aerodindmico sobre pontos

estruturais (em coordenadas estruturais).

A partir da obtencdo das matrizes com as propriedades
elastodinamicas do sistema, representadas no sistema de coordenadas
fisicas estruturais, é possivel fazer-se a analise dindmica para obter as
caracteristicas modais do sistema, i. é, frequéncias e amortecimentos dos

modos naturais de vibrar. Dessa maneira, transforma-se o sistema de
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equacoes inicial, normalmente acoplado, num sistema de equacdes
independentes expresso em termos de coordenadas generalizadas.

A transformacido das propriedades elastodindmicas para o
sistema de coordenadas generalizadas se da através de matrizes de
transformacao conhecidas como matrizes modais.

Passando a equagédo (5.1) para a forma modal introduzindo a

€xXpressao {xe(t)} = [(De] {ne(t)} , pré multiplicando-se toda a equagdo pela

T A
matriz modal transposta [(I)e] e sabendo-se que [(I)e] é constante, obtém-

S€.

[@] ] [0c] fiettr} + [@c] [Be] [@c e} + [@c] [k ] [@c] netor} =
=[@c]" {Le(v)

(5.3)

onde a matriz de amortecimento [Be] € diagonalizada pela matriz [®@e].
Dessa maneira, as matrizes coeficientes da equacdo (5.3) resumem-se a

matrizes diagonais definidas como:

o] =[be]; (5.4)

Ficando a equacido de movimento do sistema com a seguinte

forma:

[me]{fe®)} +[be] (e} + [ke] 0} =[@] L@}  65)

onde [me] - matriz de massa generalizada;
[be] - matriz de amortecimento generalizada;

' [ké] - matriz de rigidez generalizada.
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A forgca aerodindmica generalizada definida no sistema de
coordenadas estruturais pode ser associada a for¢ca generalizada definida

no sistema de coordenadas aerodindmicas através da relacao
T : . .
{CI)a} = [GS] {(I)e} e {Le} = [GS] {La}, onde [GS] € uma matriz de
transformacdo, caracterizada pela transformacédo por splines de superficie.
Esta transformacéo associa os carregamentos aerodinamicos representados

em coordenadas aerodinimicas com os mesmos representados em

coordenadas estruturais.

Assim sendo, pode-se dizer que [(De]T = [GS]T [CI)a]T e entdo

(0] =[as] ]

A equacao (5.5) pode ser reescrita como:

[ |} + [be] (et} + [kc] fnet) = [@.] L) 5.6

onde: {La(t)} - vetor de carregamento aerodinamico sobre pontos

aerodinamicos.

Apébs a aplicacdo da transformacao de Laplace a {La (t)} , O

vetor de carregamento aerodinamico pode ser escrito como:
2. 4
{Lal) = ~mpSr0 b [Quotle)] {xalsl (5.7)

: . . : ob )
Introduzindo as variaveis frequéncia reduzida, k = —, que é

U

Q0

definida como a frequéncia de oscilacdo do aerof6lio admensionalizada pelo
valor da velocidade do escoamento e pelo valor da sua semi-corda, e a
1
2

carregamento aerodinamico, obtém-se:

pressdo dindmica, q4 = —pU>, € substituindo-as na expressio do
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{Lals)} = - 21q4S:k?b%[Qot(8)] {xa(s)} (5.8)

Entao, a matriz de coeficientes de influéncia aerodinamicos

resulta em:

- 21q4S1k*b[Qtot (€)] = qa[ Acot ()] (5.9)
Onde a matriz [Atot (k)] é uma matriz de coeficientes de

influéncia que associa o carregamento aerodindmico aos deslocamentos da

superficie juntamente com a pressdo dinamica.
A matriz de coeficientes de influéncia [Qtot (k)] € obtida

através da subrotina AERO, que fornece o calculo da matriz aerodinamica
na forma exata, através da formulacido de Theodorsen.

| Aplicando-se a transformada de Laplace na equagdo (5.8),
considerando condigées iniciais nulas, e reescrevendo-se na forma

simplificada da equacgao (5.9), obtemos:

{La®)} = aa [Ac®)] {xa )} (5.10)

Esta forma de representacdo permite que a matriz de

coeficientes de influéncia [Atot (s)] possa ser aproximada por uma funcéio

racional, de acordo com a equacido abaixo.

[Atot (S)] ~ [Aap (S)] = [Ao] + [Al]S (];._ref‘J + [AQ]S2 (%f—)z + :i::gls—[?;i]—
R (v

(5.11)

Esta aproximacao utiliza polindmios de Padé e é realizada a

partir de coeficientes de influéncia calculados para um conjunto de
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frequéncias reduzidas. Considerando-se a hipdtese do carregamento

aerodinamico nao estacionario ser obtido apenas em valores imaginarios

ob sb
—71  tem-se que ik = —9-.

o0 o«

puros,i. é, s=in,eque k=

Portanto, o polinémio acima pode ser escrito da seguinte

forma:

[Aplik)] = ([AO] [a,]ik +[A,]6K)? + ZTk[—’gf—z]] (5.12)

No Programa SSAER este polindmio é obtido através da

subrotina FUNCRAC, e os parametros de atraso B, ( as constantes de

tempo de cada fracdo parcial)l sdo obtidos através do processo de
otimizacdo, de acordo com a subrotina OTIMIZA (que utiliza o método
simplex) ou de acordo com a subrotina SA (que utiliza simulacdo
annealing). /

A cada passo no processo de otimizacdo, os parametros de
atraso sao atualizados na subrotina FUNCRAC para o calculo da matriz de
coeficientes aerodinamicos. ‘

A equacéao (5.12), pode ainda ser escrita como um polindmio
de coeficientes escalares, e em funcio de uma m-ésima frequéncia reduzida

pértencente a um conjunto discreto, dado por:

n,, . i,j
=% 1kma£1+)2 (5 13)

aldiky,) =|ald + aldiky,) + ab ik, Gt he
noi (Km) + Bn

Ao adotar uma notacédo vetorial para a equacgao (5.13), pode-se

escrever quce:

aled (i) = [Pk )] 09} (5.14)
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onde:
(i,J) W) _G) G Wiy T
{a } = {ao aj aj anhg+2} (5.15)
(<]
: ik ik
[Pk, )] =11 ik, -k%3 ——m .. _Ym (5.16)
lkm + Bl lkm + Bnlag

Para representar o erro g(i,j) entre os valores tabelados
agti,j)(ikm)(elementos de [Atot (k)]) e os valores aproximados agbj) (ikm)»
considerados para a determina¢do da otimizac¢do, utiliza-se a somatéria

para os m, valores de frequéncia reduzida associados aos coeficientes

tabelados.

2
albd(ik ) - al (k) (5.17)

m,

g, )= ),

m=1

Como sdo utilizados ntimeros complexos, o quadrado do
modulo da diferenca pode ser escrito como a multiplicacdo do ntmero

complexo pelo seu conjugado.
m . . . e . e . e
o6, = Y ) ikom) - 2l k)| B i) - 58Dk )] (5.128)
m=1

A otimizacéio € entao realizada de acordo com o valor obtido
pela norma da equagio 5.9, que rege o erro definido acima, em comparacao

a um valor considerado minimo.

INI = Ve, j) (5.19)
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Apés a otimizacdo, obtém-se o carregamento generalizado
através da subrotina ASSMBL. Esta subrotina calcula a matriz de
coeficientes de influéncia aerodinamicos na forma generalizada, de acordo

com a equacao a seguir.

(@] [t ©)] [@a] = [Atee 9] (5.20)

Para a montagem do sistema completo, tendo os modelos
aerodinamico e estrutural, é necessario portanto associar os fenémenos
distintos correspondentes em um sistema de coordenadas representativo
final.

Partindo-se da equagdo de movimento (5.6), € escrevendo o
carregamento aerodinamico em funciao das coordenadas fisicas definidas

no sistema de coordenadas aerodinamicas, tem-se que:
[me] e} + [oe] et} + el tne) = aal@al" [amp] at}  6.21)
Utilizando-se as relac¢des {xa} = [GS] {Xe} e [(Da] = [GS] [Cbe]

e substituindo o polinémio de Padé, obtém-se a equacdo de movimento do

sistema para a representacido em espaco de estados, onde:

[me] {fie)) + [be] {re(t)} + [ice] {mect)} = qd[[Ao] {ne(®)} +[A1] {ne(®) [P_j ;

U,
il (22) |+ o 3 . ],

(5.22)

Os estados de atraso, ou estados aumentados, definidos como

os termos {nlag (t)}n , sdo obtidos através da aplicacdo do teorema da

convolugdo ao produto da seguinte funcao:
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——( UmJ s {ne()} (5.23)
s+ Bn

onde a transformada de Laplace inversa é dada por:

s {n.®}]= .o} (5.24)

[Ansa] ()™

L ~[ana]e ‘b (5.25)
s (:r:fj i
Assim tem-se que:
t - o= Batt)
g ®), = (et} e {b] de . (5.26)

0

e obtém-se entio as equacgdes diferenciais para os estados de atraso

aerodinamicos diferenciando a equacéo (5.26), que resulta em:

{ﬁlag(t)}n = {fe(v} - t{f Pa {mag (t)}n (5.27)

Definindo o vetor de estados {F,(t)} composto pelas
coordenadas generalizadas estruturais e pelas coordenadas generalizadas
associadas aos estados de atraso, pode-se escrever o sistema aeroelastico

aerodinamicamente aumentado através de uma tnica matriz [.A], sendo:



-
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{a(t)}{{ﬁe}T ne}’ {"lag}; ]T
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] E] -] ][] fRs] ] & o) |
i o] o] o]
i o] —[fr:fjslm [
N
(5.29)
As matrizes barras sdo definidas como:
3] - ] - e 2] 3]
[B] = [b.] - qd(?}fj [a1]
(5.30)

[K] = [ie] - aa [A0),

An+2] =4qd [An+2]'
Portanto o sistema aeroelastico pode ser escrito como:

£)) = [Al &0}

(5.31)

O fluxograma da Figura 5.1 mostra o esquema da otimizacéo

antes da generalizacado do sistema, desenvolvido nas equagdes acima.
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CALCULO DA MATRIZ AERODINAMICA
APROXIMADA POR POLINOMIO DE PADE

GENERALIZACAO DA MATRIZ AERODINAMICA

MONTAGEM DO SISTEMA AEROELASTICO |

Figura 5.1 - Fluxograma da otimizacao antes da generalizacio
da matriz aerodinamica

5.2. Caracteristicas do modelo de simulacao

Como ja foi dito, o programa utilizado para a simulacéo foi o

programa SSAER, desenvolvido por RESENDE(1992)*, na EMBRAER,

: modificado por SILVA(1993 e 1996)*. Os dados do modelo utilizado sdo da
aeronave EMB-110, tendo sido fornecidos as formas modais, as frequéncias

naturais e os valores de massa e rigidez generalizadas.

* RESENDE, H. B.. Programa SSAER. TEE/EAC. EMBRAER. outubro de 1992.
* SILVA, R. G. A.. Programa SSAER (complemento). EESC/USP. dezembro de 1993. Ultima alteracao.
IAE/ASA-L. outubro de 1996.
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Para aplicagdo da teoria das faixas, a superficie de
sustentacdo da aeronave esta subdividida em 16 faixas ao longo da
envergadura. Esta discretizacio é observada na Figura 5.2, onde as faixas

possuem dois, trés e quatro graus de liberdade.

SNN) | B

Figura 5.2 - Asa discretizada em faixas

A faixa dividida em trés partes esta relacionada a localizacdo
do compensador, apresentando quatro graus de liberdade. As faixas
divididas em duas partes correspondem a superficie de controle e
apresentam trés graus de liberdade. As demais faixas apresentam dois
graus de liberdade.

Para a simulacdo da otimizagdo foram utilizados 2, 3 e 4
parametros de atraso, para o caso de trés graus de liberdade. Os valores
utilizados partiram de valores tabelados* conforme Tabela 5.1 sendo
empregados igualmente para o método simplex, bem como para o método

de simulacdo annealing.

* EVERSMAN, W.; TEWARI, A. Consistent rational-function aproximation for unsteady aerodynamic
Journal of Aircraft. v. 28, n. 9, p. 545-552, set 1991.
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Tabela 5.1- Parametros de atraso de inicializagido

Parametros de atraso de inicializacdo (Bn)

dois atrasos 0.31700 0.06700

trés atrasos 0.46400 0.13600 0.02700

quatro atrasos 1.00000 0.30000 0.10000 0.01000

A verificacdo da convergéncia dos métodos foi realizada para
seis conjuntos de parametros de atraso, para o caso de trés atrasos, e
escolhidos de maneira aleatéria, conforme Tabela 5.2.

A selecao destes parametros inclui valores tabelados,
otimizados, uma faixa dentro dos valores tabelados € valores extrapolados.
Estes valores extrapolados estdo fora do padrao de valores tabelados,
considerados numericamente inadequados para a solugcdo do problema,
uma vez que os parametros de atraso nio atingem fisicamente tais valores
e foram considerados apenas para analisar a convergéncia e a robustez do

sistema de otimizacéo.

Tabela 5.2- Conjunto de parametros de atraso utilizados na simulacio

Conjuntor de parametros de atraso (Bn)

1 2 3 4 S 6

0.46400 | 3.00000 | 0.72834 | 0.04000 | 0.00900 | 20.00000
0.13600 | 2.00000 | 0.22956 | 0.06000 | 0.00800 | 10.00000

0.02700 | 1.00000 | 0.06816 | 0.07000 | 0.00700 | 0.50000

Para a analise aeroelastica foram utilizados 26 modos
elasticos. Estes modos estiao referenciados a determinadas partes da

aeronave, de acordo com a Tabela 5.3 (SILVA, 1994).
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Tabela 5.3 - Descricio dos modos elasticos do modelo EMB-110

Modo Descricao do modo Freq (Hz)
1 ‘Rotagéo da interconexéo do aileron-leme 0.394
2 Rotacao simétrica do profundor 2.584
3 Torcéo do cone de cauda 6.002
4 Rotagao da interconexao do aileron-leme 6.056
5 Movimento de arfagem do motor (nacele) 6.555
6 Movimento de guinada do motor (nacele) 6.703
7 Movimento de guinada do motor (nacele) 7.099
8 Movimento de arfagem do motor (nacele) 7.224
9 Flexdo da asa 8.333
10 Flexao do estabilizador horizontal | 8.879
11 Flexao do estabilizador vertical 10.649
12 Flexdo do estabilizador horizontal 11.138
13 Rotacéo simétrica do aileron 13.055
14 Flexao lateral da fuselagem 13.287
15 Flexao da asa 14.777
16 Flexao lateral da fuselagem 15.172
17 Torg¢éo do tubo de torque do profundor 15.741
18 Flexdo do estabilizador + torcédo do profundor 20.601
19 Flexao lateral da fuselagem 22.074
20 Flexiao da asa no seu plano . 25.847
21 Torcao da fuselagem traseira ‘ 26.215
22 Flexio lateral da fuselagem 26.434
23 Flexao e torcdo do estabilizador horizontal 29.349
24 Profundor + estabilizador vertical 31.115
25 Flexdo da asa 32.192
26 | Rotacdo do compensador 44.800

Para analisar a qualidade da aproximac¢ado da func¢do racional,
utilizou-se uma secado tipica, que representa o modelo mais simples

utilizado para estudos aeroelasticos. Esta secdo tipica consiste de uma
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placa plana rigida, com pelo menos um grau de liberdade, fixa por uma
mola de tor¢do a parede de um ttinel de vento.

Considerando outros graus de liberdade, tais como
deslocamento vertical e rﬁovimentos de superficie de controle,
THEODORSEN & GARRICK(1942) sugeriram que a secgido tipica poderia
simular as caracteristicas aeroelasticas de uma asa real. :

» [‘ A secao tipica esta representada na Figura 5.3 com as
caracteristicas descritas na Tabela 5.4 e sujeita a um escoamento uniforme

de velocidade U,,.

Figura 5.3 — Secéo tipica

Tabela 5.4- Propriedades da secdo tipica

o, = 100.0 rad/s bres= 1.0
wp = 500.0 rad/s c=0.6
®, = 500.0 rad/s %, =0.20
on =50.0 rad/s X = x,= 0.0125
u=40.0 r2 = 0.25
=-0.4 rg2 = r,2= 0.00625

A otimizacdo dos parametros de atraso foi realizada através

das subrotinas OTIMIZA e SA, conforme descrito em capitulos anteriores.




CAPITULO 6

'RESULTADOS

‘ Os resultados obtidos da simulagdo, considerando os dois
métodos de otimizagdo, sdo apresentados neste capitulo. Estes resultados
incluem a comparacio dos valores de parametros de atraso otimizados
obtidos por cada método, o comportamento destes parametros durante a
otimizacao, a comparacao dos valores de norma obtides e o comportamento .
desta norma para cada método.

Com a analise destes resultados e os parametros utilizados
para a otimizacédo, é possivel fazer uma comparacéo entre os dois métodos
utilizados.

Com os dados gerados pelo programa SSAER original, i. €,
sem a subrotina de otimizagdo, € possivel também comparar os resultados
obtidos das evolucdes aeroelasticas com e sem a otimizacao dos parametros
de atraso.

Sdo apresentados ainda a comparacio da matriz de
coeficientes aerodinamicos em relacdo a aproximacédo da funcio racional.
Esta aproximagdo ¢é feita comparando-se os valores obtidos com o valor
exato, calculado através da fungdo de Theodorsen(THEODORSEN, 1934}, de

acordo com a teoria apresentada.
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6.1. Comparaciao dos parimetros de atraso

Os valores de parametros de atraso obtidos ap6s o processo de
otimizacdo para os métodos simplex e annealing sdo apresentados na
Tabela 6.1. Estes resultados sdo apresentados para os casos de 2, 3 e¢ 4
parametros de atraso e sdo comparados a valores tabelados (EVERSMAN &
TEWARI, 1991a).

Tabela 6.1 - Parimetros de atraso otimizados

Parametros de

inicializacao Simplex Annealing
(Bn tabelados)
Dois atrasos
0.31700 0.39385 0.39654
0.06700 - 0.10794 0.10860

Trés atrasos

0.46400 0.72834 0.72553
0.13600 0.22956 ~.0.22878
0.02700 0.06816 0.06793
Quatro atrasos
1.00000 0.95923 0.93702
0.30000 0.33779 ' 0.32828
0.10000 0.13480 0.12991
0.01000 0.04139 0.03922

Para verificar a robustez e convergéncia dos métodos de
otimizacido foram utilizados seis conjuntos de parametros de atraso para
simular os valores de entrada do programa SSAER. Estes valores foram
testados apenas para o caso de trés parametros de atraso. Os valores
6timos obtidos apds o processo de otimizacdo estdo representados na

. Tabela 6.2.
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Tabela 6.2 - Conjunto de parametros de atraso otimizados

Parametros de

inicializacéo (Bn) Simplex Annealing

Conjunto 1

0.46400 - 0.72834 0.72553
0.13600 0.22956 0.22878
0.02700 0.06816 . ’ 0.06793

Conjunto 2
3.00000 0.72834 0.74243
2.00000 0.22956 . 0.23411
1.00000 0.06816 0.06896

\ Conjunto 3
0.72834 0.72834 0.72883
0.22956 0.22956 0.22965
0.06816 0.06816 0.06819

Conjunto 4

0.04000 0.72834 0.72232

0.06000 - 0.22956 0.22769

0.07000 0.06816 0.06735
Conjunto 5

0.00900 0.72834 0.71980

0.00800 0.22956 0.24509

0.00700 0.06816 0.06730
Conjunto 6

20.00000 0.72834 0.70686

10.00000 0.22956 0.22269

0.50000 0.06816 0.06522

O comportamento destes conjuntos de parametros de atraso
em relacéo aos passos de otimizacdo pode ser visto nos graficos da Figura
6.1 para o método simplex e para os trés parametros de atraso

denominados atrasol, atraso2 e atraso3. Esta analise também foi realizada
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para o método de simulacdo annealing, e os valores de parametros de atraso
obtidos estdo demonstrados nos graficos da Figuras 6.2.

Analisando a Tabela 6.2, observamos que os parametros de
atraso otimizados, resultantes do processo de otimizacdo, dos seis
conjuntos de parametros utilizados para a inicializacdo, convergiram em
ambos os métodos. Para o método simplex, os valores otimizados
convergiram para um unico valor de 6timo. No entanto, para a simulacio
annealing, para os mesmos conjuntos de parametros de atraso de
inicializacdo, os valores otimizados convergiram para uma regido proxima
ao valor de 6timo.

A verificagdo da convergéncia desses mesmos valores até um
ponto 6timo esta demonstrado nos graficos das Figuras 6.3, 6.5 € 6.7, para
o método simplex, e nas Figuras 6.4, 6.6 e 6.8 para a simulacdo annealing.

Para o caso da simulagdo annealing, a determinacio do valor
otimizado foi obtido através do calculo da média aritmética dos ultimos 100
pontos apds o método ficar oscilando em torno de um valor constante.

A diferenca existente entre os dois métodos de otimizacéo,
além da convergéncia dos valores otimizados obtidos, esta relacionada
também ao tempo utilizado por cada método para realizar a otimizacdo. O
meétodo simplex utiliza em torno de 20 minutos para otimizar, enquanto a
simulacdo annealing, consome no minimo 2,5 horas para otimizar os
mesmos valores. Estes valores de tempo de processamento referem-se a
uma maquina tipo PC com processador Intel Pentium 133MHz e 32 MB de
RAM.

Os valores entre parénteses das Figuras 6.1 a 6.8 referem-se

aos valores dos parametros de atraso de inicializagao correspondentes.

























RESULTADOS 65

6.2. Comparacao dos valores de norma

O valor da norma para cada conjunto de parametros de atraso
simulado para ambos os métodos esta representado na Tabela 6.3.

O comportamento da norma para estes conjuntos também é
apresentado na Figura 6.12, para o caso do método simplex, e na Figura
6.13 p‘ara a simulacdo annealing. Da mesma maneira que foi demonstrado
para os parametros de atraso, a convergéncia da norma para um
determinado valor é exibida na Figura 6.14 e 6.15, mostrando que
independente dos valores simulados todos convergem para o mesmo ponto,

no caso da otimizac¢éio através do método simplex.

Tabela 6.3 - Norma para os conjuntos de parametros de atraso simulados

Conjunto de parametros de Simplex Annealing

atraso iniciais (Bn)

0.46400 0.13600 0.02700 2.332131E-002 2.334200E-002

3.00000 2.00000 1.00000 2.332131E-002 2.422533E-002

0.72834 0.22956 0.06816

2.332131E-002

2.334899E-002

0.04000 0.06000 0.07000

2.332131E-002

2.347463E-002

0.00900 0.00800 0.00700

2.332131E-002

2.355740E-002

20.0000 10.0000 0.50000

2.332131E-002

2.527608E-002
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O fato dos valores de amortecimento e frequéncia néao
apresentarem alteracdes significativas pode ser observado também através
da velocidade e frequéncia de flutter para os casos otimizados em
comparacao ao nao otimizado. O programa EVMODF, desenvolvido por
RESENDE(:1996)*, possui uma subrotina que faz o calculo da velocidade de
flutter através de uma aproximagio das curvas de amortecimento utilizando
conicas/clbicas. Estas velocidades e frequéncias de flutter estdo
demonstradas na Tabela 6.4, e apresentadas nos graficos da Figura 6.19

para velocidades até 500m/s.

Tabela 6.4 - Velocidades e frequénéias de flutter do modelo EMB-110

Velocidade de flutter (m/s) Frequéncia de flutter (Hz)
MODO | Original || Simplex | Annealing | Original | Simplex | Annealing

6 9.202 | ~--- | - 6.703 | -——- | -
7 480.820 | 481.230 | 481.213 10.280 | 10.280 10.280
8 183.044 | 183.157 | 183.142 | 7.122 7.122 7.122
10 387.839 | 388.442 | 388.437 8.878 8.878 | 8.878
12 484.629 | 491.118 | 491.056 11.277 | 11.293 11.293
20 468.167 | 469.198 | 469.190 25.841 | 25.841 25.841

* RESENDE, H. B.. Programa EVMODF. Desenvolvido na Embraer TEE/EAD. Séo José dos Campos.

Versao atual setembro 93.













CAPITULO 7

CONCLUSOES

. Os valores de parametros de atraso obtidos pelos
métodos de otimizacdo simplex e annealing, mostraram-se coerentes, uma
vez que ambos os resultados convergiram para valores semelhantes. Estes
resultados mostram que ambos os métodos atingiram a regido de minimo
do sistema. Esta afirmacao foi comprovada pelo levantamento da curva de

€Iros.

. Os métodos simplex e annealing mostraram-se
robustos quanto a aplicagcdo quando da variacdo dos valores de parametros
de atraso inicial. Para qualquer valor selecionado arbitrariamente os’

métodos convergiram para a regido de ponto minimo. -

. O método simplex mostrou um comportamento muito
mais rapido, eficaz e robusto em relacdo a simulacdo annealing. Isto foi
comprovado pelo nuimero de iteragbes necessario para o processo de
otimizacdo e pelo fato de convergir , em qualquer caso selecionado, para os

mesmos valores finais.
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. As evolucdes aeroelasticas mostraram um
comportamento sujeito a uma instabilidade numérica menor quando os
parametros de atraso foram otimizados, em especial nos modos 2 € 6,

apesar destes valores serem pequenos.

o A qualidade da aproximacdo do -carregamento
aerodinamico foi avaliada quanto a otimizacdo e nuimero de parametros
utilizados. Os resultados mostraram um melhor ajuste das curvas para os
casos otimizados, aproximando-se mais ao valor exato. Verificou-se
também quanto maior o niimero de parametros de atraso utilizados maior
foi a qualidade da aproximacio do carregamento aerodinidmico, como era

esperado.

Baseado no que foi exposto € nas conclusdes obtidas,
podemos considerar como uma contribuicido deste trabalho a
implementacdo do método de otimizacdo, que é o objetivo principal do
trabalho.

Verificou-se que a introducdo do processo de otimizacio,
apesar de melhorar o ajuste das curvas, como dito acima, ndo mostrou
uma diferenca muito significativa no resultado final. Este fato pode estar
relacionado ao fato da estrutura analisada ser pouco flexivel e o efeito de
otimizacao, néste caso, nido mostrar-se significativo. Surge assim, uma
proposta para trabalhos futuros que seria a utilizacdo deste procedimento
de otimizacdo para uma estrutura com maior flexibilidade, onde os efeitos
da otimizacdo, supdem-se, poderdo vir a serem mais significativos.

Uma outra proposta seria a inclusdo de uma superficie de
controle onde, a existéncia de um controle ativo, possa fazer diferenca no
resultado final, tornando mais significativa a influéncia dos parémetros de

atraso otimizados.
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APENDICE A

Métodos de determinacao de flutter

A.1. Método k

Os autovalores de um sistema aeroelastico sdo calculados
para cada um dos valores escolhidos de frequéncias reduzidas. Este

método baseia-se na solucdo do problema de autovalor da equagio abaixo:

[me] {Fie®)} + [ke] {ne®)} = 700 ?6*[Qrr ()] {ne} (A.1)

Assumindo-se movimento harménico simples, onde:

ne(t) = {¢ ae }eimaet (A.2)

pode-se escrever a equacdo A.1 da seguinte maneira:
[[me] mie + [ke] - npw2b4[Q:0t (k)]] {¢ae} =0 (A.3)
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Adotando-se uma simplificacdo considerando a frequéncia
aeroelastica e a frequéncia de movimento simples como sendo iguais e

representadas como 2 = A, a expressao A.3 fica igual a:

[ ([me]+ mob*[Qia (] )2 + Lice | ] (e} =0 aa)

O sistema respondera na forma de um movimento harménico
simples, de acordo com a formulag¢iao da equacio A.4, onde ndo existem os
termos de amortecimento. Assume-se no entanto que o sistema tenha um
amortecimento do tipo estrutural (g) que tornaria pdssivel a solucido na
forma harménica, possuindo significado fisico somente quando a parte real
do autovalor anular-se, i.é, g = 0. Esta condicdo determina a velocidade
onde pode ocorrer o flutter pois caracteriza uma condicido de estabilidade
neutra. Agora, pode-se associar esse amortecimento a um amortecimento
real para um determinado modo estrutural.

O amortecimento tem a forma (1 + igp) e é multiplicado pela

matriz de rigidez, ficando a equacao A.S igual a:

[ ([m]+ mob*{Qia9] )2+ (10 + i [0o] ] bk =0 1839

onde [Go] é a matriz dos coeficientes de amortecimento modal e [I] é a

matriz identidade, com autovalores resultantes da seguinte forma:

2
M= m L ik (A.6)

1+i1g

Para valores pequenos de g, a frequéncia e o amortecimento

modal sdo dados pelas relacdes abaixo, as quais sdo aproximadas.

o = Imag(V1) (A7)
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Re al(\/x )
Im ag(w/x )

g=2 (A.8)

Com estes valores é possivel tracar os diagramas V-g-f onde a

velocidade é obtida da expresséao da frequéncia reduzida.

ob
- — A.9
k= (a.9)
ob
V=U =— A.10

'

A vantagem deste método estd na praticidade de implantagdo
computacional e baixo custo. Por outro lado, a desvantagem estd no fato
de calcular a velocidade em funcao da frequéncia reduzida. Os valores de
amortecimento na evolugdo modal nao possuem significado fisico, exceto
na condicio de estabilidade marginal (fronteira de flutter).

A matriz de coeficientes de influéncia é calculada para cada
valor de frequéncia reduzida, integrada ao sistema aeroelastico e

adicionada a matriz de massa do sistema de equagoes.

A.2. Método p-k

Este método é uma forma mais realistica de solugdo, com
relacdo ao significado fisico dos autovalores aeroelasticos, porém mais
cara. O método consiste no calculo dos autovalores correspondentes de
cada modo para um determinado valor de velocidade ou pressao dinamica.

Estima-se o valor de uma frequéncia reduzida para uma dada
velocidade. Apods, calcula-se a matriz de coeficientes de influéncia que é
acrescentada as equacdes de movimento. Os autovalores do sistema

aeroelastico sdo extraidos, obtendo-se um novo autovalor para o modo
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investigado na velocidade determinada. Dessa maneira, pode-se obter uma
nova estimativa de frequéncia reduzida. O. processo é repetido até que
satisfaca uma condicido de convergéncia, i. é, a parte imaginaria do
autovalor investigado seja proxima a parte imaginaria do autovalor do
passo anterior.

Assim, a equacdo A.1 é reescrita considerando-se um

amortecimento estrutural modal como segue:

(=) bl + 1+ HoaD ] - 2o02 el k=0 a1

onde:
p=vk +ik (A.12)

O procedimento utilizado no método p-k € um processo
iterativo. A principio sdo atribuidos como autovalores do sistema os valores
de frequéncia natural de cada modo a ser investigado. Apds escolher-se um
conjunto de velocidades onde sera tracado o diagrama V-g-f, calcula-se a

estimativa inicial para o processo iterativo através da expressao:

10,,b
pg'llm,nv) = Unm ref (A'13)

)

m
(nm,nv)

onde p € o autovalor € wpy é a frequéncia natural do modo. Desde

passo inicial obtém-se uma frequéncia reduzida para o calculo da matriz
aerodinamica, montando-se o problema a ser resolvido, como representado

na equagao a seguir:

{[;Jr:j[m] B2 + (1] +i[Go] ) [ ] - %PUi[A:ot(k)] {0ae} =0 (A.14)
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.Os autovalores sdo dados pela expressao
1 ~
Plam.nv) = Prm (A.15)

Apds a extragdo dos autovalores o procedimento é repetido até
satisfazer a condicdo de convergéncia. Quando atinge-se a convergéncia, o
ultimo autovalor obtido no processo iterativo é assumido como sendo o
valor convergido, obtendo-se a frequéncia e o amortecimento na velocidade
e no modo investigado. O processo é repetido percorrendo todo o conjunto
de velocidades escolhidas, fornecendo autovalores para cada velocidade.

A vantagem deste método estd em que a evolugao modal
encontrada € a mais proxima da realidade, pois o amortecimento
aeroelastico ndo é artificial como no método ¢. Outrzli vantagem é garantir o
modo que realmente esta encontrando o flutter. N(S método k isto ndo é
assegurado. ‘

Porém, a desvantagem deste método esta no carater iterativo

da formulacao, tornando-o computacionalmente mais caro.

A.3. Método p

O método p consiste na solugdo do seguinte auto sistema:
U 2 1 , g
[b_rjf_] [me] P’ + [ke] B EPUZ [Aap (P)] {¢ae} =0 (A.16)

A representacdo da matriz aerodinamica [A;p (p)] pode ser
feita através de: 1) fung¢des racionais aproximadas por polinémios de ‘Padé;
2) fungées racionais segundo Jones; 3) aproximacgdes quasi-estacionarias

(que desconsideram efeitos de atraso no modelo aerodinamico).
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A vantagem do método esta na representacdo da evolucio do
amortecimento aeroelastico fisicamente correta, valido para aerodinamica
nao estacionaria em movimentos arbitrarios.

O calculo para obtencao dos autovalores € feito para cada um
dos valores de velocidade de interesse, ou para condicdes do tipo ntmero
de Mach/pressio dinamica.

Computacionalmente também é um método caro, pois os
sistemas de equacodes envolvidos geralmente sdo de ordem elevada. Porém
o emprego de muitos parametros de atraso leva a um sistema
excessivamente aumentado, que pode proporcionar problemas de extracdo
de autovalores. No entanto, a qualidade da solucdo depende da ordem do
sistema e da confiabilidade do modelo aerodinamico adotado. Quando uma
funcdo adequada é empregada para representar movimentos arbitrarios,
obtém-se amortecimentos fisicamente mais adequados que em outros

métodos.




APENDICE B

Método simplex de Nelder & Mead

A descricdo do algoritmo NELDER & MEAD comeca com um
simplex de pontos no espaco de projeto (AABH), de acordo com a Figura
B.1(a). Inicialmente é considerada a minimizacdo de uma funcao de N
variaveis, sem restricées, onde os valores de P,,P,,...,Py sdo os (N+1)
pontos no espaco N-dimensional que definem o simplex atual.

A func¢io objetivo é avaliada em cada vértice do simplex e o
ponto de maior valor é identificado, ponto (H) na Figura B.1, e esta
relacionado ao ponto Py. A cada comparacéo dos valores da funcao objetivo
o simplex € movido em dire¢do a um ponto 6timo. Para cada ponto P; , que
sdao os (N+1) vértices do simplex, é calculado um valor de y; que

corresponde ao valor da funcdo nesse ponto. Este valor da funcédo €
definido como yy, = maxi(yi) ey = mini(yi).

A linha de projecdo do centréide (HO), é determinada e a
funcgdo objetivo é avaliada nos pontos da projecdo de acordo com as trés
operacgdes basicas do método, i. é, reflexdo (ponto R), expansio (ponto E) e

contracao (ponto C), como mostra a Figura B.1(a).
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Em cada estagio do processo, P, € substituido por um novo
ponto. A funcdo objetivo € novamente avaliada para cada ponto € um novo

simplex é determinado, como mostra a Figura B.1(b).

T A
Ponto superior
H H

Simplex
inicial

B B

Linha de projecao Novo simplex

Nova linha de projecéao
> >

(a) simplex inicial (bi novo simplex

Figura B.1 - Projecido do algoritmo simplex

A reflexdo de Py, é denotada por Pr e as coordenadas definidas

pela relacao:
Pr =(1 + ag)P — agPy (B.1)

onde og - coeficiente de reflexdo (as > 0)

P - centréide de todos os pontos P;, com excecdo de i = h, e

calculado pela expressao:

2 P (B.2)

Se yr estiver entre yn € y1, entdo o ponto Py € substituido pelo

valor de Pg, e novamente o simplex € recomecado. Agora se yr for menor do

N
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que yi, i. €, a reflexdo realizada produziu um novo minimo, entio o ponto Py

é expandido para Pg pela seguinte expressio:
Pg =YsPg + (1 - 7s)P (B.3)

onde 1ys - coeficiente de expansao (ys>1)

L Se yg for menor do que y;, entdo Py € substituido pelo valor de

P e o processo é recomecado. No entanto, se yg for maior do que yi, entdo

ocorreu uma falha na expansido, por isso o ponto P, € substituido pelo
valor de Pr antes de recomecar o processo.

Se na reflexdo de Py a Pg é observado que ygr € maior do que y;,

para todo i # h, i. €, ao substituir P, por Pr o valor de yr atingiu o valor

maximo, entdo uma contracéo é realizada através da expressio:
P =BP, + (1 - B )P (B.4)
onde fs - coeficiente de contracao O<Bps<1)

Se y¢ for menor do que yn, entdo Py, é substituido pelo valor de
Pc e o processo é recomecado. No entantd, se yc for maior do que yy, i. €, 0
ponto contraido for pior do que o melhor ponto obtido por P, ou Pg, é sinal
de que ocorreu uma falha na contracéo. Dessa maneira, todos os pontos P;
sao substituidos por (P; + P))/2 e o processo entdo é recomecado.

Os coeficientes utilizados para as operagoes de reflexio,
expansido e contragdo foram estudados por NELDER & MEAD(1965),
chegando a conclusao de que os valores titeis para tais coeficientes sio:
as=1,ys=2 e Bs=0.5.

Como critério de finalizagdo ¢é utilizado um teste de
convergéncia onde o processo iterativo termina se as condi¢gées abaixo

forem atingidas.
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ITER > ITMAX ou

' 5
TOLy = 2ABS (yi-yn) / (ABS(y;) + ABS(yp)) (B:5)

Todos os passos no processo de otimizagdo estdo

representados no fluxograma esquematico da Figura B.2.
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i

REFLEXAO
PR ={1+a)P - (XPh
CALCULO DE yr

EXPANSAO

Pp=1Pr +(1-7)P
CALCULO DE yr -
CONTRACAO

Pc =pPr +(L-P)P
CALCULO DE yc¢






