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RESUMO
Esta dissertacdo apresenta uma analise do comportamento dinamico de um Atuador Hidraulico
Digital — DHA para acionamento de superficies de controle de acronaves em condi¢do de falha.
Os acionamentos hidraulicos sao amplamente utilizados em superficies de controle de
aeronaves, sendo a abordagem mais tradicional para esse fim o controle por servovalvulas ou
valvulas proporcionais. Entretanto, a baixa eficiéncia energética devido aos efeitos restritivos e
vazamentos internos vem motivando o desenvolvimento de novas solugoes, onde destacam-se
os sistemas hidraulicos digitais, que tem se mostrado como alternativa promissora para aliar o
tradicional e ja bem estabelecido desempenho robusto da hidraulica com ganhos de eficiéncia
energética devido a eliminagao desses efeitos. Contudo, poucos estudos ainda sdo encontrados
sobre o desempenho de atuadores hidraulicos digitais em condi¢des de falha, bem como sua
capacidade de reconfiguragdo para promover a tolerancia a falhas do sistema, sendo este um
dos principais requisitos para aplicagdes aeronauticas. Estudos iniciais para a concepcao DHA
mostraram que em condigdes de falha o atuador perde a capacidade de exercer determinados
valores de forca, que podem comprometer o desempenho operacional e a sua confiabilidade.
Até o momento, ndo havia sido formalizada uma estratégia de reconfiguragao para o sistema
operando em falha, ndo se sabendo, portanto, se este seria capaz de continuar atendendo aos
requisitos operacionais e garantir redundancia funcional. Neste sentido, os resultados
apresentados nesta dissertacdo compdem uma serie de andlises realizadas com a concepgao
DHA, os quais permitiram uma maior compressdo do seu comportamento em condigdes de
falha, de forma a entender quais sdo os requisitos minimos de redundancia que garantem a
operacionalidade do sistema para diferentes falhas. Para isto, foram utilizados experimentos e
modelos matematicos dos atuadores estudados que foram posteriormente redimensionados e
aplicados nos elevons de um modelo de aeronave de combate na configuracdo delta-canard e
monoposto. Por fim, esta dissertacdo se soma ao conjunto de trabalhos desenvolvidos pela
parceria Brasil-Suécia envolvendo LASHIP-UFSC, FLUMES-LIU, CERTI e SAAB AB, que
vem apresentando resultados promissores em solugdes de atuadores hidraulicos digitais para

fins aeroespaciais, recebendo reconhecimento internacional como referéncia nesta tematica.

Palavras-chave: Hidraulica Digital, Atuador Hidraulico Digital, Controle Secundario com

Cilindro Multicamaras, Atuadores para Superficie de Controle, Anélise de Falha.



ABSTRACT

This Master's thesis presents an analysis of the dynamic behavior of a Digital Hydraulic
Actuator — DHA designed for flight control purposes under a failure condition. The hydraulic
technology is widely used for controlling flight surfaces in aircraft and the traditionally
approach for this purpose is the control by servo or proportional valves. Nevertheless, the low
energy efficiency of the conventional solutions, due to the resistive effects and internal leakage,
has been motivating the development of new solutions that increasing the energy saving. In this
scenario, the new researches on Digital Hydraulic Systems have shown the great potential of
this technology to combine the well-established and robust performance of the hydraulic
technology with high levels of energy efficiency. Nowadays, just a few studies are found about
the DHA performance under a failure conditions, and also about their ability to reconfigure
itself and increase the system’s fault tolerance, one of the main requirements for aerondutical
applications. The initial studies for the DHA conception under failure conditions showed that
the actuator loses some discrete forces values, which can compromise their operational
performance and reliability. Until now, a system failure reconfiguration strategy had not yet
been formalized, and it is not known, therefore, if the system would be capable to meet the
operational requirements and guaranteeing the functional redundancy. The results presented
in this Master’s thesis comprise a series of analyzes that were carried out for the DHA concept,
which allow an overview of the DHA behavior under failure conditions in order to better
understand the functional redundancy requirements. Experimental tests at LASHIP's Digital
Hydraulic test rig which comprises a DHA prototype were carried out and also simulations
with validated mathematical models of the actuators were applied in a fighter aircraft model.
The results of this Master's thesis adds to the set of previous works developed throungh the
Brazil-Sweden partnership involving LASHIP-UFSC, FLUMES-LIU, CERTI, and SAAB AB,
which has been showing promising results in Digital Hydraulics solutions for aerospace
purposes, and receiving international recognition in this theme.

Keywords: Digital Hydraulics, Digital Hydraulic Actuator, Secondary Control with Multi-
Chamber Cylinder, Actuators for Flight Control, Failure Analysis.
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1 INTRODUCAO
1.1  CONTEXTUALIZACAO

Apesar de existirem multiplas arquiteturas de sistemas aeronauticos ¢ indiscutivel a
relevancia dos sistemas hidraulicos nesta aplicagdo. Na aviacao seu uso data de 1930, mas se
consolida como uma solugao robusta e confiavel em 1980, devido a popularizagdo do conceito
“fly-by-wire” (MOIR & SEABRIDGE, 2008). Desde entdo, sdo aplicados em sistemas
aeronduticos diversos, incluindo os responsaveis por funcdes vitais, tais como: superficies de
controle, trem de pouso, mecanismo de deflexdao do bocal de motores e outros (WARD, 2017).

A consolidagao da hidraulica para compor sistemas em aeronaves se deve sobretudo
as caracteristicas desta tecnologia, como a sua densidade de poténcia, rigidez, resposta dindmica
e simplicidade construtiva (LINSINGEN, 2016; TANAKA, 2013). Dentre varias topologias
disponiveis de sistemas hidraulicos destacam-se como mais usuais na aviagdo os sistemas
atuados por servovalvulas, denominados “Servo-Hydraulic Actuator - SHA”, os quais equipam
diversos tipos aeronaves civil e militar como as aeronaves de transporte Airbus A320, A380 e
Boeing B787, e os cacas McDonnel Douglas F15 e Lockheed Martin F16 (WANG, 2012).

Todavia, sistemas hidraulicos tradicionais sdo conhecidos por apresentarem baixa
eficiéncia energética (MOIR & SEABRIDGE, 2008) proxima de 50% (DE NEGRI et al., 2014),
devido as caracteristicas de controle restritivo por orificios em valvulas e vazamentos internos
(NOSTRANI et al., 2020). No setor aeronautico isto vem estimulando o desenvolvimento de
novos sistemas hidraulicos mais eficientes que reduzam os efeitos dissipativos e otimizem o
gerenciamento da energia hidrdulica através de técnicas de controle avangadas. Assim,
melhorar a eficiéncia energética dos sistemas hidraulicos de aeronaves pode ndo sO trazer
ganhos significativos para economia direta combustivel, mas também contribuir com a redugdo
de peso devido a reducdo do sistema de refrigera¢ao do fluido hidraulico (NOSTRANI, 2021).

2

O conceito de sistemas aeronduticos “More Eletric Aircraft - MEA” vem sendo
amplamente discutido como alternativa aos projetos convencionais (CAO et al., 2012;
NAAYAGTI, 2013; SARLIOGLU & MORRIS, 2015). Esta arquitetura prevé a substitui¢ao dos
sistemas pneumaticos, hidraulicos e mecanicos por elétricos que apresentam alta eficiéncia
energética inerente a este tipo de acionamento (BOZHKO, S., HILL, C. I. & YANG, 2018).
Segundo Boglietti ef al. (2009), algumas aeronaves ja contam este tipo de sistemas, como o0s
Airbus A380 e Boeing 787. Os exemplos nao se limitam a aeronaves civis pois também ja sao

aplicados em aeronaves de combate avangadas como na Lockheed Martin F35 (MOOG, 2018).
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Embora a arquitetura MEA seja atrativa do ponto de vista energético, Larrieu,
Lamoussiere; Andrieu (2018) relatam algumas limitacdes do conceito na aplicagdo em
superficies primarias de voo. Cao et al. (2012) e Maré (2017) também relatam a preferéncia
ainda existente pelo tradicional SHA para esta aplicagdo, justificado pelo alto grau de
confiabilidade desta tecnologia. Em particular na aviagdo militar, onde confiabilidade e
desempenho sdo requisitos criticos e coexistentes, as caracteristicas técnicas e o retrospecto
histérico dos acionamentos hidraulicos tradicionais, contribuem para que se apresentem como
a solucdo mais atraente que os elétricos (BELAN et al., 2015). Estes fatos ressaltam a
importancia da otimizacao dos sistemas hidraulicos na avia¢do ao invés de apenas substitui-los.

Diversas linhas de pesquisa sdo amplamente exploradas para resolver o problema da
eficiéncia energética em sistemas hidraulicos. Solu¢des baseadas no conceito “power-on-
demand”, que exploram configuragdes como o “Electro-Hidraulic Acutator — EHA” e sistemas
sensiveis a carga ( “load sensing”’) se destacam neste cenario, a exemplo os trabalhos Qiao, G.
et al. (2017), Jian, Mar¢ & Yongling (2016) e Rongjie ef al.(2009). No entanto, essas propostas
ainda apresentam algumas desvantagens: No £HA o consumo de energia constante dificulta a
dissipagdo de calor; e no conceito “load sensing”, para baixa demanda de carga, a bomba opera
fora da sua faixa de eficiéncia 6tima (NOSTRANI et al., 2020).

Diversos resultados de trabalhos atuais em hidraulica digital vém consolidando esta
alternativa como uma solugao robusta no que tange desempenho e eficiéncia energética. Dell’
Amico et al. (2013) e Linjama et al. (2009) mostram um aumento de eficiéncia energética cerca
de 60% em relagao as solugdes tradicionais. Mais recentemente, nos trabalhos de Belan (2018)
e Nostrani et. al. (2020), foram apresentados dois atuadores hidraulicos digitais com
desempenho equivalente e eficiéncia até 30 vezes maior comparado as solucdes tradicionais.

A parceria Brasil-Suécia envolvendo LASHIP-UFSC, FLUMES-LIU, CERTI e SA4B
AB vem apresentando resultados promissores em solucdes de atuadores hidraulicos digitais para
fins aeroespaciais. Os trabalhos resultaram em duas pesquisas de doutorado e trés de mestrado,
além de diversas publicacdes relevantes em nivel internacional. Em resumo, duas solu¢des em
atuadores digitais foram avaliadas tedrica e experimentalmente nas pesquisas de Belan (2018),
com o Atuador Hidraulico Digital — DHA, e em , com o Atuador Digital Eletro-Hidrostatico —
DEHA. Trabalhos de aprimoramento comuns as duas propostas também foram feitos como: o
sincronismo de valvulas (MANTOVANI, 2019), avaliagao da eficiéncia energética (CRUZ,
2018), e avaliacdo de falhas do sistema (PETTERSSON, 2018).
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A configuragdo DHA vem apresentando resultados promissores por meio de estudos
via simulagdo com modelos de aeronaves de combate. Em Belan (2018) e Ward (2017) o DHA
¢ utilizado para acionamento de ailerons do modelo matematico “F16systemManeuver” em
ambiente Hopsan. Pettersson (2018) utiliza a mesma proposta € modelo para avaliar o impacto
das falhas em voo. Dell’Amico et al. (2018) apresenta uma proposta de sistema hibrido para
acionamento dos Elevons associando DHA ¢ SHA em um modelo de aeronave em configuragao
delta-canard e dimensdes aproximadas a aeronave sueca SAAB JAS 39 Gripen.

Devido ao alto nivel de seguranca requerido na aerondutica, seus sistemas devem ser
projetados de forma que a ocorréncia de qualquer falha que comprometa a seguranca de voo ou
pouso seja extremamente improvavel' (FAA, 1988). Diversas normas de 6rgios internacionais
estabelecem requisitos de projetos para garantir que estes sejam tolerantes a falha (ver normas
FAA 25.1309 (1988), FAA 120-17B (2018), USAF MIL-F- 940D (1975) ¢ USAF MIL-PRF-
5503G (2013)). Isto é, o sistema deve ser capaz de manter seus objetivos de controle, apesar
da ocorréncia de uma falha em um componente, podendo conviver com uma pequena
degradacdo do desempenho do controle (BLANKE ef al., 2006).

Desde o seu surgimento, a hidraulica digital tem sido destacada como uma potencial
solucdo para concepgdo de sistemas com alta confiabilidade e redundantes devido ao uso de
componentes simples e confiaveis, menor influéncia de contaminantes e a técnicas de conexao
em paralelo (LINJAMA, 2011). Belan (2018) e Pettersson (2018) referem-se a redundancia
como uma propriedade inerente desses sistemas, pois em casos de falha sdo passiveis de
reconfiguragdo preservando a fun¢do do controlador. Estas caracteristicas tornam a hidraulica
digital uma opgao especialmente interessante para aplicagdes aeronauticas que requerem altos
niveis de confiabilidade e redundéancia para garantir a seguranca operacional de seus sistemas.

Assim, para contribuir com o amadurecimento da proposta do uso de atuadores digitais
na aviagdo, ¢ necessario que andlises criteriosas da ocorréncia de falhas e seu impacto no
desempenho sejam amplamente realizadas. Desta forma, os resultados aqui apresentados
contribuem para a compreensao do comportamento dindmico de um atuador hidraulico digital
para fins de controle de superficies primarias de voo, com foco no impacto de potenciais falhas
na controlabilidade e na degrada¢do dos requisitos de projeto. Como resultado, a pesquisa
apresenta uma avaliacdo dos efeitos das falhas sobre o comportamento do sistema em diferentes

condigdes, e seu impacto na atitude da aeronave modelada.

'O conceito e os limites dos tipos de falhas na aviacdo civil e militar sdo apresentados na Se¢do 2.2.1.
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1.2 OBJETIVOS

O objetivo geral desta dissertagdo ¢ avaliar os efeitos de diferentes falhas no
comportamento dindmico de um Atuador Hidraulico Digital - DHA, com foco no entendimento
da degradagao na controlabilidade, desempenho do atuador e na atitude da aeronave.

Tal proposito ¢ atingindo ao se considerar os seguintes objetivos especificos:

e Avaliar os efeitos dos cendrios de falha, mapeados por Pettersson (2018), no
comportamento dindmico do atuador através de simulagdo computacional e
ensaios em laboratorio;

e [Estabelecer uma logica causal entre os cendrios de falha e seus impactos no
comportamento dindmico do sistema, buscando verificar a integridade dos
requisitos de projetos;

e Estabelecer critérios de falha para o DHA, visando o caso particular de um
sistema para atuacao de superficie de controle de uma aeronave;

e Propor estratégias para a readaptacao do sistema de controle em casos de falha,

afim de garantir redundéncia do sistema.

1.3 JUSTIFICATIVA E CONTRIBUICOES

Conforme descrito anteriormente, assumindo a vanguarda na América Latina sobre a
tematica de hidraulica digital, o LASHIP vem apresentando diversos trabalhos com resultados
que corroboram com a viabilidade técnica desta tecnologia. Neste contexto, os estreitos lacos
criados envolvendo os integrantes da parceria Brasil-Suécia, o LASHIP assume um papel
protagonista no que diz respeito ao uso desta tecnologia para concepcao de novos atuadores
para aplicagdes aeroespaciais, demonstrando ganhos significativos em eficiéncia energética.

Deve-se destacar, que o lapso temporal em que os trabalhos desta parceria foram
desenvolvidos, sdo consonantes ao contexto dos avangos no programa de substitui¢ao da frota
de aeronaves de caga da Forga Aérea Brasileira (FAB), o qual compreende a aquisi¢do e
transferéncia de tecnologia de 36 unidades da aeronave SA4B JAS 39 Gripen E/F. Portanto, nas
proximas décadas, ¢ esperado reflexos desta modernizacdo da frota de aeronaves, na industria
de defesa nacional, colaborando para o desenvolvimento de novos sistemas, tais quais os
estudados pelo grupo de pesquisa LASHIP-UFSC, FLUMES-LIU, CERTI e SAAB AB.

Assim, no campo de aviagdo militar, normas que estabelecem requisitos rigidos de

desempenho e seguranca sdo norteadoras no desenvolvimento de novas concepgoes de sistemas
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para atuacdo em aeronaves. Sobretudo, em se tratando do acionamento de superficies primarias,
¢ imprescindivel que avaliacdes sobre os requisitos de redundancia a falha sejam amplamente
realizadas com o fim de garantir a seguranga operacional do sistema de atuagdo e,
consequentemente, a seguranga de operagao da aeronave.

Atualmente, ainda sdo escassos os estudos de sistemas hidraulicos digitais em
condi¢des de falha. Torna-se imprescindivel, portanto, para colaborar com a validagdo desta
tecnologia, o aumento de pesquisas sobre caracterizacao e diagnostico dos modos de falha,
impactos das falhas na performance do sistema e técnicas de controle adaptativas a falha.

Neste sentido, o trabalho apresentado nesta dissertagdo apresenta relevantes
contribui¢des nesse campo, tais como:

e Fornecer uma relagdo de causalidade entre diferentes tipos de falha e a
degradacdo do desempenho dinamico e da controlabilidade do DHA;

e Definir cendrios criticos de falhas, a partir da associacao entre os impactos no
perfil de forgas do DHA e no seu desempenho operacional;

e Estabelecer critérios para os novos limites operacionais, da aeronave ¢ do
atuador, em casos de falha, baseados na relagdo entre nivel de forga resultante
€ o carregamento externo;

e Verificar a eficacia de estratégia de controle adaptativa a falha proposta para

garantir a redundancia operacional do DHA.

1.4  ESTRUTURA DA DISSERTACAO

Esta dissertagdo estd estruturada em seis capitulos, conforme descrito a seguir.

O Capitulo 2 apresenta uma revisdo bibliografica sobre temas tratados nesta
dissertacdo. Inicialmente, introduz-se uma fundamentacido sobre a mecanica de voo, necessaria
para compreender os resultados de simulagdes com modelo da aeronave utilizado nesta
dissertacdo. Posteriormente € apresentada uma visao geral sobre sistemas de atuagdo para fins
aeroespaciais, onde sdo discutidas as principais topologias de atuadores, arquitetura de sistemas
aeronauticos e requisitos de confiabilidade e desempenho. Por fim, ¢ apresentado conceitos
fundamentais em hidraulica digital, as topologias estudadas e os efeitos das falhas em sistemas
digitais.

O Capitulo 3 destina-se a apresentagdo dos modelos e aparatos experimentais
utilizados ao longo desta dissertacdo. Inicialmente ¢ apresentado o modelo de aeronave

utilizado nos estudos. Na sequéncia ¢ apresentado a planta fisica e os seus modelos
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desenvolvidos e por fim um modelo de atuador padrdo para superficies de controle, o qual ¢
utilizado como benchmark neste estudo.

O Capitulo 4 apresenta os resultados experimentais da avaliagdo de falhas no DHA
estudado, a valida¢ao do seu modelo matematico ¢ a caracterizagao dos efeitos das falhas na
dindmica do sistema, via analise no dominio da frequéncia.

O Capitulo 5, apresenta a parametrizacdo dos modelos desenvolvidos para
atendimento dos requisitos de projeto para os elevons do modelo da aeronave estudado, bem
como resultados de simulagdes com atuadores, em diferentes cenarios de falha, para missoes
distintas estabelecidas para o modelo da aeronave.

Por ultimo, no Capitulo 6 sdo apresentadas as conclusdes sobre o trabalho.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1  FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA E MECANICA DE VOO

Quatro forcas basicas estdo envolvidas na analise de uma aeronave em voo, sdo elas:

— — — —

Sustentagdo (L), Arrasto (D), Tracdo (T) e Peso (W). A sustentacdo e o arrasto sdo chamadas
de forgas aerodinamicas pois sdo produzidas devido ao movimento relativo entre a acronave e
0 ar em seu entorno, a tragao ¢ fornecida pelo sistema propulsivo da aeronave e a forg¢a peso

corresponde a atracdo gravitacional referente a massa da aeronave. A sustentagdo e o arrasto

sao componentes da for¢a aerodinamica (ﬁ), a primeira perpendicular e a segunda paralela
em relacdo a velocidade do escoamento do ar, como apresentadas na Figura 2.1 (MORRIS;

BOSSERT; HALLGREN, 2003).

Figura 2.1 — Ilustracdo simplificada das for¢as basicas em uma aeronave.

/7
Fae
-

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Ribeiro(2018a).

Em resumo, as origens das componentes da forca aerodindmica estdo relacionadas a
perturbacgdo da distribuicdo de pressdo e tensdo de cisalhamento no escoamento do ar ao longo
do perfil da asa. Esta perturbacdo também causa um momento (M), denominado momento
aerodindmico de arfagem. As for¢as e momentos aerodindmicos estdo intimamente ligados com
o perfil geométrico da asa, existindo uma infinidade de configuracdes que proporcionam
caracteristicas diferentes aos componentes aerodinamicos e a constru¢ao da aeronave em si,
assim como ¢ apresentado em alguns exemplos na Figura 2.2 (MCCLAMROCH, 2011;
MORRIS; BOSSERT; HALLGREN, 2003) .

Figura 2.2 — Diferentes configuragdes de asa em aeronave, a) Flecha, b) Retangular, c)
Eliptica, d) Trapezoidal, e) Flecha negativa, f) Delta.

a) b) <) d) e) f)
Fonte: (MCCLAMROCH, 2011).
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O principio bésico da teoria de aerodinamica independe do perfil em questdo, bastando
para seu entendimento conhecer a geometria basica do modelo de um aerofdlio, ilustrado na
Figura 2.3 para o perfil de aeronave utilizado neste trabalho (HALE J. F., 1984). Na analise
aerodinamica, os valores de sustentagdo, arrasto e momento acrodinamico de arfagem em uma
aeronave podem ser avaliados em termos de coeficientes adimensionais devido a existéncia de
similaridade geométrica e dindmica do escoamento entre 0 modelo do aerof6lio e a asa da

aeronave propriamente dita (MORRIS; BOSSERT; HALLGREN, 2003).

Figura 2.3 — Geometrias basicas de um aerofélio de alta perfomance?

Flaps do bordo de
ataque

Centro de
Pressao

Superficie
de controle
(Elevon)

Corda ¢

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Hale J. F.(1984).
Considerando o angulo de ataque a formado entre o vetor velocidade (17) e o bordo de
ataque, a area planificada do aerof6lio (S) que € definida pelo produto da envergadura (b) com
a corda ¢, o nimero de Mach (m,) e o nimero de Reynolds (Re) do escoamento, pode-se

expressar os valores das componentes e momento aerodindmico por (ANDERSON, 1999),

D = q.S.Cp(a,mgy, Re), (1)
L= 7q.5.C,(a,mgyRe), ()
My = q.S.c.Cy(a, mgy, Re). 3)

onde, Cp,C e Cy sdo respectivamente os coeficientes adimensionais de arrasto, sustentagdo e de
momento de arfagem, ¢ é a corda média da asa, e q ¢ a pressdao dindmica do escoamento ndo
perturbado. Segundo McClamroch (2011), a pressao dinamica (q) ¢ influenciada diretamente
pela massa especifica do ar atmosférico (p,¢y) que assume variagdes significantes a depender

da altitude (z) da aeronave e das caracteristicas atmosféricas do voo, sendo expressa por

2 A Figura 3.2 apresenta com detalhes as superficies de controle da aeronave utilizada neste trabalho.
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1
q= z-patm(z)-vz- 4)

Considerando a aeronave como um corpo rigido, ¢ necessario definir sistemas de
coordenadas para realizar a sua andlise cinematica. Dois sistemas de coordenadas sdo
utilizados: O sistema de referéncia inercial fixado em relacdo a terra, denominado Sistema de
Referencia Inercial Terrestre — SRI, e o sistema fixo ao corpo do avido, denominado Sistema
de Referéncia do Corpo — SRC (NELSON, 1998).

Ribeiro (2018) apresenta a convengdo adotada para o SRI onde: X; esta orientado para
o norte, Z; para o centro da terra e Y; completa o sistema destrogiro. Nesta logica o SRC adota
Xp orientado ao o nariz da aeronave, Z ao ventre da aeronave, e Y; para a asa direita. Os angulos
de Euler ¢, 0 e 1, sdo utilizados para a orientacdo do movimento do SRC em rela¢do ao SRI,
denominados angulos de rolagem, arfagem e guinada e p, q e r representam a taxa de variagao

angular destes. As defini¢cdes apresentadas neste paragrafo sao ilustradas na Figura 2.4.

Figura 2.4 - Sistemas de coordenadas de referéncia

b, p

XB - 1t YB
% o
) -
Y, r
Y \/

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Ribeiro (2018) e Forssell & Nilsson (2005).

Conforme Nelson (1998), seis graus de liberdade estdo envolvidos na analise do
movimento de uma aeronave. Trés estdo relacionados a translacdo, correspondentes as
componentes de velocidade u, ve w e forcas Fy, Fre F; (denominadas for¢cas normal,
tangencial e lateral respectivamente) ao longo dos eixos do SRC. Outros trés graus sao
referentes a0 movimento de rotacdo, correspondentes aos momentos My, M;e My
(denominados momentos de arfagem, rolagem e guinada) em cada um dos eixos do SRC. A
Figura 2.5 ilustra a disposi¢ao das forgas e momentos ao longo dos eixos no sistema de

referéncia do corpo da aeronave.
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Figura 2.5 - Distribui¢ao das componentes de velocidade, for¢as e momentos no SRC
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Forssell & Nilsson (2005) e Nelson (1998).

Assim como ilustrado na Figura 2.6, tomando a velocidade da aeronave V em relacdo
ao SRI ¢ possivel determinar mais um sistema de coordenadas, denominado Sistema de
Referencia Aerodindmico — SRA, onde X, estd alinhado ao vetor velocidade, Z, orientado no
plano de simetria e perpendicular a X,, e Y, ¢ simultaneamente ortogonal a esses e orientado
para a asa direita. Com o SRA ¢ possivel definir dois angulos em relagdo ao SRC, ae £,
denominados angulos de ataque e derrapagem, e mais trés angulos em relacao ao SRI, o, y e ,

denominados angulos de rumo, trajetdria e de rolamento aerodinamico (RIBEIRO, 2018b).

Figura 2.6 - Angulos de Euler: a) plano frontal, b) plano longitudinal, ¢) plano superior
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Ribeiro (2018) e Forssell & Nilsson (2005).
Doze equagdes diferenciais nao lineares sdo utilizadas para descrever o movimento
completo da aeronave, sendo estas derivadas de uma dedugdo matematica extensa que €
apresentada em sua totalidade em Morris, Bossert & Hallgren (2003). E suficiente para esta
dissertagdo uma visdo geral da aeronave como um sistema mecanico, sendo aqui apresentado

seus estados e controles. Os estados compreendem as derivadas temporais das grandezas ja
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apresentadas, se relacionando respectivamente: V, ¢ ¢ 8 com a dindmica de translagio, p, ¢ e
7 com a dindmica de rotagdo, ¥, ¥ ¢ Z com a cinematica de translacdo e ¢, 6 ¢ 1) com a
cinematica de rotagdo. As varidveis de controle sdo representadas pela entrada do piloto 7, €
deflexdes das superficies de controle §.

No geral, as superficies de controle podem ser classificadas em dois grupos: controle
primario e controle secundario, onde as superficies primarias controlam as atitudes principais
da aeronave e as secunddrias sdo responsaveis por alteragdes nas configuragdes aerodinamicas
como: aumento de sustentagdo, estabilizagdo, compensagdo de movimentos, e frenagem
aerodinamica. Assim como apresentado na Figura 2.7, a configuragdo tradicional de acronave
dispde como superficies principais elevators, rudder e ailerons, para controlar os movimentos
de arfagem, guinada e rolagem, respectivamente. Configuragdes diferentes de aeronaves podem
utilizar outras superficies principais de controle, como ¢ o caso da configura¢do em delta-
canard, que utiliza elevons (combinacdo de elevators com ailerons) para os movimentos de
arfagem e rolagem, rudder para o movimento de guinada e canards como estabilizadores

longitudinais (MOIR & SEABRIDGE, 2008).

Figura 2.7 — a) Superficies de controle na aeronave Lockheed Martin F-16, b) Superficies de
controle da aeronave SAAB JAS 39 Gripen.
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a) b)
Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Sadraey (2012) e Moir & Seabridge (2008).

Apesar de cada superficie primaria representar uma variavel de controle, para fins de
simplificagdo pode-se descrever apenas uma unica variavel para superficies do mesmo tipo.
Assim, considerando uma aeronave delta-canard, as varidveis de controle sdo, respectivamente,
as deflexdes no manete do piloto (1,,) € nos elevons (8e), canards (6c) e rudder (6r). Desta

forma, o conjunto dos doze estados e quatro controles formam um sistema descrito por
X=fXU) (5)

onde f ¢ funcdo ndo linear representada pelos estados X = [V, a,f,p0,9,7,x,Y,2,¢$,0,¢ ]T €

pelos controles U = [, 8e, 8¢, 6r]".
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Esta representacdo matematica da cinematica e dindmica da aeronave enquanto
sistema ¢ particularmente 1til para a andlise do desempenho em movimentos e manobras da
aeronave, bem como para o projeto de sistema de controle, estabilizadores e outros recursos
que impactam na performance do voo. Adicionalmente, a depender da avaliagao do movimento

a ser estudado, alguns estados e controles podem ser suprimidos com fins de simplificacao.
2.2 SISTEMAS DE CONTROLE DE VOO PARA AERONAVES

Uma aeronave ¢ um sistema complexo composto por milhares de componentes e
subsistemas responsaveis por executar as fungdes que viabilizam sua operagdo. A fungao dos
sistemas de atua¢do de uma aeronave pode ser entendida como o ato de converter e transmitir
as inimeras fontes de energia disponiveis a exemplo: a energia hidraulica convertida em
mecanica nos atuadores das superficies de controle (MARE, 2016).

A Figura 2.8 ilustra a complexidade da rede de energias criada pela conexdo entre as
numerosas fontes de poténcia na aeronave de transporte civil Airbus A320. Neste diagrama as
energias, representadas pelas setas, fluem a partir dos sistemas geradores localizados no anel
interno, para os sistemas distribuidores no anel intermedidrio, seguindo para os sistemas de
atuacgdo situados no terceiro anel; por fim, a energia contida no ar circundante a aeronave ¢
representada no quarto anel (MARE, 2016). Restringindo-se ao projeto de sistema de controle
de voo, a funcdo de atuacdo pode ser entendida como conversdo de um sinal de comando em
trabalho, mais especificamente por meio do acionamento dos atuadores das superficies de

controle, com o objetivo de controlar a atitude da aeronave em voo.

Figura 2.8 — Fluxo de energia na aeronave Airbus A320
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Fonte: Traduzido pelo autor e disponivel em Maré (2016).
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Conforme apresentado por Moir & Seabridge (2008), os sistemas de controle de voo
(“Flight Control Systems — FCS”) avangaram consideravelmente ao longo dos anos, passando
pelo pioneiro acionamento mecanico via cabos que alterava a curvatura das asas nos primeiros
biplanos, uso seu conjunto com superficies de controle articuladas com insercdo de polias,
correntes e contrapesos que reduziram os esforcos realizados pelo piloto e a introdugdo dos
primeiros sistemas hidraulicos em meados de 1940. E notdria a evolugdo dos FCS concomitante
aos sistemas propulsivos, pois estes elevaram as velocidades de voo a regides transonicas e
supersonicas, provocando instabilidades e por consequéncia impossibilitando controlar por
comandos manuais os movimentos da aeronave.

Em meados da década de 1980, com os avangos tecnologicos na area da eletronica e
computagdo, foram desenvolvidas concepgdes de sistemas que desvencilhavam totalmente o
elo mecanico entre o piloto e o comando dos atuadores das superficies de controle, levando a
concepgao dos conceitos “‘fly-by-wire - FBW” e “power-by-wire - PBW”’(WANG; TOMOVIC
& LIU, 2016). Assim como ilustrado na Figura 2.9, o conceito FBW se refere a comunicagao
via sistema eletroeletronicos entre o comando manual do piloto e sistemas de controle de voo,
que sdo alimentados por unidades centrais de poténcia. J& o termo PBW esta ligado a
substituicdo de sistemas centrais de geracdo e distribuicdo de energia por sistemas
descentralizados, acionados localmente via atuadores elétricos (BOJOI; NEACSU &
TENCONI, 2012).

Figura 2.9 — Comparativo entre arquitetura de sistemas de aeronave: a) Boieng B787 em
arquitetura ‘‘fly-by-wire” b) Lockheed Martin F35 em arquitetura “power-by-wire”.
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Fonte: Traduzido e modificado pelo autor e disponivel em Chambers (2008).
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Multiplas alternativas de atuadores para composi¢ao dos FCS foram concebidas dentro
dos conceitos FBW e PBW. Devido aos altos niveis de desempenho e seguranca requeridos na
aplicagdo aeroespacial, as exigéncias de projeto podem ser atendidas por multiplos principios
tecnologicos. Além de diversas, as solugdes nao sao definitivas, sendo assim constantemente
aprimoradas ou até mesmo substituidas. A Figura 2.10 apresenta representacdes simplificadas

dos atuadores mais comuns utilizados dentro desses conceitos.

Figura 2.10 — Atuadores para sistemas de controle de voo: a) Atuador Servo-Hidraulico —
SHA, b) e c) Atuadores Eletro-Hidrostaticos — EHA, d) Atuador Eletromecanico — EMA.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Mar¢ (2017).

A Figura 2.10 a) apresenta o acionamento via servovalvula, constituindo um SHA.
Esse atuador estd dentro do conceito FBW, podendo ser alimentado por uma linha hidraulica
central ou unidades hidraulicas locais responsaveis por varios outros atuadores (MARE, 2016).
Em geral, apresentam boa resposta dindmica e precisao, mas baixa eficiéncia energética devido
a vazamentos internos e controle restritivo (ALLE et al. 2016; DE NEGRI, et al. 2014).

Dentro do conceito PBW, na Figura 2.10 b) e Figura 2.10 c) sdo ilustradas variacdes
de atuadores eletro-hidrostaticos que se diferenciam apenas na forma de controle. O primeiro
utiliza uma bomba de deslocamento varidvel controlada por um motor elétrico, ja o segundo
dispde de uma bomba de deslocamento fixo e motor elétrico com frequéncia rotacional variavel.
Este tipo de atuador apresenta eficiéncia melhor que o SHA e dispensa a alimentacdo hidraulica
central, contribuindo com a redugio de peso (MARE, 2017; WANG, 2012).

Por sua vez, na Figura 2.10 d) é representado o atuador eletromecanico, o qual ¢
composto por elementos de transmissdo mecanica como engrenagens e fusos. No geral, sdo
compactos ¢ apresentam alta eficiéncia energética e também sdo classificados dentro do

conceito PBW (ALLE et al., 2016; CAO et al., 2012).
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Atualmente, resultados de estudos com a arquitetura de sistemas aeronauticos MEA,
tem demonstrado determinadas vantagens na substitui¢do das tecnologias tradicionais pelos
sistemas elétricos. Sobretudo as vantagens desta tecnologia estdo ligadas a alta eficiéncia
energética, intrinseca a transmissao elétrica e as caracteristicas do conceito PBW.

Todavia, algumas limitagdes dos atuadores utilizados nesse conceito ainda necessitam
de aprimoramento: Roboam (2011) e Wang (2012) apontam a baixa confiabilidade dos
equipamentos elétricos em relagdo aos hidraulicos; Naayagi (2013) e Wang, Tomovic & Liu,
(2016) relatam a menor durabilidade e presenca de falhas de bloqueio em atuadores EMA o que
restringe sua aplicacdo nos controles primarios da aeronave; adicionalmente, Alle et al. (2016)
e Qiao G. et al. (2017) discorrem sobre como a eficiéncia energética do EHA ¢ altamente
dependente de suas condigdes operacionais.

Neste contexto, os atuadores hidraulicos ainda exercem um papel central na aviagao
moderna, tanto no campo civil como no militar. Os autores Wang, Tomovic & Liu (2016)
atribuem a este fato o retrospecto histdrico e as vantagens técnicas do uso da energia hidraulica
em sistemas de aeronaves, tais como:

e Alta eficiéncia na amplificacdo de poténcia, pois requer pequenos esfor¢os de
controle;

e Alta precisdo e resposta dindmica nos controles de posi¢do e forca com
possibilidade de ajuste quase infinita de limites, dire¢do e tipo de movimento;

e Capacidade de lidar com varias cargas simultaneamente de forma independente
em paralelo ou em série;

e Operagdo suave, sem vibragdes e baixa interferéncia de varia¢ao de carga;

¢ O fluido hidraulico auxilia na liberac¢do do calor gerado pelas perdas internas e
ainda serve como lubrificante aumentando a vida util dos componentes.

Portanto, em se tratando das fungdes criticas na operacdo de aeronaves e somado a
falta de maturidade tecnologica na aplicagao de atuadores elétricos, ainda ¢ dominante o uso da
hidraulica na composi¢do dos sistemas principais de controle de voo (MARE, 2017). Por sua
vez, o emprego de atuadores elétricos no controle de fun¢des secundarias ou como sistema de
redundancia aos atuadores hidraulicos, como nas aeronaves Airbus A320 e Boeing 737, sdo os

exemplos atuais do uso desta tecnologia (WANG, 2012).
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2.2.1 Requisitos de Confiabilidade e Redundincia em Sistemas de Controle de Voo

A disponibilidade dos sistemas de controle de voo ¢ essencial para operagdao de
qualquer aeronave, principalmente no que tange a funcao de controle das superficies primarias.
A falha em qualquer controle primario ¢ considerada catastroéfica, comprometendo a seguranga
do voo. Portanto, os sistemas de atuacao devem ser projetados conforme uma 6tica de prova ou
tolerancia a falhas, sendo capazes de operar em, ou muito perto de, seu pleno desempenho na
ocorréncia de falhas simples ou multiplas (WANG; TOMOVIC; LIU, 2016).

Para garantir a alta disponibilidade dos sistemas e da propria aeronave, varias normas
de agéncias regulatorias internacionais da aviagdo dispdem sobre requisitos minimos de
confiabilidade a serem seguidos na fase de projeto. A FAA 120-17B (2018) define a
confiabilidade como: “a probabilidade de um item desempenhar fungdes esperadas durante um
intervalo de tempo especificado sob condi¢des definidas”. Devido ao carater probabilistico, a
confiabilidade pode ser avaliada por multiplos modelos matematicos para descrever seu
comportamento em um sistema ou fun¢do. No que diz respeito a falhas aleatorias ¢ comum que
se expresse a confiabilidade R (t) por uma distribuicdo exponencial definida por

R(t) =e™™ (6)
onde A ¢ a taxa de falhas, definida em falhas por unidade de tempo, e ¢ ¢ o tempo de servico.
Matematicamente uma alta confiabilidade ¢ alcancada quando o termo At ¢ muito pequeno e
R(t) se aproxima de 1 (WANG, 2012).

Conforme Maré (2016), o desafio de atender os requisitos de confiabilidade em FCS
estd em quantificar a aceitabilidade dos riscos. Segundo o autor, os FCS devem possuir
propriedades minimas de seguranga, a depender do seu nivel hierdrquico de criticidade, a fim
de manter os riscos sob controle. Portanto, ao se projetar sistemas e componentes de aecronaves,
deve-se avaliar a criticidade dos riscos de suas falhas, definida como a relagdo entre a gravidade
dos danos potenciais e a sua probabilidade de ocorréncia (taxa de falhas, dada em falhas por
hora de voo). Nesse sentido, a depender do tipo e aplicacdo da aeronave, diretrizes regulatorias
internacionais auxiliam na defini¢ao dos limites aceitaveis de riscos.

Na aviacdo civil a taxa de falha minima tolerada para um evento classificado como
catastrofico é de 107 falha por horas de voo. Para as demais classes de gravidade tal valor é
aumentado progressivamente em 100 vezes. A Tabela 2.1 apresenta um resumo das classes de
gravidade e taxas de falhas permissiveis na aviagdo civil conforme diretrizes das agéncias

reguladoras FAA e JAR.
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Tabela 2.1 — Classes de gravidade e taxas de falhas permissiveis para aviagao civil

Classificacdo de Gravidade

Probabilidade Qualitativa

Probabilidade
Quantitativa
(/ hora de voo)

Catastrofica
Risco de Morte, perda total dos
sistemas ou da aeronave.

Perigosa
Risco de morte e/ou ferimentos,
significante reducdo da seguranca

Maior
Risco de ferimento de passageiros,
reducdo da seguranca

Menor
Reducao na performance,
procedimentos de emergéncia

Nao afeta a seguranga

Improvavel
Muito improvavel, sua ocorréncia
ndo pode ser experimentada

Remota
Improvavel mas possivel de ocorrer
durante a vida do sistema

Ocasional
Provavelmente ocorrerd em algum
momento da vida do sistema

Provavel
Vai ocorrer varias vezes durante a
vida do sistema

Frequente
Ocorre frequentemente

<10”

107-107

107 - 107

10°-107

10°-107

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em FAA(2013), Maré (2016) e Wang (2012).
A norma USAF MIL-F-9490D (1975) formaliza os conceitos de imunidade a falha,

segurancga de voo e confiabilidade da missdo como requisitos dos F'CS para aplicagdes militares.

Ambos conceitos estdo intimamente ligados, enquanto o primeiro € especificado em termos

absolutos, os demais sao definidos quantitativamente em termos probabilisticos. A abordagem

matematica para seguranca de voo e confiabilidade sdo similares, ambas correlacionam a

confiabilidade (Ry,) e segurang¢a de voo (Rg) requeridos na missdo com seu respectivo fator de

alocagdo (Apm(rcs)y Ou As(rcs)), especificados pelo contratante e utilizados para distribuir a

relevancia da confiabilidade entre os subsistemas e componentes que compde o FCS. As

maximas probabilidades de falha na missdo (Qursc)) € de perda da aeronave (Qg(pscy) por voo

sdo expressas, respectivamente, por:

Qumrscy < (1 — Ry)Ay(res)

Qsrscy < (1 — Rs)As(res).-

(7

(8)
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No que tange a taxa maxima de confiabilidade requerida na missao, quando o requisito
Ry, € especificado pelo contratante o sistema deve respeitar a relagao descrita pela Equagao (7),
caso contrario a norma estabelece o requisito minimo Qupscy < 1073. A mesma légica é
utilizada para a seguranca de voo, utilizando a Equacao (8) quando o requisito ¢ especificado,

caso contrario a norma recomenda a utilizacao dos valores apresentados na Tabela 2.2.

Tabela 2.2 — Requisito quantitativo de seguranca de voo para F'CS.

Max. Probabilidade de
Classe da Aeronave Perda da Aeronave
(Conforme MIL-F-8785C) (Falhas FCS / voo)
Classe 111
Aeronaves grandes e pesados de baixa a média Qs(rscy) <5 X 1077
manobrabilidade
Asas Rotativas Qs(rscy < 25 x 1077
Classes LI eIV
I— Avioes Leves -7
< X
II — Avides médios com baixa a média manobrabilidade Qs (FsC) = 100 > 10
IV — Avioes de alta manobrabilidade

Fonte: Traduzido pelo autor e disponivel em USAF MIL-F-9490D (1975).

Segundo a norma MIL-F-9490D (1975), a tolerancia a falha ¢ alcancada quando falhas
improvaveis nao resultem nos seguintes efeitos antes da rea¢do do o piloto ou dispositivo de
seguranga: instabilidades aeroeslasticas, instabilidade ou cargas estruturais fora dos limites da
aeronave, incapacidade de aterrisagem com seguranga, operacao assimétrica nao prevista ou
degradacao do F'CS abaixo do estado operacional 3.

Os estados operacionais para FCS sdo estabelecidos na norma MIL-F-9490D (1975) e
correlacionam sua degradagao operacional a controlabilidade da aeronave que, por sua vez, sao
classificados em niveis de qualidade de voo (Flying Qualities) conforme a norma MIL-F-8785C
(1980). A Tabela 2.3 apresenta um cruzamento de informagdes de ambas as normas, para
auxiliar na classificacdo da gravidade de falhas no campo militar. Os envelopes de voo
operacional (EO) e de servico (ES) referem-se ao envelope geral da aeronave e ao envelope
estabelecido para determinada missdo e os niveis de qualidade de voo (N1, N2 e N3) estdao
relacionados a capacidade da aeronave em completar as missdes operacionais para as quais 0

avido foi projetado’.

3No ANEXO I — Transcri¢do das defini¢des dos termos técnicos das normas normas USAF MIL-F-
8785C (1980) e MIL-F-9490D (1975) sdo apresentadas as defini¢des dos principais termos das normas MIL-F-
9490D (1975) MIL-F-8785C (1980) utilizadas nesta dissertagao.
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Tabela 2.3 — Estados operacionais dos F'CS e Niveis de qualidade de voo.

Niveis de qualidade de voo

Lo MIL-F-8785C
Estados operacionais dos FCS N1: Claramente N3: Min.

MIL-F-9490D N2:Adequada para -
condi¢do segura

adequadas para . L
o terminar a missdo
missdo de voo

EO1: Desempenho, seguranca e confiabilidade
normal.

EO2: Degradagdo e/ou falha ndo critica do FCS;
Aumento moderado do trabalho da tripulagdo; EO ES
Compromete a eficacia da missdo;

EO3: Baixo desempenho do FCS; Término seguro de

manobras e pouso; Trabalho excessivo do piloto; EO/ES
Eficéacia inadequada da missdo

EO4: Voo seguro continuo ndo é possivel; Controle
minimo para reiniciar motor e descidas controladas.

EOS: Limita-se as manobras necessarias para atingir
condigdo segura de evacuagdo da tripulagdo

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em MIL-F-9490D (1975) e MIL-F-8785C (1980).

Apesar de poder ser observada uma certa convergéncia na ideia de quantificacio e
classificacdo dos riscos de falhas potenciais, percebe-se que na aviacao civil os requisitos sao
mais restritivos do que na aviagao militar, visto que ¢ considerada em média uma taxa de falha
100 vezes menor para falhas do tipo catastroficas. Esse fato pode ser atribuido a ideia de que
na aviacao civil a gravidade do risco envolve, além da tripulagdo, os numerosos passageiros
transportados.

Em geral, sistemas FBW ndo apresentam niveis tdo altos de confiabilidade,
principalmente por apresentarem uma estrutura centralizada e elementos associados em série.
Nesse sentido, uma falha em elemento intermediario pode levar a indisponibilidade de toda
cadeia na sua sequéncia. Assim, os altos niveis de confiabilidade para FCS nessa configuragao
s0 sdo atingidos com o uso de sistemas redundantes (WANG, 2012).

Segundo a norma MIL-F-9490D (1975), a redundéancia ¢ uma abordagem de projeto
onde duas ou mais falhas independentes, em vez de uma unica falha, sdo necessérias para
produzir uma condi¢do indesejavel. No geral a redundancia pode assumir as seguintes formas:

a) Existéncia de dois ou mais componentes, subsistemas ou canais, cada qual
capaz de executar plenamente ou parcialmente a fungdo requerida;

b) Dispositivos de monitoramento para detectar falhas, realizar alertas,
desconexao ou comutagao automatica;

¢) Combinagao dos dois recursos acima.
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Conforme Wang (2012), altos niveis de confiabilidade utilizando a técnica de
redundancia sdo atingidos pois, ao se considerar n sistemas de atuacdo em operagao conjunta,
redundantes, de confiabilidade (R;) e conectados em paralelo, a confiabilidade total do sistema
¢ descrita por:

R=1-][iz,(1 = R). €))

A exemplo, considerando um sistema redundante composto por subsistemas iguais de
confiabilidade constante igual a 0,8. Um sistema com redundancia paralela dupla e paralela
tripla alcanga, respectivamente, 0,96 ¢ 0,992 de confiabilidade. Isto justifica a previsao de
redundancias em FCS e na aviagdo como um todo*.

Para o controle de superficies primarias na aviagdo militar, a configuragdo de sistema
principal e tradicionalmente adotada ¢ o uso de SHA dentro da configuracdo FBW (MOIR &
SEABRIDGE, 2008). Esse sistema de atuagdo conta com servovalvulas em paralelo e que
operam em conjunto um cilindro multicAmaras na configuragdo tandem. Usualmente esse
sistema apresenta redundancia dupla ativa, isto €, os dois atuadores operam em conjunto sendo
cada um encarregado por 50% do nivel de for¢as requerido. Essa configuracdo serd utilizada

neste trabalho e seu circuito simplificado hidraulico ¢ apresentado na Figura 2.11.

Figura 2.11 — Circuito hidraulico simplificado de um SHA duplex em tandem.
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I:BW—"(®~—'Controlador _l"’l_k_ :|::: >< IF’I_X_ :|::: ><
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Belan ef al. (2015).

4 No ANEXO II - sdo apresentadas as configuragdes mais usuais de redundancia de atuadores para
FCS segundo Wang (2012).
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Na pratica, os componentes apresentados sdo acoplados como um unico equipamento
mecatronico conforme apresentado na Figura 2.12. De uma perspectiva simples, para controlar
a deflexdo da superficie de controle, uma malha de controle ¢ fechada com a posi¢ao linear do
cilindro, tendo as servovalvulas um papel decisivo no comportamento dinamico do atuador. As
valvulas de by-pass sdo utilizadas em casos de falha ou para um atuador operar no modo

passivo, embora neste trabalho sdo sejam consideradas.

Figura 2.12 — SHA duplex das superficies primarias da aeronave Lockheed Martin F16.

Fonte: (LYLE, 1983).

2.2.2 Requisitos de Projeto e Desempenho para Sistemas de Controle de Voo

Segundo Sadraey (2012) e Morris, Bossert & Hallgren (2003) a norma militar norte
americana MIL-F-8785C (1980) tem-se mostrado como documento mais utilizado para obter
os critérios de desempenho quantitativos para aeronaves pilotadas, apresentando um vasto e
detalhado conjunto de requisitos que devem ser seguidos a fim de garantir niveis adequados de
desempenho da missdo e seguranga de voo, independentemente da implementacdo ou
mecanizagdo do sistema de controle de voo. A Figura 2.13 ¢ apresentada por Morris, Bossert
& Hallgren (2003) para exemplificar um processo de decisao simplificado, com base no uso da
norma a fim de determinar requisitos de desempenho de aeronaves.

Figura 2.13 — Processo de decisdao simplificado utilizando a norma MIL-F-8785C (1980).

Em qual envelope de voo
a acronave esta
operando?
(Operacional, Servi¢o ou

Qual ¢é o estado
operacional da aeronave?
(Normal, em falha ou

L, falha especial)
Permissivel) Qual o nivel de
qualidade de voo ¢é
> requerido? <
(Nivel 1, Nivel 2 ou
Nivel 3)
Qual ¢ a categoria de fase Qual ¢ a classe da
de voo da aeronave? aeronave?
(Categoria A, Categoria (Classe I, Classe 11,
B ou Categoria C) Classe III, ou Classe IV)

A 4
|—> REQUISITO 4—,

Fonte: Traduzido pelo autor baseado em Morris, Bossert & Hallgren (2003).
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Dois pré-requisitos principais para um voo seguro sdo a estabilidade e a
controlabilidade. Um comportamento estavel implica em uma tendéncia da aeronave de retomar
sua atitude original, ou seja, a aeronave ¢ propensa a resistir a mudangas de estado, exigindo
por sua vez, grandes esfor¢os de controle para alterar sua atitude de voo (SADRAEY, 2012).

A dindmica de uma aeronave estd intimamente ligada a esses conceitos. A exemplo,
em aeronaves civis a estabilidade ¢ claramente preferida, tornando o voo menos susceptivel a
perturbagdes e, por consequéncia, mais seguro. Por outro lado, a instabilidade ¢ desejada nos
cacas militares pois favorece a amplificagdo da dinamica dos estados da aeronave,
proporcionando altos niveis de manobrabilidade (WARD, 2017).

As relacdes entre ambas propriedades apresentadas exemplificam o conceito de
“Flying Qualities”, que sdo definidos como o conjunto de caracteristicas, de um dado tipo de
aeronave, que estabelecem a facilidade e precisao com as quais o piloto podera cumprir a missao
determinada. Em outras palavras, s3o critérios técnicos qualitativos e quantitativos
determinados pela norma MIL-F-8785C (1980), usados para se avaliar a qualidade de voo de
aeronaves militares, tendo como premissa a analise desacoplada da estabilidade dos
movimentos longitudinal e latero-direcional da aeronave.

Adicionalmente, a dindmica e o acoplamento entre os estados da aeronave implicam
em uma certa carga de trabalho “workload” para que o piloto atinja um desempenho desejado
na missdo, sendo este medido pelo nivel de compensagdo exigido do piloto na aeronave,
chamado de “Handling Qualitities ”. Esse conceito também ¢ tratado pela norma MIL-F-8785C
(1980), e apesar de ser relativamente mais dificil de se estimar quantitativamente, devido ao
carater subjetivo atribuido a opinido do piloto, ¢ usualmente medido pela escala de Cooper-
Harper (MORRIS; BOSSERT; HALLGREN, 2003).

Dessa forma, as superficies de controle devem ser projetadas de modo que a aeronave
possua qualidade de voo aceitdvel quando dentro do seu envelope voo (SADRAEY, 2012). O
envelope de uma aeronave define os limites em termos de velocidade, altitude e fator de carga
dentro dos quais deve ser capaz de operar a fim de cumprir a missao desejada. Um envelope

operacional e estrutural tipico ¢ apresentado na Figura 2.14.
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Figura 2.14 — Envelopes de aeronaves: a) envelope operacional tipico de uma aeronave b)
envelope estrutural tipico de uma aeronave.
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Fonte: Traduzido pelo autor baseado em Sadraey (2012) e Morris, Bossert & Hallgren (2003).
O cerne da problematica do projeto de atuadores para superficies de controle se
estabelece uma vez que nao ¢ tratado objetivamente pela norma, nem pelos documentos de
referéncia indicados sobre como definir os requisitos de desempenho estaticos e dinamicos.
Durante a elaboragao deste trabalho observou-se que ¢ consenso entre as referéncias estudadas
que as estimativas desses pardmetros requerem privilégios de informacdo, pois significam
vantagens competitivas para as organizagdes do setor. Todavia, pode-se fazer uma analise
comparativa entre as propriedades dinamicas e estaticas dos atuadores € o seu impacto nos
critérios de “Flying & Handling Qualitities” para a aeronave em questdo, possibilitando a
definicao de limites minimos aceitaveis de seu desempenho.
Nesse sentido os autores Wang; Tomovic & Liu (2016) apresentam os seguintes dados

basicos a serem considerados no projeto de atuadores hidraulicos para superficies de controle:

e Niveis de pressdo da linha de suprimento (p;) e da linha de retorno (p;);

e Momento externo maximo na superficie de controle (H,,) ( “Hinge Moment”);

e Maixima deflexdo da superficie de controle (8;,4x);

e Miaxima velocidade angular, na condicdo sem carga, da superficie de

controle (dd,,qx/dt);

e (Ganho de regime permanente do sistema de alavanca (atuador/superficie) (Ky);

e Momento de inercia da superficie de controle (J);

e Frequéncias de supressdo dos modais de vibracdo da superficie (“‘flutter”)

requeridas para o atuador (wy,);

e (Coeficiente de amortecimento do sistema de atuagao ().
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Uma particularidade ressaltada por Krus et al. (2012) e Maré (2016) é que, em
circunstancias normais, na maior parte do tempo de voo de uma aeronave seus atuadores
operam abaixo da capacidade maxima de trabalho projetada. Como exemplo, Maré (2016)
apresenta as faixas operacionais do aileron de um Airbus A320 que utiliza de -80 a 20% da
capacidade de for¢a disponivel e apenas 15% da sua velocidade méxima. Adicionalmente, na
Tabela 2.4 sdo apresentados os dados do comparativo de Belan et al. (2015) entre os niveis de

forgas requeridos para a operagdo de uma aeronave de combate militar e uma de transporte civil.

Tabela 2.4 — Niveis de forgas tipicos em comparagao a forca maxima disponivel.

Decolagem ou Turbuléncia ou
Aeronave Movimento Cruzeiro
Aterrisagem Combate
Arfagem 20% / 40% 10% /20% 60% - 100% p/ ambas
Militar/Civil Rolagem 20% / 40% 10% /20% 60% - 100% p/ ambas
Guinada 5%/ 10% 5%/ 10% 60% - 100% p/ ambas

Fonte: Belan ef al. (2015).

Segundo Erofeev et al. (2018), sdo impostos requisitos estritos de performance aos
atuadores de superficies primdrias de voo, como a capacidade de operar sob uma amplitude de
sinais tdo baixa quanto 1% do seu curso. De forma geral, o atuador deve ser capaz de atingir o
angulo da superficie de controle exigido pelo F'CS de forma rapida, precisa e estavel, e ainda
deve ser capaz a resistir a perturbacdes de forgas aerodindmicas, devendo o permanecer dentro
de um intervalo de erro pré-definido (WANG, 2012).

Dessa forma, a correta determinacdo das propriedades estaticas e dinamicas dos
atuadores de controle de voo ¢ uma etapa obrigatoria no desenvolvido de F'CS pois permitem a
compreensdo das suas caracteristicas de desempenho e o seu impacto nas “Flying & Handling
Qualitities ” na aeronave em questdao. O principal documento que formaliza as diretrizes de
obtencdo desses dados para atuadores servo-hidraulicos ¢ a norma SAE ARP 1218 (1974)De
maneira a resumir os principais requisitos de desempenho identificados na literatura,
comumente usados pelos fabricantes de aeronaves, na Tabela 2.6 sdo apresentados alguns

valores tipicos para cada qual.
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Tabela 2.5 — Requisitos de desempenho para superficies de controles.

General
Airbus |Boieng |Lockheed NASA D - | NASA Aermacchi|Prototipo
Acronave A320 | 767 | C-141 | I8 YRERESHyper e USAF
SRA F-16 | X43A
‘ Aileron|Aileron| Aileron |Flaperon| Rudder [Rudder| Aileron |Genérica
Aplicagao
SHA | SHA | SHA EHA SHA | EMA | SHA EMA
mm 44 85/-52 114 66 65
Curso
+25 - +30 +30
) mm/s 90 118 195 88,9 ~ 180
Velocidade
°/s 55 120 80
Forca kN 48 85 59 11,12 65
Méxima  kNm 8,6 6,5 4,2
Frequéncia N N
de Corte Hz ~1 ~3 4 7 3,8 7,5 4 8
o kN/mm 105 50 70 80
Rigidez - -
kNm/rad 290 300

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Mar¢ (2016), Tagge, Irish & Bailey (1985),
Waterman (1984), Thompson (1988), Navarro (1997), Raymond & Robinson (1981), Lin et
al. (2008), D1 Rito, Denetil & Galatolo (2008),Di Rito & Galatolo (2012), Wood & Lewis
(1978).

2.3  ATUADOR HIDRAULICO DIGITAL — DHA

2.3.1 Hidraulica Digital

Linjama (2011) define um sistema hidraulico digital aquele que possui componentes
discretos capazes de controlar ativamente a saida. o principio da hidraulica digital estd em
discretizar as saidas dos elementos tradicionais em diferentes niveis, minimizando a dissipagao
de energia ocasionadas por vazamentos internos e controle restritivo (LINJAMA, 2011).

Conforme ilustra a Figura 2.15, a hidraulica digital pode ser implementada em todas
as unidades de um sistema hidraulico, sendo suas solu¢des baseadas em duas estratégias de
operagdo: elementos associados em paralelo ou chaveamento rapido (LINJAMA, 2011). Nos
sistemas de chaveamento rapido sdo utilizadas uma ou mais valvulas controladas por meio da
técnica de modulagdo por largura de pulso (Pulse-Width-Modulation - PWM), sendo a vazao de
controle dependente da largura e da frequéncia de pulsos de chaveamento. Ja os sistemas em
paralelo, a vazao de controle ¢ resultante da contribui¢do das valvulas selecionadas, sendo a

quantidade e o tamanho das valvulas os fatores determinantes do comportamento do sistema.
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Figura 2.15 — Solugdes tipicas em hidraulica digital.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Linjama (2011), Belan (2018), Nostrani (2021).

Em ambos conceitos adotados, as valvulas on/off sao consideradas como componentes
chaves para o adequado funcionamento destes sistemas digitais. O tipo de valvula usualmente
adotadoa nestas aplicacdes ¢ de assento, acionadas por solendide e retorno por mola, podendo
ser normalmente fechada ou normalmente aberta. Este tipo valvula tem como caracteristica
serem de simples construgdo, apresentarem boa resisténcia a temperatura e a contaminantes e
vazamento interno nulo ou desprezivel, o que leva a terem baixas taxas de falha (da ordem de
10°) e consequentemente, altos niveis de confiabilidade (BELAN, 2018; LINJAMA, 2011;
MANTOVANI, 2019; PETTERSSON, 2018). A Figura 2.16 apresenta uma tipica valvula

on/off que pode ser utilizada para compor sistemas hidraulico digitais.

Figura 2.16 — Foto e representacdo em corte de uma valvula on/off tipica.
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Todavia, podem ser utilizados diversos componentes para compor oS sistemas
hidraulicos digitais, sendo preferencialmente adotado elementos de maior simplicidade
construtiva e com alta resposta dinamica. Assim, destaca-se o grande potencial da hidraulica
digital em fornecer solugdes robustas e tolerantes a falha, seja por meio da utilizacdo de
componentes menos propensos a falha, como valvulas on/off, ou a associacao de elementos em
paralelo, resultando em sistemas capazes de aliar altos niveis de performance com
confiabilidade. Alguns exemplos de pesquisas recentes que envolvem a hidraulica digital como
solugdo de acionamento sdo apresentados na Figura 2.17..

Figura 2.17 — Exemplos de hidraulica digital: a) atuador hidraulico controlador por conversor

step-up b) atuador hidraulico controlado por DHPMS c) controle secundério com atuador
multicamaras e DFCU.

- I 4

a) b) °)
Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Nostrani et al. (2017), Heikkila et al. (2010), Dell'
Amico et al. (2013).

A Figura 2.17 a) ilustra um dos sistemas propostos em De Negri et al. (2014), De Negri
et al. (2015) e Nostrani et al. (2017) que sdo controlados por hidraulica digital de chaveamento
rapido utilizando conversores step-up e step-down, e alcangaram niveis de eficiéncia energética
superiores a 70%. Na Figura 2.17 b) ¢ apresentado os sistemas propostos por Heikkild et al.
(2010) e Heikkila & Linjama (2013) para acionamento e recuperacao de energia de um brago
de retroescavadeira, que utiliza um sistema de gerenciamento e poténcia hidraulica digital
(Digital Hydraulic Power Management System — DHPMS) composto por bombas e motores
hidraulicos digitais, e resultaram em ganhos de eficiéncia energética da ordem de 80%. Por fim,
Figura 2.17 c) ¢ ilustrado um sistema proposto por Linjama et al. (2009) e explorado em Dell'
Amico et al. (2013) que apresentaram ganhos de eficiéncia de até 60% utilizando controle
secundario com atuador multicaimaras e unidades de controle de vazao digital (Digital Flow
Control Unit - DFCU) onde sao associadas valvulas on/off em paralelo com diferentes ganhos

de vazao responsaveis por conectar cada cAmara a uma das trés linhas de pressao do sistema.
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2.3.2 Hidraulica Digital para Acionamento de Superficies de Controle

O uso da hidraulica digital para compor os FCS esta no inicio de seu desenvolvimento.
Atualmente, uma das maiores iniciativas de pesquisa com este fim em todo o mundo ¢ a parceria
Brasil-Suécia entre LASHIP/UFSC, FLUMES/LIU e SAAB AB, cujos trabalhos tém alcancado
resultados promissores no uso de hidraulica digital para acionamento de superficies primdrias.
Até o presente momento, os trabalhos resultaram em duas solu¢des de atuadores digitais,
apresentados nas pesquisas de doutorado de Belan (2018) e Nostrani (2021). Ambas as solucdes
propostas sao baseadas no uso de controle secundario e atuadores multicdmaras, entretanto se
diferem substancialmente enquanto ao conjunto de valvulas utilizados, configura¢des da
unidade de poténcia, principio de operagdo e estratégia de controle.

A solucdo apresentada por Nostrani (2021) foi nomeada de Atuador Eletro-
Hidrostatico Digital (Digital Electro-Hidrostatic Actuator — DEHA) e € apresentada na Figura
2.18. Baseado nas estratégias de controle primdario e secundario, a solugdo utiliza uma unidade
de poténcia hidraulica digital descentralizada, com trés bombas de deslocamento fixo que
totalizam oito deslocamentos volumétricos diferentes, associado a um cilindro multicamaras
com quatro areas distintas que opera no modo normal ou regenerativo, totalizando seis areas
equivalentes e, consequentemente, 43 niveis discretos de velocidade. Os resultados de sua
pesquisa, baseado em modelagem matematica e analise experimental, demonstraram que o
DEHA consome 31 vezes menos energia do que o SHA e 1,7 vezes menos que o EHA, solugdes

tipicamente exploradas para acionamento de superficies de controle (NOSTRANI et al., 2020).

Figura 2.18 — Atuador Digital Eletro-Hidrostatico - DEHA.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Nostrani (2021).
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A solugdo explorada nesta dissertacdo ¢ o Atuador Hidraulico Digital (Digital
Hydraulic Actuator - DHA) desenvolvido em Belan (2018) e apresentado na Figura 2.19.
Similar as propostas apresentadas em Linjama et al. (2009) e Dell' Amico et al. (2013), essa
topologia também utiliza controle secundério em atuador multicamaras e multiplas linhas de
pressdo de suprimento as quais, nesse caso, sao conectadas as cAmaras por valvulas on/off ao
invés de DFCUs. O DHA utiliza uma unidade hidraulica central com 3 linhas de niveis distintos
de pressao, 4 areas distintas de um cilindro multicamaras e 12 valvulas on/off resultando em
81 forcas discretas que sdo utilizadas para o controle de posi¢do do atuador. Os resultados
apresentados por Belan (2018) demonstraram uma redu¢@o na dissipagao de energia entre 80%
a 93%, comparando o DHA ao SHA em avaliacdes a nivel de protdtipo e entradas tipicas de um
aileron do modelo de aeronave "F16systemManeuver" disponivel no software Hopsan®.

Estudos complementares alcancaram resultados significativos de eficiéncia energética.
Cruz (2018) apresentou uma reducao de dissipacao energética de até 30 vezes em relagdo a um
modelo de SHA com vazamentos internos reais de uma servovalvula. Em Ward (2017) o DHA
foi aplicado nos ailerons do modelo "F6systemManeuver” alcancando 30% de redugdo no
consumo de energia hidraulica. E em Dell’ Amico et al. (2018) o DHA foi aplicado nos elevons

internos do modelo ADMIRE?, reduzindo em 40% o consumo de energia hidraulica.

Figura 2.19 — Atuador Hidraulico Digital — DHA.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Belan (2018).

5 Mais detalhes do modelo “Aero-Data Model in Research Environment - ADMIRE”’, também utilizado

nesta dissertacdo, sdo apresentados na Sec¢do 3.1 deste documento.
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2.3.3 Avaliacio dos efeitos de falhas e confiabilidade no DHA

A capacidade de tolerancia a falha de sistemas hidraulicos tem sido muito pesquisada
nas ultimas décadas. Apesar da alta confiabilidade, nenhuma valvula comercial ¢ isenta de
falha, e no geral a sua falha compromete todo o sistema. Assim, uma maneira de se alcangar
tolerancia a falha em um circuito ¢ prevendo redundancia de elementos, ou até mesmo de todo
o sistema, como ¢ o caso do SHA apresentado na Figura 2.11.

O potencial da hidraulica digital em oferecer solugcdes tolerantes a falhas, sobretudo
pela associacdo de elementos em paralelo, motivaram alguns estudos com foco em deteccao e
reconfiguragdo do sistema de controle de atuadores controlados por em condi¢dao de falha.
Como exemplo, Siivonen, Linjama & Vilenius (2005) apresentam um sistema hidraulico digital
para controle de posi¢do de um brago mecanico, capaz de compensar certas falhas em valvulas.
[lustrado na Figura 2.20 a), o sistema utiliza DFCUs com 5 vélvulas e um cilindro de dupla
acdo, produzindo 32 valores de vazio para o controle de posigao.

O efeito da falha no desempenho do sistema esta diretamente ligado a vazao nominal
da valvula que falhou, impactando na vazdo maxima ou na precisdo da DFCU. O sistema ainda
pode operar, desde que reconfigure seu controlador removendo a véalvula que falhou da selegao.
A Figura 2.20 b), ilustra o impacto das falhas nos estados da DFCU P/A no sistema apresentado.

Figura 2.20 — Sistema hidraulico digital acionado por DFCU e cilindro dupla agdo: a)

Esquema hidréulico da solucao b) Impacto das falhas nas valvulas nos estados disponiveis da
DFCU.
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No que diz respeito ao diagndstico de falhas em sistemas hidraulicos digitais, etapa
crucial para viabilizar sua reconfiguracdo e redundancia, destacam-se os trabalhos Siivonen et
al. (2007a) e Siivonen et al. (2007b), onde foram propostas duas estratégias distintas de
diagnosticos baseadas nos sinais monitorados de pressao e no monitoramento da tensao nos
componentes eletronicos do sistema. Os trabalhos também se referem ao sistema da Figura 2.20
a) e seus resultados demonstram nao s6 a viabilidade e a multiplicidade de estratégias possiveis
para o diagnoéstico de falhas em valvulas on/off, como também os modos de falhas destes

componentes, que sao apresentados na Tabela 2.6.

Tabela 2.6 — Modos de falha em valvulas on/off.

Modo de falha Posig:ﬁo da valvula Posig‘:ﬁo da valvula Caso
sem sinal de controle com sinal de controle
Operagao normal Fechada Aberta -
Falha fechada Fechada Fechada I
Falha aberta Aberta Aberta II
Falha posicao intermediaria ? ? I
Nao abre totalmente Fechada ? v
Nao fecha totalmente ? Aberta A%

Fonte: Traduzido pelo autor e disponivel em Siivonen ef al. (2007a) e Siivonen et al. (2007b).

De forma similar aos trabalhos apresentados, Belan (2018) discorre brevemente que ¢
possivel alcangar a redundancia no DHA a partir da reconfiguragio do seu controlador. Todavia,
as principais contribuigdes nesta area foram apresentas por Pettersson (2018). Baseado em uma
abordagem probabilistica, foi desenvolvido uma anélise a partir da arvore de falhas do DHA
considerando as falhas em valvulas e nas linhas de pressdo. Foram apresentados cenarios
criticos onde o perfil de for¢a gerado pelo DHA em falha foi insuficiente para completar a
missdo de voo do modelo "F16systemManeuver"” onde este foi aplicado.

Além destes resultados, a referéncia também apresentou a fundamentacio tedrica®,
onde foi demonstrado matematicamente os impactos das principais falhas no perfil de forca
para atuadores que utilizam a mesma arquitetura do DHA. Em linhas gerais, as falhas causam a
reducdo no numero de forgas disponiveis do atuador e estdo diretamente relacionadas a forma
de acomodacdo da falha pelo sistema. Na andlise, foram considerados 3 tipos de falhas

fundamentais: falha de valvula fechada, de valvula aberta e em linha de pressao.

6 Os principais indicadores apresentados na fundamentagio tedrica em Pettersson (2018) que foram
utilizados nesta dissertacdo, sdo apresentados no Apéndice A.
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Segundo Pettersson (2018), uma distribui¢do de forgas, ou perfil de forca, aplicavel
pelo cilindro do DHA mostrado na Figura 2.19 b), € descrito como Fs 5. s.s,,, onde S4, Sg, S¢ €
Sp representam o estado da camara A, B, C e D, respectivamente. O estado de cada camara ¢
representado por 3 letras, as quais representam o estado normal (S, = N), falha de valvula
fechada (S, = C;) e falha de valvula aberta (S,, = 0;). Para denotar qual vélvula falhou, adota-
se o subscrito j, sendo igual a 1 para valvula da linha alta pressao (ps;1), 2 para a valvula da
linha de pressao intermediaria (py;), € 3 para a valvula da linha de baixa pressao (ps3). Desta

forma o conjunto de estados S disponiveis para uma determinada cdmara ¢ definido como:
S, = {N,Cy,C;, C3,0,0, 030}, sendoy = A,B,C ou D. (10)

Observa-se a ado¢do de um estado extra representado por @ que ocorre quando a
camara torna-se nao operacional devido as limitagdes da propria topologia do DHA. Isto ocorre
quando para uma mesma camara duas ou trés valvulas falham abertas interligando duas fontes
pressao, ou todas falham fechadas bloqueando a camara do cilindro.

Portanto, para uma determinada cAmara pode-se mapear (3°) estados de valvulas dos
quais 19 ainda permitem a sua operagao (estados das valvulas para S, ={N,(;,C;,(5,01,0,,05})

¢ 8 a tornam inoperante (estado das valvulas para S,= @) conforme apresentado na Tabela 2.7.

Tabela 2.7 — Estados disponiveis para uma determinada cdmara de um DHA.

Estado da cimara S,, Estados das valvulas’ Pressoes disponiveis [P
N NNN {psl; Ps2, ps3}
C1 CNN {ps2, Ps3}
G, NCN {ps1, ps3}
Cs NNC {ps1, s2}
0, ONN,OCN,ONC,NCC,0CC {psi}
0, NON,CON,NOC,CNC,COC {ps2}
03 NNO,CNO,NCO,CCN,CCO {ps3}
) OON,ONO,N0OO,00C,0C0,C00,000,CCC {}

Fonte: Traduzido pelo autor baseado em Pettersson (2018).

Quando uma valvula falha fechada (Figura 2.21a)), as demais valvulas da camara
podem operar normalmente. Para a acomodacao desta falha o controlador apenas precisa excluir
a valvula da selecao (representado pelo cadeado), caso contrario ela poderia ser requisitada a
abrir, resultando no confinamento da camara uma vez que nenhuma valvula estivesse sendo

requisitada a abrir. Nesta condigdo, restam para o sistema 54 niveis de forga.

7 A ordem das letras corresponde ao estado da valvula conectada a linha de suprimento 12 e 3.
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J& para falha do tipo vélvula aberta (Figura 2.21b)) deverao ser excluidas da sele¢do
as duas valvulas em condicdo normal, caso contrario poderiam ser abertas na mesma camara
duas valvulas provocando curto-circuito. Nesta condi¢do o sistema fica com 27 niveis de forga.

Uma falha na linha de suprimento de pressao consiste em nao haver suprimento de
energia hidraulica para o correto funcionamento do atuador. Desta forma, fica impossivel do
controlador calcular as forgas discretas tendo em vista essa divergéncia nos valores das pressoes
das linhas de suprimento. A acomodacao de falha neste caso fica condicionada ao fechamento
de todas as valvulas da linha de pressao que falhou, sendo equivalente ha como se todas estas
falhassem fechadas. Desta forma todas as valvulas desta linha sdo excluidas da selegdo,
restando 16 niveis de forgas para o sistema assim como apresentado na Figura 2.21 c¢).

Figura 2.21 — Exemplos de falhas simples e seus efeitos no perfil de forcas a) Falha de valvula

fechada, b) Falha de valvula aberta, c) Falha na linha de suprimento de pressao.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Pettersson (2018).

Estendendo a andlise para as falhas multiplas, o perfil de for¢a resultante seré igual a
intersecdo dos niveis de forgas disponiveis entre cada falha simples. Como exemplo, a Figura
2.22 presenta o perfil de forcas para o caso da falha O; NC,N, onde a véalvula da linha de alta
pressao da camara A, (1V,) falhou aberta, a valvula da linha de média pressio da
camara A, (1V;) falhou fechada, e as demais camaras Az e Ap ndo apresentam valvulas com
falha, ou seja, estdo com estado operacional normal N. Assim, o perfil de forcas resultantes

desta falha multipla € igual a intersecdo das forcas disponiveis para os casos O4NNN e NNC,N.
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Figura 2.22 — Exemplo de acomodacao de falha a) diagrama ilustrando a falha O; NC,N b)
representacao em conjunto da equivaléncia entre os casos de falha simples e multiplas c)
perfil de forga resultante para falha O; NC,N.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Pettersson (2018).

Segundo Pettersson (2018), se forem considerados todos os 3 estados para as 12
valvulas, e 2 estados operacionais (normal ou em falha) para as 3 linhas de pressdao, o numero
total de estados operacionais do DHA ¢ obtido pela combinagio 3! x 23 resultando em 4251528
combinagdes. Contudo, muitas dessas combinagdes ndo representam estados de falha, e ao
mesmo tempo resultam for¢cassem perfil de forgas iguais, pois levam a um mesmo estado S para
a camara. Portanto, as combinagdes de estados em falha das cAmaras sdo mais importantes, e
simplificam a andlise reduzindo o nimero de combinagdes que sdo definidas por

Raise = 1SI41 4 1. (an
Desta forma, tomando os 7 estados de falha do conjunto S, pelo nimero de elementos do
conjunto de camaras do DHA A, adicionado de 1 referente ao estado @, o numero de
combinagdes de estados de falhas que produzem perfis distintos de forcas ¢ igual a 2402.

Frente as numerosas possibilidades de falhas apresentadas, fica evidente que qualquer
tarefa de avaliagdo dos impactos de falhas na performance do DHA, assim como as analises
apresentadas nesta dissertacdo, deve ser orientada por hipoteses simplificadoras de forma que

as conclusdes possam ser expandidas seguindo uma légica que viabilize a tarefa de analise.

Portanto, este fato deve ser considerado ao se avaliar as analises realizadas nesta dissertagao.
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3 MODELAGEM MATEMATICA E EQUIPAMENTOS

Como estratégia de desenvolvimento dos trabalhos desta dissertagdo, adotou-se dois
niveis para analise do desempenho em condi¢des de falha do DHA proposto por Belan (2018).
No primeiro momento, foi utilizado o modelo matematico da Bancada de Sistemas Hidraulicos
Digitais do LASHIP/UFSC. Neste ponto, foram realizados a valida¢do do modelo e a avaliagao
dos impactos das falhas de forma experimental. Como resultado, foi possivel estabelecer
relagcdes causais sobre os efeitos das falhas no comportamento dindmico do DHA.

Na anélise de segundo nivel, foram definidos requisitos de projeto para os elevons, os
quais foram utilizados para o dimensionamento de um DHA e SHA, este ultimo usado como
referéncia por ser uma solu¢do convencional. Os modelos dos atuadores foram integrados ao
modelo da aeronave do ADMIRE. Assim, foi possivel realizar, as analises de performance da
aeronave equipada com as diferentes solucdes. Por fim, os resultados da analise de primeiro
nivel nortearam as implementagdes de cendrios criticos de falha para avaliagdo dos impactos
na performance da aeronave equipada com o DHA.

Este capitulo, portanto, apresenta os modelos matematicos que foram utilizados na
elaboracdo dos trabalhos desta dissertacdo. Os modelos dos atuadores DHA ¢ SHA foram
desenvolvidas por meio do software Hopsan®, e seus controladores foram construidos no
software Matlab®/Simulink®. O modelo matemdatico da aeronave ADMIRE também ¢
inteiramente disponivel no Matlab®/Simulink®, onde ainda foram realizadas as integragdes

com os modelos dos atuadores e seus respectivos sistemas de controle.
3.1 MODELO MATEMATICO DA AERONAVE — ADMIRE

O modelo matematico da acronave utilizado nos trabalhos desta dissertagcao € o “Aero-
Data Model In a Research Environment — ADMIRE™® desenvolvido pela a SAAB AB em
parceria com a “Swedish Defence Research Agency — FOI”, o qual ¢ utilizado desde 1997 em
diversas pesquisas. Em linhas gerais, 0 ADMIRE ¢ composto por modelo ndo-linear com 6 graus
de liberdade de uma aeronave delta-canard de posto € motor tnicos, o qual ¢ denominado de
“Generic Aircraft Model - GAM”, sistemas de controle de voo da aeronave (F'CS), modelos
matematicos do motor, atuadores e sensores, todos desenvolvidos em Matlab®/Simulink®. A

estrutura geral descrita do modelo ¢ apresentada no diagrama de blocos da Figura 3.1.

8 A descrigdo do modelo ADMIRE apresentada nesta dissertagio se refere a sua documentagdo original
disponibilizada pela referéncia Forssel & Nilsson (2005).
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Figura 3.1 — Estrutura geral do modelo matematico da aeronave ADMIRE.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Forssel & Nilsson (2005).

O modelo da aeronave GAM ° ¢ utilizado como planta no modelo ADMIRE. Seu
desenvolvimento foi realizado pela SAAB em 1996 e desde entdo vem sendo aprimorada e
utilizado como um modelo completo para fornecimento dos dados aerodinamicos da aeronave
nas configuragdes descritas anteriormente.

Os dados gerais sobre o tamanho e as propriedades de massa e inércia do modelo GAM
sdao apresentados na Tabela 3.1. Estes e outros dados complementares estdao disponiveis no
relatorio do modelo das referéncias Backstrom & Kullberg (1996) e se referem a uma condig¢ao
de aeronave com 60% do nivel de combustivel. A escolha deste modelo para compor as anélises
desta dissertacdo se deve a sua semelhanca com a aeronave SAAB JAS-39 em termos de
configuragdo e dimensdes. De forma a ilustrar esta semelhanca, os dados dimensionais de livre

acesso da aeronave SAAB JAS-39 versao E foram incluidos na Tabela 3.1.

® O modelo GAM contém apenas dados aerodindmicos da aeronave na configuragdo descrita
anteriormente, as descri¢des apresentadas nesta dissertagdo se refere a sua documentagao original disponibilizada
pela referéncia Backstrom & Kullberg (1996).
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Tabela 3.1 — Comparativo dimensional do modelo GAM e da aeronave SAAB JAS-39 E.

Parametro GAM JAS-39
Area da asa [m?] 45 30
Envergadura da asa [m] 10 8,6
Corda da asa [m] 5,2 N/D
Massa [kg] 9100 8200 (Vazio)
Empuxo méximo do motor [kN] 140 98
Velocidade maxima [Mach] 2.5 ~2
Teto operacional [km] 20 16
Fator de carga [g] +9/-4 +9/-4
Momento de inercia x - SRC [kgm?] 21000 N/D
Momento de inercia 'y - SRC [kgm?] 81000 N/D
Momento de inercia z - SRC [kgm?] 101000 N/D
Produto de inercia xz - SRC [kgm?] 2500 N/D

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Backstrom & Kullberg (1996), Forssel & Nilsson
(2005) e SAAB AB (2021).

Apesar dos dados apresentados em termos de velocidade maxima e teto operacional
para o GAM, o ADMIRE restringe este envelope operacional para altitudes at¢ 6 km e
velocidades até Mach 1,2 devido a regido de projeto e validagdo do FCS do modelo.

Inicialmente, 0 ADMIRE apresenta uma rotina de linearizacdo que utiliza altitude e a
velocidade inicial para definicdo das condigdes iniciais aeronave. As entradas principais do

modelo sdo: as deflexdes no manche de arfagem (ufﬁéﬂ’t) e rolagem (ufffplfw), deflexdo dos

pedais do leme (u}',f&’u)e manete de aceleracdo (uinZ;;ut)- Outras entradas também podem serem

utilizadas a depender da andlise a ser realizada, como: acionamento dos flaps do bordo de ataque
(uiLf;ut), tem de pouso (u,L/GO), vetorizacao horizontal (ufﬂu) e vertical (u}ﬁ%t) do empuxo.
Ainda, perturbagdes na dire¢do do vento podem ser adicionadas por meio do vetor (dpypwp)-
O vetor de estados (Y g4p) representa as saidas do modelo, sendo: doze componentes
do vetor de espaco de estados (V, a, B,p,q,7, 9, 0,Y, x;,y;, Z;), dez componentes de velocidade
e fator de carga (u, v, w, u;, v;, w;, n,, n,,m, ¥) e nove componentes referentes aos coeficientes
aerodinamicos, for¢as e momentos ao longo do SRC (Cp, Cy, C¢, Cy, Cp, Fe, F,, Myp)'°. E
previsto realimentacao de estados para os controladores do F'CS, todavia estes sofrem influéncia
dos modelos dos sensores que representam a dinamica de medi¢do e adicionam incertezas aos
seus valores, dando origem ao vetor (Y gy). A Figura 3.2 ilustra as principais superficies de

controle do GAM bem como alguns estados citados nesta se¢dao ao longo do SRC da aeronave.

10 Na Secdo 2.1 pode ser revisto uma breve descrigdo para os principais estados de uma aeronave.
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Fonte: Modificado pelo autor baseado e Astrand & Ohrn (2019) e Forssel & Nilsson (2005).
Os controladores que compoe o FCS do ADMIRE foram projetados considerando 30

pontos distintos dentro do envelope operacional do modelo, que sdo apresentados na Figura 3.3.

Em linhas gerais os controladores sdo compostos por duas malhas de controle, uma interna para

os atuadores e uma externa responsavel pela estabilidade e “Handling Qualities” da aeronave,

e sdo divididos em duas partes, uma responsavel pelo controle do movimento longitudinal e

outra para o movimento lateral da aeronave.

Figura 3.3 — Envelope do modelo ADMIRE e pontos de projeto dos controladores do FCS.
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O controlador longitudinal controla a razao de arfagem (q) para velocidades abaixo de
Mach 0,58. Acima de Mach 0,62 o controlador controla o fator de carga (n,) e, para velocidades
entre essa faixa, um controle misto é realizado. Esse controlador, no modo de controle da razio
de arfagem (q), também fornece controle da velocidade total (V), e um limitador do angulo de
ataque (a). J4, o controlador lateral ¢ responsavel pelo controle da rolagem e derrapagem (f3),
com base em uma de malha fachada com taxa de rolagem p. Esse controlador também amortece
movimentos latero-direcionais, por meio de um loop externo com o leme. Um seletor ¢
responsavel por distribuir os sinais de controle para as superficies da aeronave que sio
representados por (Ugcs), adicionados do sobrescrito referente a respectiva superficie.

Todos os atuadores das superficies de controle do ADMIRE sao modelados como um
sistema linear de primeira ordem H(s) de constante de tempo 7 igual a 0,05s. A estrutura do

modelo dos atuadores ¢ apresentada no diagrama de blocos da Figura 3.4.

Figura 3.4 — Diagrama de blocos das superficies de controle do ADMIRE.
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Fonte: Proprio autor baseado em Forssel & Nilsson (2005).

Os sinais (ugcs) sdo utilizados como referéncia para a posicao angular dos modelos
dos atuadores. Sao aplicados saturadores de posic¢ao e de velocidade angular para limitar o curso
e velocidade maxima, respectivamente. Adicionalmente, um atraso de transporte € previsto para
simular o efeito dos computadores dos sistemas de controle de voo. Como saida, o modelo
fornece a deflexdo das superficies de controle que sdo representadas por § seguido do seu
respectivo subscrito. Os valores limites permitidos para cada superficie de controle sdo

apresentados na Tabela 3.2.

Tabela 3.2 — Limites de posicao e velocidade angular para superficies de controle.

Superficie de Controle mi]1)1e/ﬂ:1);10[°] Velolcili?ielg/zigmar
Canards -55/25 +50
Rudder -30/30 +50
Elevons -25/25 +50
Flaps do bordo de ataque -10/30 +25

Fonte: Traduzido pelo autor disponivel em Forssel & Nilsson (2005).
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3.2  MODELO MATEMATICO DO ATUADOR HIDRAULICO DIGITAL - DHA

O modelo matematico do DHA utilizado ¢ similar ao desenvolvido por Belan (2018).
Entretanto, na época em que se decorreu o desenvolvimento dos trabalhos desta dissertagao, foi
construida uma nova bancada experimental no LASHIP, sendo necessario incluir alteragcdes no

modelo que ¢ apresentado na Figura 3.5.

Figura 3.5 — Novo modelo do DHA desenvolvido no sofiware Hopsan®.
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Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Belan (2018) e Mantovani (2019).
Na Tabela 3.3 encontram-se os componentes complementares da biblioteca do
Hopsan® que sao utilizados para transformagao das variaveis de estado do modelo em sinais e

vice-versa, permitindo a integragao do modelo da planta com o software Matlab®/Simulink®.

Tabela 3.3 — Elementos complementares da biblioteca do Hopsan®.

Simbolo Componente Descricdo
% ﬁ Interfaces de entrada e Fazem a interface de sinais para o
saida de sinal Matlab®/Simulink®
Fonte de poténcia Transforma um sinal em variavel
mecanica for¢a
Sensores de forga, Sensores utilizados em fluxo de
posi¢ado e velocidade poténcia mecanica
Sensores de pressdo e Sensores utilizados em fluxo de
vazao poténcia hidraulica

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Belan (2018) e Mantovani (2019).
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Os trabalhos realizados para construgdo desta nova bancada tiveram como objetivo
viabilizar ensaios de outras configuragdes de sistemas hidraulicos digitais e contaram o suporte
das empresas SAAB AB, Bosch Rexroth, Hydac, Medal, Wipro ¢ Nova Eletric Motors. As
principais melhorias incluidas no novo projeto foram: um novo bloco manifold com novas
valvulas on/off e véalvulas de retengdo para as linhas de alta e média pressdo, um novo Booster
e painel de comando elétrico para as valvulas e instrumentacao da bancada e um sistema atuador
independente com controle de forga para a simulagdo de carregamentos externos.

Afim de facilitar a compreensdo dos modelos dos componentes utilizados, sera
apresentada uma descri¢do preliminar do funcionamento geral e instrumenta¢do da bancada
experimental. Na sequéncia, os componentes modelados serdo apresentados separadamente
através da unidade de limitagdo e controle e unidade de conversdao secundaria. Por fim, sera

apresentada a estratégia de controle utilizada.

3.2.1 Bancada experimental

A bancada de sistemas hidraulicos digitais do LASHIP, com a identificacdo dos
principais componentes e hardwares utilizados para experimentos com o DHA, ¢ apresentado
fotografia da Figura 3.6. Os componentes utilizados encontram-se destacados no diagrama do

circuito hidraulico da bancada, apresentado na Figura 3.7.

Figura 3.6 — Bancada de sistemas hidraulicos digitais do LASHIP.
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Figura 3.7 — Diagrama do circuito hidraulico da bancada de sistemas hidraulicos digitais do LASHIP.
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Para alimenta¢do do sistema hidraulico da bancada ¢ utilizado a UPCH do LASHIP,
esta ¢ responsavel por fornecer as linhas de alta (ps;) e média pressdo (ps;). A linha de baixa
pressdo (ps3) € criada pela ligagdo em paralelo com a linha de média pressdo, sendo que por
meio da valvula de reducdo de pressdo 0VPI ¢ possivel regular a sua pressao.

Apesar do bloco manifold conter 16 valvulas, na configura¢do DHA sdo utilizadas
apenas as valvulas 1 a 12. As valvulas on/off utilizadas sdo a Bosch Rexroth KSDER N com
pressao maxima de operacao 350 bar e vazao nominal 20 L/min a um diferencial de pressao de
20 bar. Os solenoides utilizados nas valvulas sdo da Classe H modelo 37-X-RY-Y e, embora
sejam do tipo proporcional, foram aplicados como comutadores simples, acionando totalmente
a valvula a uma tensao nominal de 12 V. As valvulas de reten¢do também sao da fabricante
Bosch Rexroth, sendo utilizado o modelo 04.31.20.00 56 Z 00.

Para instrumentagdo da bancada, sdo utilizados sensores de pressao IFM modelo
PUS5401 de capacidade de leitura até 250 bar, transdutor de posi¢ao linear BALLUFF modelo
BTL5-A11-M0200 com capacidade de 200mm, e uma célula de carga HBM modelo U2A com
capacidade de leitura maxima de 50 kN.

Na aquisi¢ao de dados ¢ utilizado o dSPACE DS PCC com a placa DS1103 que fornece
diversas entradas e saidas digitais e analdgicas, cujo monitoramento e processamento de sinais
do sistema ¢ realizado pelo software Control Desk instalado em um PC dedicado a bancada. O
sistema de controle da bancada foi desenvolvido em Matlab®/Simulink®, sendo integrado ao
supervisorio desenvolvido no software Control Desk. A comunicagdo entre o PC o DAQ ¢
realizado por meio da placa PCI DS817-03. A taxa de amostragem para o processamento €
leitura de todos os sinais € de 1 ms.

Um novo amplificador de tensdo (Booster) foi desenvolvido pela equipe de projeto da
bancada. Este dispositivo € utilizado para melhorar as caracteristicas dindmicas das valvulas
conforme descrito por Belan (2018) e Mantovani (2019). O seu funcionamento ¢ por meio da
técnica Peak-And-Hold onde um pico de tensdo superior a tensdo nominal do solendide ¢
aplicada por um curto periodo de tempo para acelerar a abertura da valvula. A mesma logica ¢
utilizada para acelerar o fechamento, porém ¢ aplicado um pico de tensao reverso. O Booster ¢
composto por uma ponte H modelo bts7960 43a e ¢ controlado por Arduino Mini.

Afim de facilitar a compreensdo do sistema de controle e instrumentacdo da bancada
experimental, o diagramada Figura 3.8 apresenta o fluxo de sinais entre os componentes

descrito nesta secao.
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Figura 3.8 — Fluxograma da instrumentacdo da bancada experimental.
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O sistema de simulacdo de carregamento externo ¢ apresentado na Figura 3.9. E

composto por um cilindro assimétrico (2A1), dois acumuladores de membrana HYDAC

SB0210-2,8E1 de 0,32L com pré-carga de 35 bar, e valvula redutora de pressdo proporcional
Bosch modelo DREBE 6X-10. A unidade hidraulica IPU do LASHIP supre poténcia hidraulica

a pressdo constante para camara de menor area do atuador e para valvula proporcional que, por

sua vez, esta conectada a cdmara de maior area do cilindro. Para implementagdo do controle de

forca foi utilizado um controlador PID que atua a valvula proporcional (2SPpa), sendo o sinal

de realimentagdo da planta fornecido pela célula de carga (2SF1) e o perfil de forca que se

deseja reproduzir no experimento, o sinal de referéncia. O maior nivel de for¢a que se consegue

reproduzir com os componentes aqui apresentados ¢ de £20 kN.

Figura 3.9 — Sistema de simulagdo de carregamentos externos.
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3.2.2 Modelagem matematica da unidade de limita¢do e controle
Conforme destacado em verde no diagrama hidraulico da bancada apresentado na
Figura 3.7, os elementos modelados da unidade de conversdo secundaria foram as valvulas

direcionais on/off, as valvulas de retencao e o cilindro multicamaras.

3.2.2.1 Modelagem do cilindro multicAmaras

A modelagem do cilindro multicamaras no software Hopsan® ¢ feita por meio dos
componentes “C type Digital Four Chamber — CDFC” e “Translational Mass with LuGre
Asymmetric Friction — TMLGAF”, conforme ilustrado no modelo da Figura 3.5.

O componente CDFC fica responsavel por representar as dindmicas de pressdo das
camaras do atuador 1 A1, onde cada uma das camaras ¢ modelada pela equacao da continuidade
conforme apresentado em Linsingen (2016). Também sd@o incluidos neste modelo os volumes
mortos entre as valvulas e as camaras e, ainda, os vazamentos internos, que sao definidos pelo
produto entre o diferencial de pressdo das camaras e seus respectivos coeficientes de
vazamento. Os parametros utilizados no modelo se encontram na Tabela 3.4, e tratam-se do
atuador multicAmaras em configuracdo tandem da fabricante WIPRO, construido especialmente

para a bancada a experimental de sistemas hidraulicos digitais do LASHIP.

Tabela 3.4 — Parametros identificados para o atuador multicamaras da bancada experimental.

Modelo Parametros Variavel Valor Unidade
i) ;
Areas das cAmaras A4, ApAc,Ap (15,07, 11,02, 7,07, 13,44) x 1073 m?
Vide Vi 1,42 x 104 ,
Volume morto VE e v 125 x 107 m
Curso do atuador Xamax 0,2 m
Coeficiente de 16 5
vazamento Creack =10 m?/sPa
Modulo de 9
compressibilidade po 1,310 Pa

Fonte: Elaborado pelo autor.
Considerando que nesta nova bancada experimental o cilindro ¢ instalado na horizontal
e definindo o avanco da haste do cilindro multicamaras 1A1 como deslocamento positivo, a
dindmica do seu movimento, incluindo a massa total deslocada (M;) (hastes e sensor de forca),
a forca de atrito do atuador (F,;), € o carregamento externo imposto pelo atuador do sistema de
controle de forga (F,,;), pode ser obtida pela segunda lei de Newton, sendo:
Appa — Appp + AcPc — ApPp — Fat = Fext = MiX (12)

onde, p4, P, Pc € Pp representam respectivamente as pressoes nas camaras Ay, Ag, Ac € Ap.
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Para modelagem da Equacdo (12) ¢ utilizado o componente do TMLGAF. Este

componente foi desenvolvido por Teixeira (2015), sendo implementado o modelo de atrito de

LuGre, desenvolvido por Canudas-De-Wit et al. (1995), para definir a forga de atrito Fy;. Os

dados dos parametros de atrito do cilindro 1A1 foram obtidos por meio de ensaios apresentados

em Nostrani (2021) e estdao disponiveis na Tabela 3.5. Os parametros foram definidos por meio

de uma aproximag¢ao dos dados experimentais utilizando o método dos minimos quadrados nao

lineares. Os valores experimentais (pontos no grafico) bem como o mapa de atrito resultante do

processo de aproximacao sao apresentados na Figura 3.10.

Tabela 3.5 — Parametros do atrito de LuGre utilizados no modelo TMLGAF.

Modelo Parametros Variavel Valor Unidade

Coeficiente de rigidez das micro cerdas 0o 5x10° N/m

- Coeficiente de amortecimento o 0,1 kg/s

A Coeficiente de atrito viscoso 0y 1743,89  kg/s
S Atrito estatico Fs 798,96 N
Atrito de Coulomb E, 270,72 N

Velocidade de Stribeck Vs 0,05 m/s

Coeficiente de rigidez das micro cerdas 0o 5x10° N/m

o Coeficiente de amortecimento o 0,1 kg/s

V. Coeficiente de atrito viscoso 05 3195,67 kg/s
S Atrito estatico Fs 763,26 N
Atrito de Coulomb F, 124,67 N

Velocidade de Stribeck Vs 0,06 m/s

Massa My 27 kg
Coeficiente de ajuste Qg 1 -

Fonte: Elaborado pelo autor com dados disponiveis em Nostrani (2021).

Figura 3.10 — Mapa de atrito do cilindro multicamaras.
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3.2.2.2 Modelagem das valvulas direcionais On/Off

O modelo das valvulas direcionais “DigitalValve — DV apresentado na Figura 3.11,
foi desenvolvido por Belan (2018) e Mantovani (2019). Este modelo ¢ baseado no componente
“2/2 _On/Off Valve” da biblioteca do software Hopsan®, ao qual incluiu-se modificagdes para

reproduzir de forma a independente as dindmicas de abertura e fechamento das valvulas.

Figura 3.11 — Modelo da valvula On/Off.
i)

,,,,,,,,,,,,,,,,,,

* | Saida
- e ' Hidraulica
) n
da d v D
Entrada de ___1 L
Sinal i d ©) N R : E
N N N -
@ Ly # = | . i i) Posi¢ao do
a) _______ﬂl P T E — Carretel
b) _______E: - ) Entrada
c) Hidraulica

Fonte: (BELAN, 2018; MANTOVANI, 2019).
O modelo “2/2 On/Off Valve” identificado pelo elemento i), ¢ utilizado para

modelagem de valvulas do tipo carretel deslizante, sendo a vazao volumétrica (qy,) definida por

2Ap
qQv = Cady ’7. (13)

onde ¢, € o coeficiente de descarga, A, ¢ a area de abertura da valvula, p ¢ a massa especifica
do fluido hidraulico, e Ap o diferencial de pressdo entre os porticos de entrada 1 e saida 2. A

area de abertura A,, para este tipo de valvula ¢ definida por
A, = mdx,f, (14)

sendo d o diametro do carretel, x,, o seu deslocamento e f o seu coeficiente do perimetro.

Entretanto como as valvulas efetivamente utilizadas (Bosch Rexroth KSDER N) sdo
do tipo de acento, os valores de didmetro do carretel e fragdo do perimetro total foram ajustados
para descrever a abertura do obturador de controle para valvulas deste tipo (MANTOVANI,
2019). Cabe ressaltar que ndo foi incluido vazamentos internos nessa modelagem uma vez que
esta ¢ uma das principais caracteristicas de valvulas de acento (BELAN, 2018).

Conforme Mantovani (2019) e ilustrado na Figura 3.11, a valvula € acionada por um
sinal digital (1 ou 0) através da porta “Entrada de Sinal”. Neste ¢ aplicado um atraso através do
elemento d), podendo ser atraso de abertura (t,4) ou de fechamento (t,.4), representados pelos
elementos a) e b) respectivamente, ficando o elemento c) responsavel por definir qual atraso

aplicar a partir do sinal de entrada, e o elemento e) pela saturacdo da posi¢ao da valvula (x,,).
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Nos elementos f) e g), sdo incluidas as dindmicas no sinal de abertura e fechamento do
obturador. O comportamento dindmico, ¢ modelado como sendo de segunda ordem, por

2
n

s?2 + 2¢éw,s + w2

x,(s) = Un(s). (15)

onde x,(s) é o deslocamento do elemento movel da valvula, U, (s) o sinal de comando, & o
fator de amortecimento e w,, a frequéncia natural da valvula (BELAN, 2018).

Os parametros do comportamento dindmico das valvulas descritos na Equacao (15),
definem os tempos de abertura (t,,-) € fechamento (t,.,-) das valvulas. A sele¢do da dinamica
a ser considerada (de abertura ou fechamento) ¢ realizada com base no sinal de entrada h).

Conforme o sentido da vazao através da valvula o elemento seleciona os coeficientes
de descarga onde c4q, ¢ 0 coeficiente da entrada para saida (1 para 2) e c4,1 0 coeficiente da
saida para entrada (2 para 1), representados pelos elementos j) e k) respectivamente.

A parametrizagdo das valvulas direcionais on/off Bosch Rexroth KSDER N foi obtida
por experimentos apresentados em Nostrani (2021), onde foram determinados o coeficiente de
vazao (k,) e os tempos de abertura (tg,,) ¢ fechamento (t,.-) das valvulas através de uma
montagem que permitiu monitorar a pressao nos porticos para diferentes valores de vazoes
volumétricas.

O experimento ¢ realizado para ambos os sentidos da vazao volumétrica, sendo os
coeficientes de vazdo k,,, € k,,, obtidos pela correlagdo linear das medi¢des do diferencial de

pressdo pelas vazoes. Por consequéncia, determina-se a drea de abertura das valvulas por

ky, [p
4, == |= 16
v T2 (16)

Os tempos de abertura (t,,-) € fechamento (£,.,-) sdo estimados pelo periodo que a dindmica de
pressdo nos porticos das valvulas atinge 90% (para abertura) e 10% (para fechamento) do valor
esperado de regime permanente no experimento.

Conforme Belan (2018), ainda que as valvulas sejam de um mesmo modelo e
fabricante na pratica os parametros dinamicos ndo sao iguais, assim como os atrasos de abertura
(tsoq) €© fechamento (ts.4) referentes aos tempos de energizagdo e desenergizacdo dos
solenoides. Em Mantovani (2019) foram demonstrados os beneficios de compensar essas
diferencas no controlador. Todavia, devido a limitagdo de tempo para implementacdo desta
técnica na nova bancada experimental, foi utilizado parametros fixos para todas as valvulas

nesta dissertacdo, os quais encontram-se apresentados na Tabela 3.6.
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Tabela 3.6 — Parametros utilizados nos modelos das valvulas direcionais On/Off.

Modelo Parametros Variavel Valor Unidade

Diametro do carretel d 0,0063 m
Deslocamento maximo do carretel Xy 0,00045 m
Coeficiente do perimetro do carretel f 1 -
Coeficiente de descarga 1 para 2 Cd12 0,64 -
Atraso de abertura tsod 0,01 ]
Tempo de abertura tsor 0,004 ]

*— @"‘F Frequéncia natural de abertura " 2000 rad/s
Amortecimento abertura gon 0,9 -
Coeficiente de descarga 1 para 2 Caz1 0,69 -
Atraso de fechamento tsea 0,009 s
Tempo de fechamento toer 0,004 ]

Frequéncia natural de fechamento wyt 2000 rad/s
Amortecimento fechamento gon 0,9 -

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Nostrani (2021).
3.2.2.3 Modelagem das valvulas de retencao
A vélvula de retencdo Bosch Rexroth 04.31.20.00 56 Z 00 ¢ apresentada na Figura
3.12. A sua utilizagdo destina-se a evitar cavitacdo e picos de pressao no cilindro 1A1. A
modelagem desta vélvula foi realizada pelo componente “DynamicCheckValve — DCV”
desenvolvido por Nostrani (2021), que incluiu ao modelo padrao do Hopsan® dindmicas para

abertura e fechamento do obturador da valvula.

Figura 3.12 — Vélvula de retengdo Bosch Rexroth modelo 04.31.20.00 56 Z 00.

Bosch Rexroth & 8
04.31.20.00 56 Z 00 20
4 201 14 bar —
< 2107
cI: f2 9 bar
'S 1401
S 8 5 bar
S _—
A 0% 4 27 bar Vélvula L]
[ utilizada
. . 0+ 0 ; { [/min
Simbologia ISO 1219 0 10 20 30 40 50
.@ :8 } + 4 + 4 gpm
S 0 3 6 9 12

Vazio volumétrica - qy,.p,
Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Bosch Rexroth (2016).

Nesta valvula, a passagem de vazao s6 € permitida do portico 1 para o portico 2, sendo
necessario a pressao no portico 1 ser superior a pré-carga da mola (pgs) do obturador da valvula.

Conforme Nostrani (2021), a vazao nominal da valvula de retencdo q,,., ¢ definida por:

Qvch = kcp Apch, (17)
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onde k., ¢ o coeficiente de vazao da valvula de retengdo e Ap.,0 diferencial de pressdo através
dos porticos da valvula. A dindmica da valvula de reten¢ao Q(s), foi modelada como sendo de
segunda ordem através da funcao de transferéncia:

2

ch
_ @ ' 18
Q(s) = S2 + 28 oS ?h Gucn(S) (18)

sendo w., a frequéncia natural da valvula e .0 fator de amortecimento. Os parametros

utilizados neste modelo estao apresentados na Tabela 3.7.

Tabela 3.7 — Parametros utilizados nos modelos das valvulas de retencao.

Modelo Pariametros Variavel Valor Unidade
Vazao nominal Quch 6,7 x 107 m?/s
Coeficiente de vazio k.p 7,5 %107 m>3/sPa!?
Diferencial de pressao Ap.p, 8 x 107 Pa
Frequéncia natural Weh 314,15 rad/s
Pré-carga da mola Drs 1x107 Pa
Amortecimento fechamento Ecn 0,7 -

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Nostrani (2021).
3.2.3 Estratégia de controle
A estratégia de controle adotada ¢ similar a desenvolvida por Belan (2018). O
diagrama de blocos da Figura 3.13, apresenta a 16gica de funcionamento do controlador como
sistema de Unica entrada e saida (SISO — Single Input — Single Output), onde a objetivo principal

¢ o controle em malha fechada da posi¢ao do atuador.

Figura 3.13 — Diagrama de blocos simplificado do controlador.
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Y z 2
| AA;ABACAD — — | — — PS1;PS2;PS3 Fap
I
| KpKi | Regrade Hdentificador
Adaptagio Recursivo

Fonte: Elaborado pelo autor baseado em Belan (2018).
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A posi¢ao do atuador x,. é controlada pelas técnicas de controle por realimentagdo
(Feedback) e por alimentagdo direta (Feedfoward), de forma conjunta ou individual e com
pardmetros fixos ou variaveis. A posi¢do de referencia x,..¢ € utilizado pela alimentagdo direta
para estimativa do atrito e da carga externa e o erro de posi¢ao X,, que alimenta o controlador
realimentado, ¢ definido pela diferenga entre a referencia x,..f € posi¢do do atuador xe.

Na alimentagdo direta adotou-se o modelo de compensacdo baseado em LuGre
desenvolvido por Belan (2018) para estimativa do atrito do cilindro multicamaras, sendo
utilizado os parametros da Tabela 3.5. Para reproduzir um carregamento similar ao de uma
superficie de controle, a carga externa experimental foi definida como proporcional a posi¢do
do atuador x,. e a estratégia de compensacao utiliza da mesma razao de proporcionalidade,

porém com o sinal de posigdo de referencia x;.r. Desta forma, este controlador prediz
praticamente toda forga necessaria para o atuador alcangar a posi¢ao desejada (U, = Uy).

O controlador por realimentacdo ¢ responsavel pela forca de controle (U.) para
eliminar o erro de posi¢do e acelerar as respostas dindmicas. E utilizado um controlador PI de

ganhos (k,, ¢ k;) fixos ou adaptativos. No segundo caso, a regra de adaptagdo dos ganhos ¢

baseada em estimativas de saida da planta por meio do identificador recursivo (BELAN, 2018).

A ago conjunta destes controladores compde a forga de controle Ur, que € utilizada

pelo seletor de valvulas para definir qual combinagdo de valvulas melhor atende as solicitagdes

do controlador. A sele¢do da forga discreta 6tima F;), € realizada por um algoritmo que

minimiza o custo de chaveamento de pressdes nas camaras, sendo determinado por:
4
awum)=Uy—F@|+CFzz |AF,|,  i=1a81 (19)
y=1

onde, i € o indice da combinagdo de valvulas, F(;y o valor da forga para a combinagdo i, CF o

fator de custo, y representa as camaras do atuador e AFy,;y que € um peso definido por:

AFy i) = (P& — py() Ay, (20)

que ¢ adicionado ao custo e refere-se as perdas por compressibilidade que uma camara A,

apresenta ao chavear da pressio de suprimento atual p#*“® para a pressio de suprimento Ps(i)

utilizada no calculo da combinagao i (BELAN, 2018).
O algoritmo do seletor de valvulas agrupa estas informagdes em uma matriz de ordem
19 x 81, onde cada vetor coluna contém todas as informagdes utilizada nos célculos para cada

um dos 81 valores discretos de forcas. Conforme Belan (2018), as informagdes agrupadas em



66

cada coluna da matriz de forcas e combinagdes sdo: a ordem sequencial de calculo, o fator custo

do chaveamento, as valvulas a serem comutadas e as pressdes utilizadas em cada camara para

o célculo da forga. A estrutura da matriz de forcas e combinagdes ¢ apresentada na Figura 3.14.

P:a
Ps1
P2
P

Figura 3.14 — Estrutura da matriz de for¢as e combinagoes.
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11231: 0,045* - 4,548 6,432 | = Fator Custo [kiN]

o . 0 . 1 1 Valhvulas

0 0 0 0 paraa

1 1 0 0 /) Camara A

1 1 0 0 \ vahulas

0 0 0 0 paraa

0 0 1 1 ) Camara B

0 0 0 1 \ vahulas
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nas
Pc Pc Pc P Camaras
Po Po Po Po /
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Fonte: (BELAN, 2018).

Desta forma, o algoritmo selecionard a combinagdo de valvulas referente ao valor de

for¢a F(;y que minimize o resultado da fungdo custo (Equagdo (19)), € buscard na matriz de

selegdo de forgas e combinagdes o vetor coluna Uy referente a forga F;y selecionada.

As informagdes contidas no vetor U,, destacadas em vermelho na Figura 3.14, sdo

entdo enviadas para o controlador de atrasos e comutagdo. Neste controlador sdo aplicados os

atrasos t ¢ nas valvulas a serem comutadas para sincronizagao do chaveamento, dando origem

ao sinal de saida U, para o acionamento das valvulas. Esta etapa ¢ crucial para o correto

funcionamento do DHA e impacta diretamente na sua performance dinamica e na eficiéncia

energética,

sendo estes aspectos amplamente discutidos em Mantovani (2019). O

comportamento do controlador de atrasos de comutacao € ilustrado na Figura 3.15.



67

Figura 3.15 — Funcionamento geral do controlador de atrasos de comutagao.
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Fonte: Adaptado de Mantovani (2019).

Conforme observado na Figura 3.15, se a valvula 2Vy esta fechada e ¢ selecionada sua
abertura, adiciona-se um atraso t ;g no sinal de controle de modo a permitir o fechamento da
valvula 1Vy, para s6 entdo abrir 2Vy. Assim, os tempos de abertura t,, ¢ fechamento t,., das
valvulas, bem como os tempos de energizagdo (ts,q) € desenergizagdo (ts.q4) dos solenoides

precisam o atraso t, a ser aplicado, sendo esse definido por Mantovani (2019) como:

tas = tsca T tser — Lsod (21)
tal que, se o atraso aplicado for maior que o resultado da Equacdo (21), o chaveamento
resultante ir4 produzir uma situagdo de camaras confinadas, e caso seja menor, ird produzir uma
situagdo de curto circuito entre as linhas de pressao.

Segundo Mantovani (2019), a operagdao com camaras confinadas favorece a eficiéncia
energética pois minimiza as perdas por compressibilidade. Por outro lado, a operagdo em curto
circuito melhora a performance dindmica do atuador, devendo ser escolhido a situagdo que
melhor atenda a aplicagdo ou andlise a ser realizada. Neste trabalho, optou-se por utilizar atrasos
(tgs) fixos e iguais para todas as valvulas, de modo a reproduzir situagdo de camara confinada,
sem impactar significativamente na performance do DHA.

Uma vez que o DHA apresenta somente forcas discretas como saida, foi implementado
um bloqueador de valvulas representado pelo bloco “Locker”. Segundo Ward (2017), sem este
recurso e em regime permanente o DHA pode ficar alternando entre dois niveis de forgas
consecutivos pois dificilmente o carregamento externo sera igual as forcas discretas
disponiveis. A estratégia implementada foi a mesma utilizada em Ward (2017), onde sdo

cancelados os sinais de controle para as valvulas forcando o seu fechamento quando:

Vg < vlocker & Xe < xéocker' (22)
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onde, v, é a velocidade do atuador, vo¢keT ¢ xlo¢keT s30, respectivamente, os valores limites

de velocidade e erro tal que o travamento das valvulas deve ser realizado. De fato, esta estratégia
ndo impede totalmente o movimento do atuador devido aos vazamentos internos do cilindro.
Por fim, deve-se ressaltar que, quando o Locker ¢ ativado, a saida da parcela integradora do

controlador realimentado ¢ forcada para zero afim de evitar sua saturacao.
3.3 MODELO MATEMATICO DO SHA

Afim de permitir uma comparagao de performances entre o0 DHA e uma solugdo padrao
para acionamento de superficies de controle, um modelo de SHA conforme apresentado na
Figura 2.11, foi desenvolvido para fins de benchmark. Este modelo foi utilizado nas andlises de
segundo nivel, onde foram avaliadas as performances dos atuadores integrados aos elevons da
aeronave do modelo ADMIRE. A planta do modelo, apresentada na Figura 3.16, de forma
semelhante ao DHA, também foi modelada no software Hopsan® sendo posteriormente

integrada ao seu controlador no software Matlab®/Simulink®.

Figura 3.16 — Modelo do SHA desenvolvido em Hopsan®.
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Fonte: Proprio autor.

Neste modelo sdo utilizados fontes de pressdo ideais para as linhas hidraulicas de
pressdo de suprimento (p;) e retorno pressurizado (p,), semelhante aos sistemas hidraulicos de
avides em configuracao FBW(MARE, 2017; MOIR & SEABRIDGE, 2008). O comportamento
dinamico das servovalvulas 1VA e 1VB, também foi modelado como sendo de segunda ordem,
conforme a Equagdo (15). O modelo utilizado foi desenvolvido em Cruz (2018), sendo cada

servovalvula modelada como uma ponte de Wheastone, conforme apresentado na Figura 3.17.
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Figura 3.17 — Modelo de servovalvula com vazamentos internos desenvolvido em Hopsan®.
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Fonte: Elaborado pelo autor com base em Cruz (2018).
Os dados da parametrizagdo do modelo da servovalvula sao apresentados na Tabela
3.8. Estes dados foram obtidos por meio de experimentos com a servovalvula MOOG modelo
760 C263A, apresentados em Cruz (2018). Conforme observado na Figura 3.17, o vazamento
do estagio do piloto ¢ modelado pelo o orificio entre as portas de alimentacdo P e retorno T, ja
os vazamentos internos sdo modelados nos proprios orificios das suas respectivas vias. A curva
de vazamentos interno total para as servovalvulas, que também foi obtida por meio dos ensaios

experimentais e implementada no modelo ¢ apresentada Figura 3.18.

Tabela 3.8 — Parametros utilizados nos modelos das servovalvulas.

Parametros Variavel Valor Unidade
Configuragao - 4/3 vias, Centro Fechado -
Vazdo nominal qsr 3,15 %10 m?/s
Coeficiente de vazio total k3 1,2 x 107 m>3/sPa'’?
Sinal de controle usv £10 \Y
Frequéncia natural Wsy 1256,64 rad/s
Fator de amortecimento Esv 0,9 -

Fonte: Elaborado pelo autor com base em Cruz (2018).
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Figura 3.18 — Dados de vazamento interno total da servovalvula implementados no modelo.
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Conforme observado na Figura 3.18, o vazamento interno tem seu valor maximo
quando a servovalvula estd na posi¢do central (= 1,8 L/min) e diminui com a sua abertura,
assumindo valor constante em uma tensao de controle acima de =3 V (= 0,8 L/min). Esse fato
esta associado a fase piloto da servovalvula e como resultado a linha de suprimento hidraulico
devera fornece vazao minima constante para manter o sistema pressurizado, resultando em
baixa eficiéncia energética para pequenos deslocamentos do carretel da servovalvula.

O sistema de controle proposto para o SHA e ilustrado na Figura 3.19, utiliza um
controlador PI de ganhos fixos realimentado pela posi¢ao do cilindro (x,.) em malha fechada,
e apresenta estrutura similar ao apresentado na Figura 2.11. Os ganhos do controlador, bem
como os demais parametros dimensionais utilizados no modelo, serdo discutidos na Secdo 5.1
onde ¢ apresentado o projeto e modelagem dos atuadores hidraulicos com base nos requisitos
de projetos estabelecidos para os elevons da aeronave do modelo ADMIRE.

Figura 3.19 — Diagrama de blocos simplificado do SHA
Planta SHA (Software Hopsan® )
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4 AVALIACAO DO IMPACTO DAS FALHAS NO DHA
4.1 VALIDACAO EXPERIMENTAL DO MODELO MATEMATICO DO DHA

Ainda que validagdes experimentais para o DHA foram apresentadas em Belan (2018),
foi necessario realizar uma nova validacao nesta dissertacao, devido as modificacdes da nova
bancada de hidraulica digital do LASHIP. Por ndo ser o foco desta dissertacdo, ndo foram
adicionadas mudangas substanciais nos controladores utilizados em Belan (2018).

O método adotado para a validagdo consistiu em reproduzir as mesmas condigdes dos
ensaios realizados no atuador da bancada experimental (Figura 3.6) com o modelo matematico.
Para isto, os mesmos sinais de entrada do experimento foram utilizados no modelo para
verificar um comportamento similar entre as respostas simuladas e os resultados experimentais.

Foram realizados ensaios de resposta ao degrau e seguimento de trajetoria, ambos com
carregamento externo. Como apresentado anteriormente, o DHA discretiza a forca de controle
a fim de minimizar o erro de posicdo, selecionando a forca otima dentre os 81 valores
disponiveis no seu perfil de forgas. Assim, em todos os experimentos foram padronizados os
valores das pressoes de suprimento para se obter um Unico perfil de forga. As forcas resultantes

para as pressoes de suprimento utilizadas, 75, 45 e 7,5 bar sdo apresentadas na Figura 4.1.

Figura 4.1 — Perfil de forcas do DHA da bancada experimental
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Fonte: Proprio autor.

Para aproximar de um cenério similar ao de uma superficie de controle, em todos os
ensaios a posicdo inicial do atuador foi definida na metade do seu curso. A for¢a no sistema de
simulacdo de carga externa foi controlada por uma malha fechada entre a célula de carga 2F1 e

a valvula proporcional 2VDI, utilizando um controlador PID. O sinal de referencia Fy.f para o

perfil de forga externa, aplicado pelo atuador 2A1, foi definido como sendo:

Fref = kfexac + Fy, (23)
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onde, k¢, € uma constante em N/m que define uma parcela de forga proporcional a posi¢ao X,
do atuador multicamaras do DHA, e F, uma forca constante de pré carga em N.

O proposto nos ensaios foi provocar uma condi¢ao de carregamento externo de modo
a forcar o DHA a utilizar deu nivel maximo de forga. Assim, a pré-carga F,, foi definida igual a
500 N, e k¢, foi definida igual a 105000 N/m, para reproduzir forgas da ordem de +11 kN e -
10 kN, considerando um deslocamento méaximo de 0,1 m. Os ganhos do controlador PID, k,,
k; e k; que geraram uma condigao satisfatoria foram 0,85, 0,7 e 0,35, respectivamente.

Para o controle de posi¢do do DHA, optou-se por utilizar sua configuragdo mais
simplificada. Portanto, foi utilizado o controlador PI de ganhos fixos e atrasos iguais em todas
as valvulas, mas mantiveram-se as demais estruturas do controlador conforme a Figura 3.13.
Os ganhos do controlador PI, k,, e k; foram 185 e 35 respectivamente. Os atrasos de sinal das

valvulas (t;5) € o tempo minimo entre chaveamentos (dT;,;,,) foram definidos iguais a 0,011s
e 0,120s. O erro maximo de posigao (x'°¢k€") e velocidade minima (v°*¢") para utilizados no

bloqueador de valvulas foram 0,002 m e 0,1 m/s respectivamente.

4.1.1 Resposta ao degrau

A resposta do DHA no experimento de resposta ao degrau ¢ apresentada na Figura 4.2.

Figura 4.2 — Ensaio experimental de resposta ao degrau.
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A partir destes resultados, ¢ possivel verificar que o atuador apresenta um
comportamento dindmico de segunda ordem, subamortecido e com atraso, tipico de
posicionadores hidraulicos (DE NEGRI et al, 2008). O sistema demonstrou nao ter tempo de
acomodagdo constante, apresentado um valor médio de t,q, igual a 0,609s +0,138s. Os atrasos
também nao foram constantes, sendo percebido um valor médio t; igual a 0,0645s +0,0228s.

Dois aspectos criticos ainda a serem aprimorados na bancada sdo: o controle de forca
do sistema de simulacao de carregamento externo (Figura 3.9), e as variagdes das pressoes de
suprimento da unidade hidraulica do DHA, pois ambas influenciaram na dindmica de posi¢ao
do atuador. Uma vez que o controlador utiliza valores fixos para estimar o perfil de forgas,
variagdes nos niveis de pressdo e no carregamento externo ocasionam valores diferentes do
previsto pelo controle do DHA. A este fendmeno, atribuiu-se a sobrepassagem observada na
Figura 4.2. O perfil de carregamento externo bem como as variagdes nas pressoes de suprimento

percebidas neste experimento estdo apresentadas na Figura 4.3.

Figura 4.3 — Ensaio experimental de resposta ao degrau a) Carregamento externo do
experimento b) Pressdes de suprimento do experimento.
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Fonte: Proprio autor.
Para a validagdo do modelo matematico ndo linear, os parametros apresentados na
Secdao 3.2, bem como os valores experimentais de pressdes de suprimento e carregamento

externo, foram utilizados como entradas no modelo. Todavia, s6 foi possivel conseguir uma
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aproximacgdo comportamental com resultados experimentais alterando a parcela do atrito
viscoso o, para velocidades positivas e negativas para 20000 kg/s ao invés dos valores da
Tabela 3.5. Esta mesma alteracdo foi realizada na validagdo experimental do DEHA em
Nostrani (2021) que compartilha a mesma bancada experimental utilizada nesta dissertagdo. O

resultado obtido para a respostas de posi¢ao do modelo ¢ apresentado na Figura 4.4.

Figura 4.4 — Comparativo entre a resposta em posi¢do simulada e experimental.
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Fonte: Proprio autor.

Apesar de pequenas diferencas perceptiveis para a resposta do modelo na Figura 4.4,
em linhas gerais verifica-se um comportamento similar com a resposta experimental. Estas
diferengas se devem sobretudo a possiveis ndo-linearidades, ndo consideradas na modelagem
do atrito, que sao justificadas pela influéncia do perfil de carregamento do sistema na
deformacdo das vedagdes do atuador e ainda por variagdes na temperatura do fluido hidraulico
durante a condugao dos ensaios (SUISSE, 2005; TRAN, et al., 2012).

Esta dificuldade em reproduzir os fendmenos envolvidos na modelagem do atrito em
sua totalidade também ¢ retratado na validacdo apresentada em Belan (2018). Como a estratégia
de controle do DHA estd baseada em estimativas da carga externa, qualquer variagdo no

carregamento do sistema ocasiona variagdes nas forgas de controle (Uy) e, portanto, na forga

selecionada (U;) (ver Figura 3.13) sendo verificada na posi¢do do atuador. Isto pode ser

verificado nos resultados apresentados na Figura 4.5.
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Figura 4.5 — Forgas de controle Uy ¢ selecionada Uy, do modelo ¢ do experimento
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Fonte: Proprio autor.

Entretanto, o que se espera na validacdo deste modelo ¢ conseguir representar um
comportamento similar ao verificado experimentalmente. Neste sentido, ¢ possivel constatar
um comportamento semelhante para a for¢a de controle Uy, apesar de pequenos desvios nos
valores simulados. Conforme explicado anteriormente, esta diferenca acaba alterando os
valores das forgas selecionadas U, e por consequéncia, o resultado dos valores simulados para

as pressdes nas camaras do atuador que sdo apresentadas na Figura 4.6.

Figura 4.6 — PressOes nas camaras do atuador do modelo e do ensaio experimental.
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4.1.2 Resposta ao seguimento de trajetoria

Afim de permitir uma avaliagdo da dindmica do sistema sob uma outra perspectiva,
também foi realizado a validagao do modelo com as respostas do experimento de seguimento
de trajetoria. Este tipo de entrada se assemelha mais com a aplicagdo em superficies de controle
de aeronaves, proposta para este atuador. Este perfil de posi¢ao, também foi escolhida para os
ensaios do sistema em condi¢ao de falhas, que serdo apresentadas na Secdo 4.3.

Para condugao dos experimentos foi proposto uma trajetoria de onda trapezoidal, com
amplitude de 0,05 m/s e inclinagdo de 0,025 m/s. A estratégia de controle apresentada na Secao
4.1.1, e seus parametros, foram mantidos nesta avaliacdo, ¢ da mesma forma, buscou-se
reproduzir um comportamento semelhante ao desempenhado no experimento. Os resultados da
resposta em posi¢do do modelo ndo linear e da bancada experimental bem como o carregamento
externo e as pressoes de suprimento experimentais sao apresentados na Figura 4.7.

Figura 4.7 — Ensaio experimental de resposta ao seguimento de trajetoria a) Resposta em
posicao simulada e experimental b) carregamento externo c) Pressdes de suprimento.
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Os resultados apresentados demonstram como a repetitividade da resposta em posi¢do
do sistema (Figura 4.7 a)), ¢ influenciada pelo desempenho do controle de forga do sistema de
carregamento externo (Figura 4.7 b)) e pelas variagdes de pressdao na linha de suprimento,
(Figura 4.7 ¢)) sendo este tltimo fato mais critico pois esta relacionado a um desafio de projeto
da concepcdo DHA, o qual necessita de linhas de pressdo com niveis constates para adequado
funcionamento do seu sistema de controle.

Diferentemente do experimento da resposta em degrau, o seguimento de trajetoria
exigiu do DHA um maior nimero de chaveamentos principalmente para o atuador seguir a
referéncia em rampa. Conforme Belan (2018), um maior nimero de chaveamentos aumenta as
perdas por compressibilidade no sistema, induzindo uma maior demanda de vazao a ser suprida
pela unidade hidraulica afim de manter as pressdes de suprimento constantes. Todavia, devido
a limitagdes construtivas da unidade hidraulica utilizada que a impedem de suprir essa demanda,
se justificam as oscilacdes nos valores das linhas de pressdes de suprimento.

Com relagdo a resposta do modelo, apesar das diferencas percebidas na posigdo,
também atribuidas a limita¢cdes na modelagem do atrito, sua resposta foi considerada adequada.
De forma equivalente aos resultados para a resposta em degrau, foi possivel notar a mesma

tendéncia no comportamento das forgas de controle (Ur) e selecionadas (U;), corroborando com

a validagdo do modelo matematico. Os graficos da Figura 4.8 apresentam o comportamento

simulado e experimental para as forgas de controle (Uy) e selecionadas (Uy).

Figura 4.8 — Forgas de controle Uy ¢ selecionada U, do modelo e do experimento.
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Por fim, pelo mesmo motivo de ndo se conseguir repetir na simulagdo exatamente as
forcas selecionadas U; do experimento, ndo foi possivel obter os mesmos valores para as
pressdes simuladas nas cdmaras do atuador do DHA. Entretanto, € possivel verificar através dos
das pressdes no atuador, apresentados na Figura 4.9, que para os instantes onde as forgas

simuladas e experimentais se coincidem, os valores simulados e experimental se aproximam.

Figura 4.9 — Pressdes nas camaras do atuador do modelo e do ensaio experimental.
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4.1.3 Caracterizacio da dinimica de posicio do DHA pela resposta em frequéncia

De posse do modelo validado, os resultados de andlises simuladas podem representar
satisfatoriamente o comportamento esperado do atuador fisico. Neste sentido, por ser um
procedimento exaustivamente extenso de ser realizado na pratica devido ao numero de ensaios
necessarios, a analise da resposta em frequéncia do DHA foi realizada via simulacdo com o
modelo ndo linear validado (apresentado na Secdo 3.2).

Considerando a resposta dindmica de posicdo do sistema verificada
experimentalmente e apresentada na Se¢do 4.1.1, um modelo linear simplificado do processo
pode ser representado pela funcao de transferéncia descrita por:

wn
s? + 28wy s + w3

Xac(s) = e fas xref(s)r (24)
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onde, com o tempo de acomodagdo obtido experimentalmente (t,q, = 0,609s), pode-se estimar

a frequéncia natural do processo por (OGATA, 2010)
4

- §tay,

Assumindo um fator de amortecimento ¢ igual a 0,9, o valor para a frequéncia natural da funcao

Wn (25)

tas representa o atraso da

de transferéncia w, ¢ igual a 7,297 rad/s. Por sua vez, o termo e~
resposta do atuador verificada experimentalmente com valor médio t,; igual a 0,0645s. Assim,
reescrevendo em termos numéricos a Equagao (24), o comportamento esperado para a resposta
do sistema aproximado por este modelo linear pode descrita pela fungao de transferéncia:

53,25
s? 4 13,14s + 53,25

—0,0645s

Xac(s) = e xref(s)- (26)

De forma a verificar a representatividade entre o modelo linear (Equacao (26)) e o
modelo ndo linear (Secdo 3.2) foram realizadas andlises no dominio da frequéncia com ambos.
Para realizagdo desta analise, o diagrama de Bode do modelo linear foi construido por fungdes
proprias do software Matlab® para este fim. Para o modelo ndo linear por sua vez, foram
desenvolvidas simulagdes com entradas senoidais de amplitude igual 0,05 m e frequéncias
variadas (a partir de 0,1 Hz) e com carregamento externo definido pela Equacdo (23). Ao final
das simulacdes, foram calculados os ganhos e os atrasos de fase com a resposta simulada e a
referéncia de posi¢do. Por fim, a resposta dindmica no dominio da frequéncia de ambos os

modelos esta apresentada no diagrama de Bode da Figura 4.10.

Figura 4.10 — Resposta em frequéncia para os modelos linear e ndo linear do DHA.
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Pela analise grafica no digrama de Bode da Figura 4.10, verificou-se que o modelo
linear apresentou frequéncia de corte igual a 0,847 Hz (5,322 rad/s) e uma atenuacao de -2,9
dB, ambos para um atraso de fase de -90°. Ja o modelo nao linear por sua vez, apresentou 1,159
Hz (7,28 rad/s) e -3,577 dB para a frequéncia de corte e atenuacdo respectivamente, ambos
também tomados para um atraso de fase de -90°. Portanto, com base nas respostas em
frequéncia verificadas nesta andlise ¢ possivel verificar que o modelo linear identificado

(Equacao (26)) consegue caracteriza de forma simplificada a dindmica de posi¢ao do DHA.
42 ESTRATEGIA PARA READAPTACAO A FALHAS

Para realizar a avaliacdo do sistema em condigdes de falha foi necessario adotar uma
estratégia de readaptagdo do controlador de forma a adequar a selecdo de valvulas e, assim,
permitir a acomodacao dos modos de falha apresentados na Se¢do 2.3.3. Para formar uma visao
geral do processo proposto, o diagrama de blocos da Figura 4.11, apresenta a estrutura

modificada do controlador, adaptado para trabalhar com casos de falha.

Figura 4.11 — Diagrama de blocos do controlador redundante a falhas proposto para o DHA.
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Fonte: Proprio autor.

Antes de reconfigurar o DHA para promover redundéncia, se faz necessario identificar
corretamente o modo de falha que esteja ocorrendo na planta. Conforme discutido na Secao
2.3.3, em Siivonen ef al. (2005) foi demonstrado a viabilidade de diagnosticar o modo de falha
em atuadores hidraulicos digitas utilizando uma estratégia baseada na monitorag@o dos estados
da planta em resposta a sinais de testes enviados por uma logica externa ao controle. No presente

sistema, esta ldgica externa seria implementada pelo bloco “Sistema de Diagnostico de Falhas™.
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Entretanto, o foco desta dissertagdo estd em avaliar o desempenho do DHA operando
em falha e ndo o seu diagndstico. Assim, apos a condi¢cao desejada ser implementada pelo bloco
“Simulador de Falhas”, simplesmente for¢cando o valor de estado das valvulas em falha no vetor
(Uy), € informado para o seletor de valvulas o modo de falha simulado para que o mesmo possa
reconfigurar o seu algoritmo, ignorando assim a etapa de identificagao e diagnostico.

Para garantir a redundancia no DHA, foram implementadas modificagdes no algoritmo
de selecdo de valvulas, afim de permitir apenas a selecdo de combinagdes ainda existentes,
definidas pela acomodacao dos modos de falha descritas na Se¢ao 2.3.3.

Sendo a forga selecionada definida pela combinagao de valvulas i com menor custo de
chaveamento (Equacdo (19)), a nova estratégia de selecdo implementada no bloco “Seletor de

Valvulas Adaptativo™!

atribui custo de chaveamento tendendo ao infinito para as combinagdes
de valvulas ndo permitidas. Assim, o novo algoritmo de selecdo de valvulas condiciona o novo
custo de chaveamento Custo; aos estados operacionais das camaras definido como:
se S, = N .. Equagdo (19)
Custo{i) ={seS, = (j -~ Custoy - oo,sejVy €i 27)
se Sy = 0; ~ Custog) — o,sejVy &1

onde, S,, € o estado operacional da camara de indice y (4, B, C ou D) ¢ jV'y representa a valvula

em falha do nivel de pressado j (1, 2 ou 3). A Figura 4.12 ilustra o funcionamento do algoritmo.

Figura 4.12 — Exemplo do funcionamento do algoritmo de sele¢do adaptativa na matriz de
selecdo considerando a falha C;NO;N.
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Fonte: Proprio autor.

1O algoritmo em desenvolvido para o “Selefor de Valvulas Adaptativo” é apresentado no Apéndice B.
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O caso de falha apresentado na Figura 4.12 ¢ o C;NO3N, ou seja, a valvula 1V Afalhou
fechada e a 3V C falhou aberta. Conforme descrito na Se¢do 2.3.3, a acomodagdo prevista para
camara com valvula que falhou fechada ¢ ndo permitir a sua sele¢dao. Para cdmara com valvula
em falha aberta ndo ¢ permitido a selecdo das demais valvulas da camara. Assim, por meio do
algoritmo apresentado na Equagdo (27), devem ser assumidos custo tendendo ao infinito para
as combinagdes que: para a camara A, abram a valvula 1V A, e para camara C fechem a valvula
3V, a exemplo as combinagdes 1, 41 e 38 destacadas em vermelho.

E importante ressaltar que sem a utilizagdio desta selecdo de valvulas adaptativa, o
DHA ndo conseguiria garantir a sua redundancia funcional. Isto se deve ao fato de caso fosse
selecionada uma combinag@o que contivesse uma valvula com falha fechada, poderia ocorrer
uma situagcdo de camara confinada, uma vez que nenhuma valvula da cdmara estaria aberta.
Adicionalmente, ndo pode ser selecionado mais de uma valvula por camara, pois ocorreria um
curto circuito entre as linhas de pressao. Isto ocorreria para os casos onde fossem selecionadas
as demais valvulas de uma camara, que contém uma valvula que falhou aberta.

A selecdo de valvulas adaptativa a falha garante que a forga escolhida pelo controlador
se restrinja apenas aos valores ainda disponiveis no perfil de for¢as com falha, restringindo a
selecdo de combinagdes que causem os efeitos descritos no paragrafo anterior. Para ilustrar este
processo, a Figura 4.13 apresenta as forcas selecionadas com e sem adaptacdo, para um sinal
continuo de for¢a em rampa (de -20 a 20 kN), considerando a falha C;NO3N.

Figura 4.13 — Falha C; NO3N a) Perfil de forgas resultante b) Diferengas entre os algoritmos
de selecao de valvulas.
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Fonte: Proprio autor.
Com o exemplo apresentado, ¢ possivel verificar que para o perfil de forgas resultante
da condi¢do de falha C;NOsN, s6 podem ser selecionadas as combinagdes de valvulas que

resultem nas forcas ainda disponiveis no novo perfil, destacado em azul na Figura 4.13 a).
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Assim, na Figura 4.13 b) fica evidenciado a agdo do seletor adaptativo verificada pelo menor
nimero de chaveamentos (em vermelho) correspondente a apenas as forcas ainda disponiveis.

Embora a selecdo adaptativa garanta o funcionamento parcial do sistema, os seus
limites operacionais sdo comprometidos devido a reducao dos niveis e do nimero de forgas
decorrentes da ocorréncia da falha. A implementacdo desta nova estratégia promove uma maior
previsibilidade operacional para o sistema em falha, garantindo que este opere dentro dos seus
novos limites identificados. Portanto, para uma avaliacdo mais completa da redundancia total
do DHA deve-se considerar a sua capacidade, ja associado a aplica¢do de destino, em operar

com as quedas de performance provocadas pelas falhas.
43 AVALIACAO DOS EFEITOS DAS FALHAS NO DESEMPENHO DO DHA

Para fornecer uma maior compreensao dos novos limites operacionais do DHA em
casos de falha, a analise foi dividida em duas etapas. Primeiramente, foram feitas avaliagdes do
controle de posicao para diferentes condi¢des de falha, via experimentos de seguimento de
trajetoria, igual ao proposto na Secdo 4.1.2. Esta andlise objetivou estabelecer na pratica
relagdes causais entre diferentes impactos no perfil de forgas e a performance do atuador. Num
segundo momento, foram avaliados o impacto na dindmica do DHA pela analise no dominio da
frequéncia a partir de resultados de simula¢cdo empregando o modelo ndo-linear contendo casos
criticos identificados na etapa anterior e utilizando o procedimento apresentado na Se¢do 4.1.3.

Conforme destacado em Petterson (2018), a avaliacio de falhas no DHA ¢
particularmente desafiadora devido ao extenso nimero de combinagdes possiveis, que totalizam
2402 casos distintos de falhas. A solu¢ao adotada neste trabalho consistiu em focar no
entendimento dos efeitos das falhas no comportamento do DHA com base em diferentes tipos
de impactos no perfil de forcas, de modo que as conclusdes obtidas possam ser estendidas para
casos de falha que que impactarem o perfil de for¢a do atuador de forma semelhante.

Neste sentido, os indicadores de falha apresentados no Apéndice A, foram utilizados
para orientar a divisdo dos grupos de falha na seguinte forma:

e Grupo A: Casos que reduzem somente o nivel de for¢ca méxima positiva (kpes);

e Grupo B: Casos que reduzam somente o nivel de forga maxima negativa (Kneg);

e Grupo C: Casos que reduzem os niveis de forga maxima positiva (kpes) €
negativa (Kpeg);

e Grupo D: Casos que impactam na perda de forgas intermediarias e nao reduzem

os niveis de forca maxima.



84

A Tabela 4.1 apresenta as falhas que compuseram cada grupo. Foram selecionadas
multiplas falhas por grupo com intuito de se avaliar diferentes niveis impacto no perfil de forgas,
objetivando a defini¢do de limites minimos funcionais para o atuador para uma determinada
condi¢do operacional. De forma complementar, no Apéndice C sdo apresentados os demais

indicadores para os perfis de for¢a gerados por cada falha de seus respectivos grupos.

Tabela 4.1 — Grupos de falha utilizados na avaliagdo experimental.

Grupo A Grupo B Grupo C Grupo D
C;NC;N NC;NC; C;NNC(C; NC,C,N
C:C3C1N NC,C5C, C3NNC; NC,C,C,
Ci1NC,C5 C3NO;N C,C,0.N c,C,CoN
NO,;0;N C;C1NCy C1C3C5C4 C,C,C,C,
NO{NC; ONC3N C3CC1C5 -
NC3NO, C3NNO; O,;NNO, -
C1C5C,C5 C3C1C5C, O,NNO, -

- O,NNO; O3;NNO; -

- - 0,C,05C5 -

- - 0,0,NC5 -

Fonte: Proprio autor.
4.3.1 Analise experimental de seguimento de trajetoria em condi¢ées de falha

Nos experimentos apresentados nesta secdo foram mantidos os mesmos parametros do
controlador do DHA e o mesmo perfil de carga, ambos descritos na Secao 4.1.2. Todavia, a
estrutura do controlador foi modificada para possibilitar a implementacao dos casos de falha e
a reconfiguracao do algoritmo de sele¢do de valvulas, conforme apresentado na Secgdo 4.2.

Foram realizados ensaios de 60 s de duracdo, onde no primeiro ciclo (de 0 a 16 s) o
sistema opera em condi¢do normal. No segundo ciclo (= 16 s, linha vertical vermelha) a falha
¢ implementada pelo “Simulador de Falhas” forcando os sinais das valvulas conforme a falha
desejada. De 16 s a 36 s o sistema opera sem se reconfigurar, representando uma situagao onde
ainda ndo foi identificado a falha. A “Sele¢do Adaptativa de Valvulas™ ¢ ativada no terceiro
ciclo (= 36 s, linha vertical azul) permanecendo ativa até o fim do experimento.

E importante ressaltar que para seguir o perfil de posicdo desejado, a amplitude
maxima e minima prevista para carga externa sdo, respectivamente, +5,75 kN e -4,75 kN, sendo
equivalente a aproximadamente 35% do nivel de forga méxima e minima alcancada pelo DHA.

Os resultados dos experimentos com as falhas do Grupo A sdo apresentados na Figura

4.14. As falhas desse grupo apresentam redu¢do do nivel de forga maxima positiva (kp,s)

afetando a capacidade do sistema em seguir a trajetdria na regido de carregamento positivo.
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Figura 4.14 — Resultados experimentais de seguimento de trajetoria com falhas do Grupo A.
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Fonte: Proprio autor.

Conforme verificado na Figura 4.14, com a implementacdo da falha no segundo ciclo
o0 sistema ndo consegue seguir a trajetoria de forma minimamente satisfatoria independente da
intensidade do impacto no perfil de forgas. Isto ocorre, pois, o controlador ndo consegue prever
qual o valor da forca que estd sendo efetivamente aplicado. A eficiéncia da estratégia de
adaptagdo fica evidente apds sua ativagdo no inicio do terceiro ciclo.

Com a selecao adaptativa o DHA conseguiu seguir a trajetoria de posicao dentro dos
novos limites impostos pela falha. Contudo, foram observadas redugdes na amplitude da
trajetoria para falhas com ks < 30%, sendo mais acentuadas para falhas com menores k.
Verifica-se ainda que o desempenho do controle de posi¢cao na regido de forgas negativas nao
foi significativamente afetado para casos de falha com ks > 0.

Seguindo o mesmo método do experimento anterior, os resultados conduzidos para o
Grupo B sao apresentados na Figura 4.15. Este grupo possui um efeito de falha oposto ao do
Grupo A, reduzindo a for¢a maxima negativa no perfil de forgas e com isso comprometendo o

desempenho do atuador em seguir a trajetdria na regido de carregamento externo negativo.
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Figura 4.15 — Resultados experimentais de seguimento de trajetdria com falhas do Grupo B.
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Fonte: Proprio autor.

Os impactos percebidos para falhas da Figura 4.15 foram similares aos do Grupo A.
Para os casos onde k.4 > 0% o DHA retomou a trajetoria na regido de carregamento positivo
com a selegdo adaptativa. O impacto na amplitude da regido de carregamento negativo seguiu
a mesma logica, onde para falhas com ky.; < 33% verificou-se redugdes na amplitude da

posi¢do do DHA que foram mais intensas para falhas com menores K.

Os dois primeiros grupos de falha demonstraram a relagdo entre o nivel de forga do
DHA apo6s a falha e a amplitude a carga externa. Uma vez um perfil de for¢as proporcional ao
deslocamento do atuador foi utilizado, a posigao resultante esta condicionada a disponibilidade
do nivel de forcas para atingi-la. Em ambos os casos os limites em que se observou redugdes
na amplitude de posigdo estdo proximos a 35% da for¢ca méxima e minima do DHA, sendo este
o nivel de for¢a (k,,;;,) necessario para atingir o curso maximo dentro da trajetdria proposta.

Portanto, caso o sistema seja impactado por uma falha que provoque uma redu¢do nos
valores de forcas maxima positiva e negativa simultaneamente, a amplitude da trajetoria sera
limitada em ambas as regides de carregamento externo. Neste sentido, prosseguiram-se 0s

experimentos das falhas do Grupo C, onde os resultados estdo apresentados na Figura 4.16.
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Figura 4.16 — Resultados experimentais de seguimento de trajetoria com falhas do Grupo C.
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Foram percebidas redugdes na amplitude da trajetoria na Figura 4.16 para casos de
falha com k,,,5< 52%, valor acima do limite esperado de 35%. Como néo foram avaliados casos
de falha com ky.,< 35% ndo se esperava atenuagdes nessa regido de carregamento. Todavia,
os resultados dos casos C3C;C1C3 (kpeg= 44%) € O3NNO3 (kpeg= 45%) tambeém divergiram
por apresentarem atenuacgdes para niveis de for¢ca acima do esperado. Isto pode indicar uma
provavel reducao na resposta dinamica devido a reducdo combinada dos niveis e nimeros de
forgas disponiveis. Nao devem ser excluidas da analise ainda uma possivel alteragdo no perfil
de for¢as do DHA devido as flutuagdes de pressdo das linhas de suprimento. Contudo, as

atenuagOes s6 assumem valores significativos na regido positiva € para casos onde k< 36%.
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Avaliado os impactos devido a reducdo do nivel de forcas, restou ainda analisar o
impacto na performance do DHA frente a perda de forcas intermediarias. Para isso, os mesmos
experimentos foram realizados com o Grupo D e seus resultados sdo apresentados Figura 4.17.

Figura 4.17 — Resultados experimentais de seguimento de trajetéria com falhas do Grupo D.
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Fonte: Proprio autor.

Diferentemente dos casos anteriores, os casos de falha do Grupo D ndo apresentam
redugdo no nivel de forgas, o impacto no perfil estd na perda de forgas intermediarias, onde
foram avaliados casos extremos € com numero de forgas restantes npq;q, iguais a 45, 24 ¢ 16.
Ainda, os resultados verificados na Figura 4.17 indicam uma possibilidade de que a reducao no
nimero de forgas intermediarias ndo influenciem na performance do controle de posicdo do
atuador, fato que podera ser explorado em estudos futuros.

Analisando o sistema com uma perspectiva de projeto, € preciso ressaltar que o fato
de se demonstrar ser possivel controlar o sistema com um perfil de forgas simétrico de somente
16 niveis de forgas demonstra a possibilidade de prever uma redugdo no nimero de valvulas,
ou de linhas de pressao, sem comprometimento da performance do atuador. Assim o sistema se
tornaria mais simples pela reducdo do nimero de componentes, corroborando para a redugdo

de peso da solugdo o que a tornaria mais atrativa para propdsitos acronauticos.
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4.3.2 Analise da dinAmica pela resposta em frequéncia

Conforme demonstrado na Secao 4.3.1, falhas que impactam na forga maxima positiva
do sistema (k;,s) provocam uma redugdo na amplitude da resposta em posi¢ao visto que a forga
maxima disponivel ¢ menor que a for¢a requerida para atingir a posi¢do desejada. Portanto, as
redugdes da amplitude na resposta de posi¢cdo foram percebidas como redugdo nos ganhos de
regime permanente da resposta em frequéncia em relagdo aos valores do caso normal
(Referéncia). Este fato pode ser observado nos resultados das simula¢des do Grupo A que estdo

apresentados na Figura 4.18.

Figura 4.18 — Resposta em frequéncia para falhas do Grupo A.
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As atenuagdes esperadas foram verificadas na Figura 4.18 com a reducdao do ganho
nas respostas em falha de forma proporcional ao seu k. Todavia, as taxas de decaimento do
ganho ndo sofreram alteragdes significativas. Os resultados demonstram ainda que a redugdo
do ks abaixo do limite de for¢a requerido para a trajetdria atrasou a resposta do sistema em
baixas frequéncias, mas assumem valores proximos ao normal para frequéncias superiores.

O mesmo comportamento foi verificado para o Grupo B. Contudo, as atenuacdes dos
ganhos foram reduzidas pois o carregamento externo negativo era menor devido a pré-carga de
500 N. Isto reduziu o valor de k.4 necessario para o atuador completar a amplitude requerida.

Os resultados da caracterizagao das falhas criticas do Grupo B sdo apresentados na Figura 4.19.
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Figura 4.19 — Resposta em frequéncia para falhas do Grupo B.
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Ao se analisar o comportamento do ganho para a falha C3NO;N (kpey = 33%)
verificou-se que a atenuacdo sO ocorreu em valores superiores de frequéncia. Neste sentido,
ainda que o nivel de forca dessa falha seja superior ao valor minimo exigido para completar a
amplitude total do posicionamento, esse resultado demonstra que esta redu¢do no niimero e
nivel de forgas foi suficiente para impactar a resposta em frequéncias superiores, corroborando
com os resultados experimentais apresentados na Secao 4.3.1.

Por outro lado, as simulacdes para caracterizacdo dinamica ndo reproduzem em sua
totalidade todas as condi¢des experimentais, incluindo as variagdes de pressoes de suprimento,
e no sistema de simulagdo de carga. Assim, ndo devem ser excluidos da anélise a contribui¢ao
desses efeitos para atenuacdo da resposta do atuador, sendo necessario investigagdes adicionais.

Os resultados da caracterizagdo dinamica para as falhas do Grupo C, apresentadas na
Figura 4.20, corroboram com o fato de que o limite da for¢a maxima negativa (k,q) foi
reduzido para valores inferiores ao limite de 35% esperado, uma vez que as atenuagdes do
ganho em baixas frequéncias, assumem valores similares aos verificados para o Grupo A, ainda
que também tenham impactado a regido de forgas negativa. Adicionalmente, um aumento da

atenuacdo do ganho € percebido para os casos de falha com k., proximo ao limite esperado,

que se intensifica para respostas frequéncias superiores.
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Figura 4.20 — Resposta em Frequéncia para falhas do Grupo C.
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Os resultados apresentados na Secdo 4.3.2 para as falhas do Grupo D demonstraram

que a reducao no nimero de forgas intermediarias disponiveis, isto €, sem alterar os niveis de

forgas maxima positiva e negativa, ndo impactou a performance do controle de posi¢do do DHA.

Este fato foi validado pela caracterizagdo dinadmica, que ¢ apresentada na Figura 4.21.

Figura 4.21 — Resposta em Frequéncia para falhas do Grupo D.
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5 AVALIACAO EFEITOS DAS FALHAS NA ATITUDE DA AERONAVE

Trabalhos anteriores ja discutiram a viabilidade pratica em se aplicar o DHA em
superficies de controle de avides. Entretanto, resta ainda um longo caminho para o
amadurecimento da proposta e, neste sentido, compreender como as falhas no DHA impactam
a atitude da aeronave ¢ um ponto crucial para aproximar esta tecnologia da realidade.

Anteriormente a este trabalho, somente em Petterson (2018) ¢ apresentado uma analise
com o DHA em falhas, associado a um modelo de aeronave. A referéncia apresenta uma analise
de seguranca, onde sdo avaliados requisitos para permitir redundancia ativa a falha e a
determinagdo da confiabilidade do atuador. Diferentemente de Petterson (2018), as analises
desta se¢do investigam como os impactos das falhas afetam os niveis de “Flying & Handling
Qualitities ” de uma aeronave equipada com a proposta.

Para esse fim, os modelos de DHA e SHA foram parametrizados conforme requisitos
de projeto dos elevons (internos e externos) da acronave do modelo ADMIRE. Apds a integragao
dos modelos, foram implementados cenarios de falhas em diferentes missdes de voo. A

avaliagdo foi realizada pela analise dos estados da aecronave na missao simulada.
5.1 PROJETO E MODELAGEM DE ATUADORES PARA O GAM/ADMIRE

5.1.1 Requisitos e consideracoes de projeto

Ambos os atuadores foram dimensionados seguindo os mesmos requisitos
apresentados na Tabela 5.1. Estes foram definidos por estimativas da carga aerodinamica dos
elevons do modelo GAM, e prevendo uma resposta dindmica proxima ao modelo de atuadores

originalmente disponivel no ADMIRE.

Tabela 5.1 — Requisitos de projeto utilizado para os elevons da aeronave do ADMIRE.

Parametros Variavel Valor Unidade
Velocidade maxima Vmax 0.1 m/s
Massa deslocada M, 300 kg
Deslocamento em regime permanente Xt 0,025 m
Pressao méaxima de suprimento pé‘%X 280 bar
Pressao do reservatorio Dr 7,5 bar
Forga externa maxima Fuix 100 kN
Coeficiente de atrito viscoso B; 5x10* Ns/m
Comprimento da alavanca Liever 0.1 m
Modulo de compressibilidade Bo 1,3 x10° Pa
Massa especifica do fluido hidraulico p 850 kg/m?

Fonte:

Proprio autor.



93

Os modelos desenvolvidos foram integrados ao ADMIRE respeitando a mesma
estrutura apresentada no diagrama de blocos da Figura 3.4, substituindo apenas o bloco
“Dindmica do Atuador”. O modelo da carga externa foi estimado através de uma sub-rotina
disponivel no ADMIRE, que define o momento aerodindmico na superficie de controle (H,,;)
“Hinge moment” como'*:

Hpm = qSeceCyrs, (28)
onde, g refere-se a pressao dinamica devido ao escoamento de ar em relagdo a aeronave, S, €
C. sao respectivamente a area planificada e a corda média aerodinamica da superficie de
controle, e Cyrs € 0 coeficiente de momento aerodinamico da superficie de controle, fungdo dos
estados «, §, m,, p, q e r (ver Se¢do 2.1) a depender da superficie avaliada.

Como a entrada e saida dos modelos de atuadores do ADMIRE estao definidas para o
movimento angular foi utilizado um modelo de alavanca, apresentado na Figura 5.1, para
converte-lo em movimento translacional. As relagdes entre os movimentos de translacdo ¢

rotagdo para o modelo de alavanca utilizado foram definidas por

Ax,. =1y sinéd, (29)
€
Hyp,
Fext = Icos & (30)

Figura 5.1 — Modelo do sistema mecanico de acionamento da superficie de controle.
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Fonte: Proprio autor.

12°A sub-rotina disponivel no ADMIRE ¢ apresentada no ANEXO III — Rotina do momento
aerodinamico nas superficies de controle. O “Hinge Moment” ¢ definido da mesma forma que em Sadraey (2012).
Assim, uma explicagdo mais detalhada pode ser encontrada na referéncia.
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Desta forma, o deslocamento angular § [rad] ¢ convertido em deslocamento linear
Ax,. [m], e 0 momento aerodinamico na superficie de controle H,,, [Nm] ¢ convertido em forga
externa F,,; [N], definindo as entradas do modelo dos atuadores. A relagdo inversa ¢ utilizada
para transformar o movimento linear nos atuadores, em movimento angular das superficies,
cujo as respostas sdo enviadas para a planta da aeronave (GAM).

Para ambos os atuadores modelados foi utilizado o modelo de atrito de LuGre, baseado
em Canudas-De-Wit et al. (1995), implementado através do componente TMLGAF no software
Hopsan®, onde também foram desenvolvido os modelos das plantas. Para simplificacao, os
parametros utilizados foram definidos como sendo iguais para os movimentos de avango e

recuo dos cilindros. Os parametros definidos para o atrito sdo apresentados na Tabela 5.2.

Tabela 5.2 — Parametros do atrito dos atuadores utilizados na avaliacdo com o ADMIRE.

Modelo Parametros Variiavel Valor Unidade
Coeficiente de rigidez das micro cerdas 0o 5 %107 N/m
Coeficiente de amortecimento 01 0,1 kg/s
Coeficiente de atrito viscoso 0y 5 x10* kg/s
Atrito estatico Fs +1600 N
Atrito de Coulomb F. +1000 N
Velocidade Stribeck Vg +0,02 m/s
Coeficiente de ajuste Qo 1 -

Fonte: Proprio autor.
5.1.2 Parametriza¢ao do modelo do SHA

O modelo utilizado do SHA, apresentado na Secdo 3.3, ¢ do tipo duplex com
redundancia ativa e, portanto, as servo-valvulas acionam simultaneamente o cilindro em
tandem, onde cada uma responsavel por 50% do nivel de forgas. Assim, foram dimensionadas
areas iguais para o cilindro, considerando a carga externa maxima (F,,, = 100 kN), e a pressao
de carga p, igual a dois tergos da pressdo de suprimento pg5*. (De NEGRYI, ez al., 2008)

Para definicdo da velocidade e curso maximos do atuador, foram considerados os
valores angulares estabelecidos para os elevons da aeronave do ADMIRE, apresentados na
Tabela 3.2. Assim, por meio da Equacao (34) e considerando a deflexdo maxima (6, = £30°),
definiu-se o deslocamento maximo e por consequéncia o curso do atuador. De forma similar, a
velocidade maxima (v,,, = 0,1 m/s) apresentada como requisito de projeto na Tabela 5.1, foi
definida considerando a velocidade angular maxima (8, = 50 °/s) e a relacdo da alavanca. Os
parametros definidos para o modelo do cilindro fandem do SHA proposto, sdo apresentados na

Tabela 5.3.
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Tabela 5.3 — Parametros do modelo do cilindro tadem do SHA — ADMIRE.

Modelo Parametros Variavel Valor Unidade
Areas das cAmaras Ay, Ag,Ac, Ap 2 %103 m?
Volume morto Vi, vE vevh 7 % 107 m?
Curso do atuador Xgmax 0,1 m
Posicao inicial do atuador Xq0 0,05 m
Coeficiente de vazamento Cleack 1 x10" m>/sPa

Fonte: Proprio autor.
Conforme De Negri et al. (2008), a frequéncia natural do sistema posicionador,
considerando uma resposta de segunda ordem e subamortecida (¢ = 0,7), ¢ definida em termos

da velocidade méxima por

Uamax

Wy, = O,TXst (31)
Desta forma, por meio da Equagdo (36), o valor da frequéncia natural w,, da superficie de
controle ¢ igual a 8,7 rad/s (= 1,4 Hz). Utilizando a Equacdo (25), define-se ainda o tempo de
acomodagdo para resposta em degrau do sistema t,q, como sendo igual a 0,657s.

Considerando os requisitos estimados para o comportamento dindmico da superficie
de controle, conforme apresentado em De Negri, et al. (2008), a frequéncia natural da
servovélvula (w;”) deve ser, no minimo, superior a 5 vezes o valor da frequéncia natural do
sistema (w;” > 43,5 rad/s). Assim, avaliando os dados apresentados na Tabela 3.8, ¢ possivel
verificar que a frequéncia natural da valvula utilizada no modelo satisfaz o requisito.

Verificou-se ainda, se o valor do coeficiente de vazdo da servovalvula era suficiente
para atender os requisitos de projeto. Conforme De Negri et al. (2008), o coeficiente de vazao
de uma servovalvula de 4 vias simétrica ¢ definido por

Qvcmax

VPs — |pc|' (32)

onde qycemax € @ vazdo maxima do atuador [m?/s] e p. € a pressdo de carga [Pa] ambas

k, =

calculadas para a condi¢do de velocidade maxima v,,,,,. Assim, o valor do coeficiente de
vazio apresentado pela servovalvula (k5¥ = 1,2 x 107) satisfaz o requisito minimo de 0,398 x
107 [m*/s\N] verificado por meio da Equagdo (32) com os requisitos de projeto.

Para o sistema de controle do SHA (Figura 3.19) foi utilizado ganhos proporcionais
k, e integral k; iguais a 5 e 1 respectivamente, ambos ajustados de forma empirica. Por fim, a

constante de 400 Vm'! foi utilizada para ajustar o erro de posi¢do ao sinal de controle da valvula.
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5.1.3 Parametrizac¢ido do modelo do DHA

A primeira etapa da parametrizagdo do DHA foi redimensionar as areas do atuador e
as pressoes de suprimento para produzir um perfil de forgas para atender ao requisito da carga
externa maxima (F,,, = 100 kN). Para este fim foi utilizado o algoritmo de otimizacao
desenvolvido em Belan (2018) o qual determina combinagdes 6timas entre hastes e cilindros
comerciais e niveis de pressdes de suprimento afim de produzir um perfil de forcas discretas
com 81 valores diferentes e distribui¢do mais linear possivel. Na Tabela 5.4 ¢ apresentado os

resultados desse dimensionamento, e na Figura 5.2 o perfil de forgas resultante.

Tabela 5.4 — Parametros do atuador multicamaras e niveis de pressao do DHA — ADMIRE.

Modelo Parametros Variavel Valor Unidade
b Areas das cAmaras Ay AgAc,Ap  (2,2,2,7,1,7,1,3) x 107 m
Volume morto Vi, VE vivE 1,2 x 107 m?
Curso do atuador Xamax 0,1 m
Posicao inicial do atuador Xq0 0,05 m
Coeficiente de vazamento Cleack 1 x 10" m?/sPa
]+~  Pressdes de suprimento Ds1, Ps2, Ps3 280, 81, 7,5 bar

Fonte: Proprio autor.
Figura 5.2 — Perfil de for¢as para o modelo DHA — ADMIRE.
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A parametrizacdo das valvulas digitais foi baseada em valores proximos aos
apresentados em Belan (2018) para o modelo “DHA Avangado”. Trata-se de um modelo com
parametros otimizados que representam possibilidades de aperfeigoamento do DHA, sobretudo
justificados pelo uso de amplificadores de sinais das valvulas como o apresentado na Secao
3.2.1. Em linhas gerais, os parametros utilizados e apresentados na Tabela 5.5 foram ajustados
para oferecer uma melhor relagdo de controlabilidade versus eficiéncia energética de forma a
equilibrar o efeito dissipativo nos orificios das valvulas e contribuir com algum amortecimento

na resposta do atuador (DELL’AMICO et al., 2018).
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Tabela 5.5 — Pardmetros dos modelos das valvulas direcionais On/Off DHA — ADMIRE.

Modelo Parametros Variavel Valor Unidade

Diametro do carretel d 0,0035 m
Deslocamento méaximo do carretel Xy 0,00045 m
Coeficiente do perimetro do carretel f 1 -
Coeficiente de descarga 1 para 2 Ca1z 0,67 -
Atraso de abertura tsod 0,002 s
Tempo de abertura tsor 0,025 S

o m Frequéncia natural de abertura wa" 1800 rad/s
Amortecimento abertura gon 0,9 -
Coeficiente de descarga 1 para 2 Caz1 0,67 -
Atraso de fechamento tsca 0,004 S
Tempo de fechamento tser 0,025 S

Frequéncia natural de fechamento wn™ 1800 rad/s
Amortecimento fechamento gon 0,9 -

Fonte: Elaborado pelo autor.

Através da observacao dos pardmetros utilizados e apresentados na Tabela 5.5, € valido
ressaltar que os valores modificados para atender os requisitos dos elevons do ADMIRE nao
estdo tdo distantes daqueles identificados para as valvulas da bancada de hidraulica digital do
LASHIP (Bosch Rexroth KSDER operando com “booster™).

No que diz respeito ao sistema de controle utilizado neste modelo, optou-se por seguir
a mesma estrutura do sistema apresentado na Figura 3.13. Desta forma, no controlador
realimentado foram implementados ganhos k,, € k; iguais a 5 € 0,25 respectivamente, e também
foi utilizado uma constante de 4000 N/m para ajustar o erro de posi¢do ao processo de selecao
de forcas. Ja para a alimentagdo direta foi utilizado o modelo de compensac¢ao de atrito baseado
desenvolvido por Belan (2018) e uma compensagao da carga externa, utilizando a mesma sub-
rotina do ADMIRE que calcula o momento aerodinamico (H,,) nas superficies de controle para
estimar o carregamento externo para o DHA.

Os atrasos de sinal das valvulas t ;5 € 0 tempo minimo entre chaveametos dT,,;, foram
definidos como iguais a 0,01 s € 0,0170 s, valores estes superiores aos minimos requeridos para
o sincronismo, conforme descrito na Se¢do 3.2.3, configurando uma situa¢do de cidmaras

confinadas, que contribuiu com uma maior controlabilidade do sistema. Por fim, O erro maximo

locker locker

de posi¢do x, e velocidade minima v utilizados no bloqueador de vélvulas foram

0,0002 m e 0,02 m/s, respectivamente.
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52 CARACTERIZACAO DA PERFOMANCE DA AERONAVE E ATUADORES

De posse dos modelos de atuadores dimensionados e implementados nos elevons da
aeronave do ADMIRE, no primeiro momento foram caracterizadas as dinamicas dos atuadores
para verificacdo do atendimento dos requisitos de projeto. Posteriormente foram realizadas
avaliagdes do comportamento da aecronave para diferentes manobras com os atuadores operando
em condi¢des normais. Os resultados apresentados estabelecem os padrdes de resposta para os

atuadores em condigdes normais, € os niveis de qualidade de voo esperado em cada missao.

5.2.1 Caracterizacido dinamica dos modelos no dominio da frequéncia

O comportamento dinamico dos atuadores modelados foi caracterizado por uma
andlise no dominio da frequéncia de forma similar a um teste em solo “Grounding Test”
conforme Erofeev et al. (2018). As respostas em frequéncia apresentadas na Figura 5.3, foram
obtidas para simulagdes com os modelos ndo lineares do SHA e DHA (apresentados na Se¢ao
5.1) entradas senoidais de amplitudes de 5% do curso total do atuador, para as condigdes sem
e com carregamento externo (F,,;) sendo este proporcional ao deslocamento do atuador.

Também foi incluida a respostado modelo linear de primeira ordem utilizado originalmente no

ADMIRE (Figura 3.4) para seus atuadores para fins de comparagao.

Figura 5.3 — Resposta em frequéncia para os modelos desenvolvidos.

| DHAsem F, o DHAcomF, « SHAsemF, « SHAcomF, — FTADMIREI
N e e
—_ : S S : *\“‘~3‘x:::;‘
‘% : : : Pt ° ) *\e\& : g 3
S s . ; . . \.*\ .
) NN
O -101 Too
T
-15 | : 5 :
100 10
/ O ————————— =F === —— % __ __ _ T _ 1 T T T T T
= R 1TSS :~~‘*==—*—=*=*"'““*=*===
(0] H o~ *‘*x-\\
g : e\\.e e
= -50F : : [ \\s\ﬁ
3 | - ol
o Te__©
2 -100 —TgC
= T
<
_150 1 i H 1 1 L 1 1 1 I0 1 H 1 i
100 10

Frequéncia [Hz]
Fonte: Elaborado pelo autor.



Deslocamento do

99

Para a faixa de valores em frequéncia da andlise realizada e considerando um
comportamento dinamico similar ao de um sistema de segunda ordem, foi possivel verificar
que a frequéncia de corte do SHA ¢ superior a 31,4 rad/s (= 5 Hz) para as condi¢des sem e com
carregamento externo, apresentando ainda uma atenuagdo no ganho em regime permanente
maxima de -2,85 dB e um atraso de fase -43,5°.

J& o DHA apresentou uma resposta dindmica mais lenta, onde foram observados
18,41 rad/s (= 2,93 Hz) e -6,4 dB para a frequéncia de corte e atenuagdao na condi¢ao sem
carregamento, e 15,52 rad/s (= 2,47 Hz) e 5,5 dB para a condi¢do com carregamento externo.
Esses resultados demonstram uma maior susceptibilidade do DHA em variar sua dinamica na
presenga de for¢a externa. Cabe ainda destacar que o DHA apresentou uma maior taxa de
decaimento para a faixa de frequéncias analisadas, indicando uma maior dificuldade em
reproduzir deslocamentos com altas dindmicas. Contudo, os valores apresentados para ambos
os modelos satisfazem o requisito de 8,7 rad/s (= 1,4 Hz).

Um comportamento dinamico semelhante foi observado para ambos os modelos ao
repetir a caracterizacdo no dominio da frequéncia, porém utilizando um sinal senoidal com 10%
de amplitude. Em verdade, em todas as simulacdes realizadas ndo foram observadas grandes
dificuldades para o DHA reproduzir deslocamentos com grandes amplitudes.

Entretanto, para deslocamentos com pequenas amplitudes e altas frequéncias foi
verificado que o desempenho do controle de posicdo do DHA piora consideravelmente. Esse
fato ¢ atribuido a estratégia de bloqueio das valvulas (“Locker”) que nega o chaveamento de
forgas sob um valor minimo de velocidade e erro de posi¢do do atuador. Isso fica ainda mais
claro no exemplo apresentado na Figura 5.4, onde sdo apresentadas as respostas dos modelos

para uma entrada senoidal com amplitude de 1% do curso e frequéncia de 6,28rad/s (= 1 Hz)..

Figura 5.4 — Resposta dos modelos para uma entrada senoidal de amplitude 1mm e 6,28 rad/s.
|- - -ref —DHA ——SHA|
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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5.2.2 Desempenho da aeronave para manobra longitudinal

Para avaliar a performance dos atuadores em diferentes pontos do envelope de voo do
modelo da aeronave ADMIRE, foram consideradas duas manobras longitudinais compostas por
uma subida e descida, com reestabelecimento das condi¢gdes de cruzeiro.

Como estratégia de pilotagem, estabeleceu-se uma malha fechada entre a entrada do
manete longitudinal do piloto e o angulo de trajetéria de voo (y), a fim de fornecer condicao de
cruzeiro (y = 0) durante toda a simulagdo. O sinal desta malha fechada apenas é desativado
quando sdo definidas entradas para “puxar” e “empurrar” a manete longitudinal, permitindo
simular uma atitude de subida e descida para a acronave. A Figura 5.5 apresenta os resultados
obtidos com o modelo da aeronave, equipado com os diferentes modelos, para a manobra
longitudinal descrita, com velocidade Mach 1,2 e altitude inicial 1000 m.

Figura 5.5 — Manobra longitudinal a Mach 1,2 a) Altitude, b) Angulos de Euler longitudinais,
c¢) Taxa de arfagem e entrada do piloto, d) Fator de carga e limitador do FCS.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Conforme observado nos resultados das figuras Figura 5.5 a) e Figura 5.5 b), as
aeronaves equipadas com os modelos DHA e SHA desempenharam o mesmo perfil de voo da
aeronave com modelo de atuador padrao do ADMIRE. Foram observadas pequenas oscilagdes
e uma ligeira intensificagdo das sobrepassagem nos parametros de estabilidade de voo na

aeronave com o DHA, apresentados na Figura 5.5 c) e Figura 5.5 d). Contudo, os valores

maximos dos desvios comparado ao modelo padrao do ADMIRE, para a sobrepassagem
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(manobra de descida, = 50 s) de -1,12 °/s e -0,3 g, e para o regime permanente (=~ 30 s) de -1,16
°/s e -0,32 g, associados a sua caracteristica amortecida e ndo periddica sdo um indicativo de
que a estabilidade de voo nado foi comprometida.

Por se tratar de um movimento puramente longitudinal as deflexdes dos elevons
esquerdos e direitos foram semelhantes bastando avaliar somente um dos lados da aeronave.
Foram percebidas deflexdes e momentos aerodindmicos ligeiramente superiores para os elevons

internos (L/E) em relagdo aos externos (LOE) conforme verificado na Figura 5.6.

Figura 5.6 — a) Deflexdo L/E, b) Momento aerodindmico L/E, c¢) Deflexdo LOE, d) Momento
aerodinamico LOE
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Conforme verificado na Figura 5.6 a) e Figura 5.6 c¢), ambos os atuadores seguiram a
referéncia com desempenho semelhante ao modelo padrao do ADMIRE. No entanto, foram
percebidas oscilagdes para o DHA, inerentes do chaveamento de pressdes. Este ainda
apresentou uma sobrepassagem maxima de 1,939 mm e um erro médio de posi¢do de -0,002
mm, valores maiores do que aos do SHA com 0,625mm de sobrepassagem e 0,0003 mm de erro
médio de posi¢do. As oscilagdes também foram percebidas no momento aerodinamico (H,,)

(Figura 5.6 b) e Figura 5.6 d)) e foram atribuidas ao comportamento descrito.

5.2.3 Desempenho da aeronave para manobra de aproximacio

Para a manobra de aproximacdo, a referéncia do angulo de trajetéria y foi ajustada
para provocar uma rampa descendente de altitude e levantar o nariz da aecronave proximo ao
pouso, tocando o solo com os trens de pouso traseiros. As condigdes iniciais da foram definidas
como Mach 0,2 e 500 m de altitude e os flaps do bordo de ataque e o trem de pouso acionados.
A referéncia do controle de velocidade foi ajustada para 1,2vg,;; por ser a velocidade ideal
para aterrisagem (SADRAEY, 2012). A Figura 5.7 apresenta os resultados da missao.

Figura 5.7 — Manobra de aproximagao: a) Altitude e velocidade b) Angulos de Euler
longitudinais, c) Taxa de arfagem e entrada do piloto, d) Fator de carga e limitador do F'CS.
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Conforme apresentado na Figura 5.7, a acronave com ambos os modelos de atuadores
teve desempenho similar quando do emprego do atuador padrao do ADMIRE, atingindo o final
da simulacao com a mesmos valores de angulo de arfagem (6 = 15°), velocidade (V' = 49 m/s)
e com o mesmo perfil de voo (rampa de aproximagdo). As oscilagdes nos parametros de
estabilidade de voo foram quase imperceptiveis para a aeronave equipada com o DHA, sendo
atribuido a redugdo da carga aerodinamica devido a velocidade da aeronave na missao.

Nesta missdo as deflexdes de referéncia para as superficies de controle geradas pelo
FCS foram iguais e, desta forma, geraram o mesmo perfil de forca para o quatro elevons da
aeronave. A Figura 5.8 apresenta a performance do controle de posicio e o momento
aerodinadmico no LIE da aeronave com ambos os modelos desenvolvidos.

Figura 5.8 —Perfomance do L/E na manobra de pouso a) Deflexao do L/E, b) Momento
aerodinamico no L/E.
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Conforme apresentado na Figura 5.8, ¢ possivel verificar um comportamento com
menos oscilagdes para a resposta do LIE com DHA na missdao de aproximagdo, porém ainda
com pequenas sobrepassagens da ordem de 2,5% em relagdo ao modelo padrao do ADMIRE.
Essa maior estabilidade percebida no comportamento da superficie de controle induziu menos

oscilacdes no perfil do momento aerodindmico na missao.
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5.2.4 Desempenho da aeronave para manobra de rolagem

Para avaliar a performance da aeronave sob o movimento latero-direcional a estratégia
de pilotagem utilizou uma malha fechada complementar entre a manete de rolagem do piloto e
o angulo de rolagem (¢), definido uma referéncia de rolagem de 90° no instante 5 s € uma
entrada no manche de arfagem com o méaximo valor positivo.

A aeronave descreveu entdo uma manobra de curva 1 = 45°, retomando gradualmente
a atitude de cruzeiro a partir do instante 12 s onde as referéncias de rolagem ¢ e trajetéria y
voltam a ser definidas como 0°. As condig¢des iniciais foram Mach 0,8 e 1000 m. A Figura 5.9
apresenta os estados da aeronave na manobra com ambos os modelos de atuadores.
Figura 5.9 — Manobra de rolagem a) Taxa de rolagem e angulos laterais b) Altitude e angulos

longitudinais c¢) Taxa de arfagem d) Fator de carga.
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Conforme verificado na Figura 5.9 a) e Figura 5.9 b), o perfil de voo da aeronave
equipada com ambos os atuadores desenvolvidos sdo bem similares, assumindo os mesmos
valores para os dngulos de Euler laterais e longitudinais e tendo praticamente a mesma queda
na altitude esperada para este tipo de manobra. A aeronave equipada com o DHA demonstrou
uma ligeira sobrepassagem na taxa de rolagem (= 1,8% em relacdo ao modelo padrdo do
ADMIRE) e na taxa de arfagem onde assume uma diferenca mais significativa (= 8,9% em

relacdo ao modelo padrdo do ADMIRE), contudo o fator de carga na missao ndo foi afetado.
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Ainda foram observadas oscilagdes com comportamento periddico em regime

permanente, para taxa de arfagem e fator de carga, com amplitudes médias de 1,5 °/s e 0,4 g

respectivamente (Figura 5.9 ¢) e Figura 5.9 d)). Este fato, somado a observagao anterior, indica

um leve comprometimento da estabilidade de voo na aeronave equipada com o DHA, que exige

compensagoes pelo FCS da aeronave aumentando assim a sua carga de trabalho.

Neste tipo de manobra, as movimentagdes das superficies de controle do lado esquerdo

e direito da aeronave sao em diregdes opostas para induzir o momento de rolagem na aeronave.

O FCS requisitou deflexdes iguais para as superficies internas e externas, 0 que gerou 0 mesmo

perfil de forga que estdo apresentados na Figura 5.10.

Figura 5.10 — a) Deflexdo LOE, b) Momento aerodindmico LOE, c¢) Deflexdo ROE, d)
Momento aerodinamico ROE.
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Conforme observado na Figura 5.10 a) e Figura 5.10 c), ambos os atuadores foram

capazes de seguir a referéncia de deflexao, contudo foi percebido para o DHA sobrepassagens

da ordem de -10,2% e 6,3% em comparacao ao modelo padrao do ADMIRE, o que ndo ocorre

para a superficie com o modelo do SHA. Adicionalmente, foram observadas oscilagdes

amortecidas e ndo periddicas no comportamento das superficies com o modelo do DHA. Este

comportamento na resposta de deflexao, induziu um perfil de momento aerodinamico H,,, com

comportamento similar, ou seja, com amplitude ligeiramente maior devido as sobrepassagens,

e também com pequenas oscilagcdes nao periddicas e amortecidas.
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53 AVALIACAO DA PERFOMANCE DA AERONAVE COM DHA EM FALHA

Nas andlises desta secdo falhas foram implementadas falhas nos modelos dos
atuadores para avaliar o impacto na performance da aeronave. A estratégia de readaptagao a
falhas apresentada na Se¢ao 4.2 foi implementada no DHA ” para avaliar o beneficio do seu uso.
Ainda, foram mantidas as mesmas entradas das missoes da Se¢do 5.2 ¢ nenhuma modifica¢ao

no FCS do ADMIRE foi realizada para acomodar o modo de operagdo em falha dos atuadores.

5.3.1 Analise do desempenho em falha para manobra longitudinal

Na missdo longitudinal da Segdo 5.2.2 os elevons internos apresentaram um maior
momento aerodindmico H,, (ver Figura 5.6.), sendo, portanto, escolhidos para implementacao
das falhas por estarem em uma condi¢ao operacional mais critica que os elevons externos.

Falhas iguais foram implementadas simultaneamente no L/E e RIE dispensando a
modifica¢des no FCS para compensar a superficie oposta a que falhou. Essa hipotese aumenta
o conservadorismo da analise pois ao invés de impor uma falha em uma superficie com plena
capacidade funcional poderia ser previsto apenas compensacdes pelo F'CS da aeronave.

Para o SHA, a falha foi implementada anulando a operacdo de uma servovalvula por
um by-pass entre as camaras do atuador operadas por esta, conforme Figura 2.11. J& para o

DHA, o perfil de forgas gerado nos casos de falha analisados ¢ apresentado na Figura 5.1113.

Figura 5.11 — Casos de falha da manobra longitudinal.
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13No Apéndice D sdo apresentados os indicadores das falhas utilizadas nesta se¢do.
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Devido ao fato de terem sido implementadas simultaneamente falhas iguais e o
movimento da aeronave ser puramente longitudinal na missao, as deflexdes e momentos dos
elevons esquerdos e direitos foram equivalentes para todos os casos simulados. Assim, os
valores desses parametros sao apresentados na Figura 5.12 para as superficies LIE e LOE.

Figura 5.12 — Manobra longitudinal em falha a) Deflexdo L/E, b) Momento aerodindmico no
LIE, ¢) Deflexao do LOE, d) Momento aerodindmico no LOE.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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Verificou-se pela resposta em posi¢cdo (Figura 5.12 a) e Figura 5.12 ¢)) no caso de
falha C; NC;C5; um desempenho préximo ao da referéncia (modelo de atuadores do ADMIRE).
Este fato ¢ justificado pois apesar de comprometer o nivel de forcas positivas (kpos = 17,9%)
este modo de falha preserva o nivel de for¢as negativas (kn.e = 100%) requerido nessa missao.
Isto mostra uma vantagem do DHA uma vez que suas falhas podem ndo comprometer a regiao
de forgas exigida no posicionamento, diferente do SHA que necessariamente a reduz em 50%.

Foi percebido ainda uma atenuagdo da posicdo no SHA em falha atribuida a redugdo
do nivel de for¢a para valores abaixo dos requeridos (Figura 5.12 ¢)). Neste sentido, o modo de
falha NC; NN com nivel de for¢as (knee = 50,7%) também perfomou semelhante ao SHA em
falha independentemente de ter preservado o nivel de for¢as positivo (kpos = 100%).

As demais falhas também demonstraram que o impacto na performance sera
proporcional a reducdo do nivel de forgas até a superficie tornar-se inoperante. Foi constatado
também uma reducdo das oscilagdes na resposta com maior numero de forcas disponiveis
comparando as falhas C,C,C,C; e 0;05C,C5, e ainda um aumento na amplitude nas respostas
dos elevons externos (Figura 5.12 c¢) e Figura 5.12 d)) demonstrando o esforco do FCS do
ADMIRE em compensar essas falhas mesmo sem nenhuma modificagdo realizada para esse fim.

A Figura 5.13 apresenta as atitudes da aeronave com as falhas em questao.

Figura 5.13 — Manobra longitudinal em falha a) Altitude e velocidade b) Angulos de Euler
longitudinais, ¢) Taxa de arfagem d) Fator de carga.
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109

Os efeitos das falhas apresentados justificam os impactos na performance da missdo
observados na Figura 5.13 a). As falhas que apresentaram redu¢ao na amplitude do movimento
das superficies internas reduziram a taxa de arfagem e por consequéncia a atitude longitudinal
da aeronave (Figura 5.13 b) e Figura 5.13 ¢)) ainda que o FCS tenha compensado estes efeitos
transferindo a carga de trabalho para superficies externas. Contudo, em todos os casos a missao
foi concluida indicando que a estabilidade da aeronave nao foi totalmente comprometida.

Uma estratégia para aumentar a qualidade e seguranca de voo pode ser estabelecida
limitando o envelope da missdo a condi¢des de carregamento externo compativeis ao nivel de
forcas do atuador em falha. Para a validagdo da proposta foi realizado novas simulagdes com
as mesmas entradas da Sec¢do 5.2.2 porém reduzindo a velocidade para Mach 0,8. A Figura 5.14
apresenta resposta em posicao e carregamento externo para esta nova condicao.

Figura 5.14 — Manobra longitudinal a Mach 0,8 em falha a) Deflexdo do L/E, b) Momento
aerodinamico no L/E, ¢) Deflexao do LOE, d) Momento aerodinamico no LOE.
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Conforme demonstrado na Figura 5.12, foi percebido uma melhora na resposta em
posicdo para o SHA em falha e as falhas NC; NN e C;C;C;C; devido a redu¢ao do momento
externo para as novas condi¢des de voo. Ainda, foi verificado para a falha 0;05C; C; com niveis
de forca (kpos= 11,7% € kneg = 8,8%) préximos ao minimo requerido para posicionamento, 0s

mesmos efeitos de redugdo da amplitude do movimento na superficie em falha (LIE e RIE)

Altitude Z | [m]

associada a compensagao do F'CS com as superficies em estado normal (LOE ¢ ROE).

Os novos resultados de desempenho de voo apresentados na Figura 5.15,

demonstraram a possibilidade de aumentar a operacionalidade das superficies de controle em

falha, limitando o envelope de voo a condigdes que reduzam o momento aerodindmico H,,.

Figura 5.15 — Manobra longitudinal Mach 0,8 em falha a) Altitude e velocidade b) Angulos de
Euler longitudinais, c¢) Taxa de arfagem d) Fator de carga
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Conforme a Figura 5.15 a), ainda que a nova missao tenha sido completada em todos
os casos de falha do DHA, foram percebidas oscilagdes periddicas na condig@o de cruzeiro para
a taxa de arfagem e fator de carga, Figura 5.15 c) e Figura 5.15 d) (amplitude média de 1,35°/s
e 0,30g). Este fato foi atribuido ao chaveamento de pressdes percebido em forma de oscilagdes
na resposta da superficie de controle com o DHA, ndo sendo observados para o SHA em falha.
Contudo, para todos os casos a aeronave apresentou a mesma de atitude longitudinal que a
referéncia, como pode ser verificado na Figura 5.15 b), indicando que este efeito conseguiu ser

compensado pelo FCS, todavia aos custos de aumentar sua carga de trabalho.
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5.3.2 Analise do desempenho em falha para manobra de aproximacao

Na andlise de performance em falha na manobra de aproximacdo, objetivou-se
maximizar a criticidade das condi¢des de falha implementando-as nos quatro elevons da
aeronave. As falhas avaliadas nesta missao sao apresentadas na sao apresentadas na Figura 5.16

e também foram utilizadas na avaliacdo da manobra de rolagem, apresentada na Se¢do 5.3.3.

Figura 5.16 — Casos de falha da manobra de aproximagao e de rolagem.
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Os niveis de forgas exigidos na missdo de aproximagao sdo inferiores aos apresentados
pelos casos de falha implementados (ver Figura 5.8 e Figura 5.16). Assim, a falha C;C;N;C5
foi utilizada pois representa uma condicao proxima ao SHA. J4 as falhas C;C;C;C; e 0303C;C;
foram escolhidas para avaliar a reducdo de forcas intermediarias, ainda que o nivel de forgas
seja superior ao requerido para o posicionamento. As respostas das superficies de controle
foram iguais e desta forma optou-se por apresentar na Figura 5.17 a resposta da superficie L/IE

Figura 5.17 — Manobra de aproximacdo em falha a) Deflexdo do L/E, b) Momento
aerodinamico no LIE
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A performance operacional da superficie de controle para os casos C;C;N;C3 e
C;C;C; C; foram similares ao SHA em falha e a condigao de referéncia, conforme verificado nos
graficos da Figura 5.17, apesar de ter sido notado sobrepassagem e com uma leve redugdo na
resposta dindmica do DHA para estes casos, que foi tanto maior quanto maior foi a redu¢@o do
numero de forgas disponiveis. Entretanto, o caso 0;05C;C; foi incapaz de seguir a referéncia
entrando em uma condicdo de instabilidade, ainda que seu nivel de forcas tenha sido superior
ao carregamento externo exigido no posicionamento da missao.

Com excegdo da falha 0;03C;C;, onde a aeronave entrou em instabilidade ndo
conseguindo completar a missdao, ndo foram percebidas alteracdes significativas na atitude da
aeronave com as superficies em condi¢ao de falha, como pode ser verificado nos resultados de

performance de voo da missdo apresentados na Figura 5.18.

Figura 5.18 — Manobra de aproximagao em falha a) Altitude e velocidade b) Angulos de Euler
longitudinais, ¢) Taxa de arfagem, d) Fator de carga.
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Ainda que a implementacdo de falhas nos quatro elevons represente uma condigdo
extremamente critica e improvavel, a atitude da aeronave na manobra de aproximag¢dao com a
falha C;C;C,Cy, que ¢ equivalente a falha da linha de pressdo pg; (kpin = 26,9% e 16 forcas
restantes), demonstra a viabilidade de oferecer condigdes operacionais minimas para uma
aproximagdo em performance similar a de referéncia, ndo sendo considerada nenhuma

compensagdo no FCS do modelo da aeronave.

80



Deflexio LOE [°]

(9]

|
W

-10

113

5.3.3 Analise do desempenho em falha para manobra de rolagem

Na manobra de rolagem, as falhas foram implementadas somente no elevon direito
externo (ROE). Esta situagdo permite analisar o comportamento da aeronave frente a falhas em
uma condi¢ao mais desafiadora para o F'CS uma vez que todo esfor¢co de compensagao, também
observado nas missdes anteriores, deverd agora ser realizado por este mesmo que nenhuma
modificacdo tenha sido implementada para este fim. Contudo, este cendrio de teste representa
uma condi¢ao pratica mais provavel, corroborando com o conservadorismo do estudo.

Seguindo demais resultados, também foi percebido uma redugdo da amplitude na
resposta em posi¢do do ROE frente a limitagdo dos niveis de forca para as falhas C;C;C;C; ¢
0305C; C;, pois apresentam reducdo destes a valores inferiores ao carregamento externo. Ja a
para o SHA em falha e condicdo C;C;NCs;, que apresentam niveis de forcas equivalentes, a
performance da superficie de controle nao foi afetada. Esses resultados podem ser verificados

nas respostas das superficies externas, que sao apresentadas na Figura 5.19.

Figura 5.19 — Manobra de rolagem em falha a) Deflexdo do LOE, b) Momento aerodindmico
no LOE, c) Deflexdao do ROE, d) Momento aerodindmico no ROE.
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Assim como observado na Figura 5.19, durante a rolagem, a aecronave movimenta os
elevons do lado direito e esquerdo em dire¢des opostas para gerar o momento de rolagem M; .
Neste sentido, foi percebido para as falhas C;C;C;C; e 0305C;C; que o FCS do modelo
ADMIRE realizou uma compensacdo ampliando a amplitude de movimento do elevon direito
interno (R/E), ainda que nenhuma modificacdo tenha sido feita para este fim. Este efeito pode

ser observado na Figura 5.20, que apresenta a resposta das superficies internas.

Figura 5.20 — Manobra de rolagem em falha a) Deflexdo do L/E, b) Momento aerodindmico
no LIE, c) Deflexdo do R/E, d) Momento aerodindmico no RI/E.
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Os resultados dos pardmetros de atitude da aeronave no movimento avaliado,
apresentados na Figura 5.21, demonstraram que as compensagdes realizadas pelo FCS do
modelo ADMIRE ao transferir a carga de trabalho da superficie externa em falha (ROE) para a
interna (RIE) através do aumento do seu deslocamento (ver Figura 5.20 b)) contribuiram
significativamente para operacionalidade da aeronave e fornecendo condigdes minimas de

qualidade de voo para a missdo proposta.
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Figura 5.21 — Manobra de rolagem em falha a) Taxa de rolagem e angulos laterais b) Altitude
e angulos longitudinais c¢) Taxa de arfagem d) Fator de carga.
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A performance da manobra para o SH4 em falha e C;C;NC;, foram similares aos
estados normais dos atuadores apresentados na Figura 5.9, demonstrando que o DHA consegue
garantir redundancia funcional de maneira similar ao SHA para falhas equivalentes. Entretanto,
conforme observado na Figura 5.21 c) e Figura 5.21 d), foi verificado um aumento significativo
da sobrepassagem na resposta da taxa de arfagem e fator de carga para as falhas do DHA, sendo
percebido um valor 2 vezes maior para a falha C;C;NC; em relacdo ao SHA em falha. Este
efeito foi intensificado para as falhas C;C;C;C; e 0;05C;Cy, atingido valores 4,4 ¢ 6,8 vezes
maiores em relacdo ao SHA em falha, para o primeiro e segundo caso, respectivamente.

Esse comportamento observado para a aeronave ¢ um indicativo de que o DHA, em
condi¢Oes de falha equivalentes ao SHA, tende a aumentar instabilidade do movimento da
aeronave, sendo este efeito intensificado para falhas mais degradantes no que tange nimero e
nivel de for¢as comprometidas. Soma-se ainda as sobrepassagens nos momentos de manobra,
as oscilagdes periodicas constatadas no regime permanente, que apesar de ndo terem sido
ampliadas para os casos de falha (mantendo os valores descritos de amplitudes médias de 1,5

°/s e 0,4 g) devem ser compensadas pelo FCS, aumentando a sua carga de trabalho.
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Por fim, essa condicdo influenciou as atitudes lateral e longitudinal da aeronave,
conforme verificado na Figura 5.21 a) e Figura 5.21 b) onde foram observadas como oscilagdes
e redugdo dos angulos de Euler, impactando de forma mais intensa os casos de falha mais
criticos. Contudo, ficou evidenciado ao analisar os parametros de atitude da aeronave que as
degradagdes no estado operacional do FCS causada pelas falhas dos atuadores ndo os niveis de
qualidade de voo reduziram a condigdes criticas, uma vez que foi possivel concluir a missao

estabelecida em todos os casos de falha avaliados nesta secao.
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6 CONCLUSOES

Nesta dissertacdo, a performance do DHA proposto em Belan (2018), sob diferentes
condi¢gdes de falha foi avaliada de forma ampla, incorporando experimentos realizados na
bancada de Sistemas Hidraulicos Digitais do LASHIP e simula¢des com modelos matematicos
dos atuadores, que foram parametrizados para os elevons do modelo de aecronave ADMIRE.

Os resultados do controle de posi¢do para o DHA da nova Bancada de Sistemas
Hidraulicos Digitais do LASHIP, bem como a validagao experimental do seu modelo, foram
consonantes com os resultados obtidos em Belan (2018). O modelo foi capaz de reproduzir o
comportamento obtido experimentalmente. Entretanto, o ajuste dos valores do coeficiente de
atrito viscoso, assim como realizado em Nostrani (2021), demonstram a necessidade de melhor
se investigar este fendmeno para a montagem atual, devendo ser levado em consideragdo a
possibilidade de implementag¢do de novos modelos de atrito que prevejam as influéncias devido
a variagdes no perfil de carregamento e temperatura.

Ainda no que tange a performance do DHA experimental, ¢ importante ressaltar que
ao confrontar sua dindmica identificada com os valores dispostos na Tabela 2.5 e Tabela 5.1,
observa-se que estes ndo estdo distantes dos requisitos de aplicagdes tipicas de superficies de
controle. A performance do controle de posi¢do, por sua vez, ainda € passivel de melhorias uma
vez que foi utilizado o sistema de controle em sua configuracdo mais simples. De forma
analoga, trabalhos em desenvolvimento no LASHIP estdo sendo realizados para melhorar a
performance do controle de for¢a do sistema simulador de cargas. Contudo, € nitida a influéncia
das variagdes de pressdo nas linhas de suprimento na resposta do DHA, sendo esta uma
oportunidade de melhoria em trabalhos futuros.

Os experimentos validaram a estratégia readaptacao da sele¢do de valvulas frente a
falhas, demonstrando os beneficios da topologia de conexdes em paralelo da Hidraulica Digital,
que de maneira simples e eficiente acomodou as falhas no sistema proporcionando redundancia
funcional dentro dos novos limites impostos pela condi¢ao de falha.

Com o método de adaptagdo a falhas proposto, atenuacdes da resposta em posi¢ao sao
percebidas quando o novo nivel de for¢as do sistema for inferior aos valores necessarios para
vencer o carregamento externo e atingir posicao desejada. Neste sentido, ainda foi demonstrado
experimentalmente que a perda de forcas discretas intermediarias, sem comprometer o nivel de
forcas do DHA, nao influencia na capacidade do controle de posi¢ao, uma vez que foi possivel

controlar o protdtipo com apenas 16 forgas discretas.
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A avaliagdo dinamica no dominio da frequéncia, com o modelo em condicdo de falha,
permitiu caracterizar o impacto que estas causam na dindmica do atuador. Neste sentido as
atenuagdes da resposta em posicao para os casos de falha sao traduzidas pela reducao do ganho
e atraso de fase nos diagramas de Bode. Cabe ressaltar que a taxa de decaimento nao foi
significativamente afetada com as falhas, o que indica que as alteragdes nas dindmicas do
atuador ndo sdo percebidas para qualquer caso de falha, e sim s6 para aqueles onde o
carregamento externo supera o nivel de forgas ainda disponivel no DHA.

Os resultados das andlises com os modelos de DHA e SHA, parametrizados para
atender os requisitos dos elevons do modelo de aeronave, demonstraram que ambos apresentam
desempenho dinamico semelhante ao modelo padrao de atuadores do ADMIRE, uma vez que
ndo foram percebidas alteragdes significativas nas qualidades voo e estabilidade da aeronave
nas missdes propostas. Por outro lado, investigacdes futuras sobre as oscilagdes apresentadas
nas superficies de controle equipadas com o DHA, devem ser realizadas afim de se avaliar a
suas implicagdes em efeitos aeroeldsticos indesejaveis na aeronave.

O comportamento caracterizado experimentalmente das falhas no DHA também foi
observado nas respostas do modelo integrado ao ADMIRE. Em condigdes de falha de
equivalentes ao do SHA, foi observado um comportamento similar entre os atuadores, sendo
percebidas atenuagdes na resposta em posicao quando o momento aerodinamico na superficie
de controle excedeu o nivel de forcas (= 50%).

Ainda, cabe ressaltar que as falhas do DHA, onde ndo foram comprometidos os niveis
de forca requeridos para o posicionamento, ndo tiveram sua performance alterada em relagado
ao seu estado normal, demonstrando uma vantagem em relagdo ao SHA, uma vez que nem toda
falha do DHA compromete a niveis significativos o perfil de forgas, sendo necessario a falha de
multiplas vélvulas, diminuindo a probabilidade de ocorréncia de casos criticos, conforme ja
demonstrado em Pettersson (2018). Soma-se a esta constatacdo, a implementagao de falhas em
mais de uma superficie na andlise, fato que diminui ainda mais a probabilidade de ocorréncia
aumentando o conservadorismo dos resultados.

Um bom exemplo do explicado foram os resultados de performance da aeronave para
os casos de falha C;C;C;C; (equivalente a falha da linha de suprimento ps;) na missdo de
aterrisagem, o qual foi implementado nos quatro elevons da aeronave e com 16 forcas restantes
e Kmin = 26,9%. O sistema foi capaz de fornecer praticamente as mesmas condigdes de

performance de aproximagao, ainda que este seja um caso extremamente improvavel.
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Apesar desta vantagem proporcionada pelo modo de falha do DHA frente ao do SHA,
cabe ressaltar que o seu comportamento caracteristico, resultante de chaveamento de pressdes,
pode comprometer a suavidade do movimento das superficies de controle, aumentando a
oscilagdes dos parametros de atitude da aeronave, e por consequéncia a carga de trabalho do
FCS, assim como foi observado em algumas missdes avaliadas.

A configuragdo de aeronave delta-canard foi decisiva para a acomodacao de falha nos
moldes propostos, uma vez que caso ocorra em uma unica superficie (externa ou interna), o
FCS pode transferir a carga de trabalho para superficie subsequente, aumentando a amplitude
do seu deslocamento para promover um efeito de compensagao, assim como verificado nas
manobras longitudinal e de rolagem. Neste sentido, limitar o envelope de voo da aeronave a
condi¢des que reproduzam carregamentos menores na superficie de controle, também
demonstrou ser efetivo para garantir a redundancia operacional do sistema e aumentar os niveis
de seguranca de voo da missao.

Ao confrontar os resultados de performance da aeronave nas missdes propostas com
atuadores em falha, conforme disposto nas normas MIL-F-9490D (1975) e MIL-F-8785C
(1980) resumido na Tabela 2.3, pode-se afirmar que as falhas para o DHA tendem a impactar
menos a degradacao do estado operacional da superficie de controle e, por sua vez, nos niveis
de qualidade de voo da aeronave, comparando-o ao SHA. Isto se deve ao fato das falhas mais
provaveis do DHA nem sempre comprometem o nivel de forcas e, na sua ocorréncia,
comprometem apenas parcialmente, podendo, portanto, ndo interferir no estado operacional do

FCS aniveis de qualidade voo suficientes para interromper a missao.
6.1 SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

Considerando os fendmenos observados para o DHA em falha, no que tange o
protétipo da Bancada de Sistemas Hidraulicos Digitai do LASHIP e os avangos proporcionados
com a integragdo feita com o modelo de aeronave ADMIRE, ¢ possivel constatar que a solucao
se ainda se encontra com um nivel de maturidade tecnologica TRL 3. Neste caso, ainda hd um
caminho a ser seguido para tornar viavel a tecnologia proposta para acionamento de superficies
de controle de aeronaves. Assim, sdo listados abaixo apenas algumas propostas de trabalho que
vao de encontro a esse objetivo:

e Desenvolvimento de um sistema supervisorio de diagnostico de falhas em

valvulas on/off com sua posterior integra¢ao ao controlador adaptativo a falhas.
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Investigacdo das oscilagdes no comportamento dindmico do DHA devido ao
chaveamento de pressdes e sua relacdo com efeitos aeroeldsticos e
comprometimento da estabilidade de voo na aeronave.

Estratégia de controle baseada no uso de linhas de pressdes de alimentacao
variaveis, que ajustem o perfil de for¢cas com base no carregamento do atuador.
Desenvolvimento de sistemas hibridos que incorporem as topologias
tradicionais SHA, EHA e EMA ao uso de Hidraulica Digital.

Avaliar o protdtipo em condigdes experimentais conforme disposto na norma
SAE ARP 1218 (1974) ou em outras especificas para validagdao de atuadores
para superficies de controle de aeronaves.

Desenvolver um estudo de confiabilidade de valvulas on/off, baseado no uso

de componentes de prateleira e especificos para aeronaves.



121

REFERENCIAS

ALLE, N.; HIREMATH S.; MAKARAM,S; SUBRAMANIAM,K.; TALUKDAR,A. Review
on electro hydrostatic actuator for flight control. International Journal of Fluid Power, v. 17, n.

2, p. 125-145, 3 maio 2016.

ANDERSON, J. D. Aircraft Perfomance and design. 5th. ed. New Delhi: McGraw-Hill
Education, 1999. v. 5th

ASTRAND, M.; OHRN, P. Direct Lift Control of Fighter Aircraft. Master Thesis Linkdping
University, 2019.

BACKSTROM, H.; KULLBERG, E. Report on the usage of the Generic Aerodata Model
Transformation, Technical report, Saab Aircraft AB, 1997.

BELAN, H.; LOCATELIL C.; LANTTO, B.; KRUS, P.; DE NEGRI, V. Digital Secondary
Control Architecture for Aircraft Application. The Seventh Workshop on Digital Fluid Power.
Linz, Austria: [s.n.] 2015. p. 1-19.

BELAN, H. C. Sistemas de atuacao hidraulicos digitais para avides com foco em eficiéncia
energética. Tese de Doutorado. Universidade Federal de Santa Catarina - UFSC. Programa de

Po6s-Graduagao em Engenharia Mecanica - POSMEC. Florianopolis, p. 192. 2018.

BLANKE, M.; KINNART, M.; LUNZE, J.; STAROSWIECKI, M.; SCHRODER, J. Fault
diagnosis of continuous-variable systems. In: SPRINGER (Ed.). . Diagnosis and Fault-Tolerant
Control. Vol 2 ed. [s.l.] Springer Berlin Heidelberg, 2006. p. 189-298.

BOGLIETTI, A.; CAVAGNINO, A.; TENCONI, A.; VASCHETTO, S. The Safety Critical
Electric Machines and Drives in the More Electric Aircraft: a Survey. 35th Annual Conference

of IEEE Industrial Electronics Society - IECON ’09. Porto, Portugal: 2009

BOJOI, R.; NEACSU, M. G.; TENCONI, A. Analysis and Survey of Multi-Phase Power
Electronic Converter Topologies for the More Eletric Aircraft Applications. International

Symposium on Power Electronics, Electrical Drives, Automation and Motion. 2012.

BOSCH, R. Check Valve Poppet Type Size 08, 04.31.20.00.56 - Z. Disponivel em:
<https://www.boschrexroth.com/en/xc/myrexroth/mediadirectory?&p p 1d=3& 3 struts acti
on=%2Fsearch%2Fsearch& 3 groupld=0& 3 vocabld 24220836=24220838& 3 keywords
=%2218318-89%22& 3 vocabld 4354720=4677637>.



122

BOZHKO, S., HILL, C. I, YANG, T. More-Electric Aircraft Systems and Modeling. Wiley

Encyclopedia of Electrical and Electronics Engineering, 2018.

CANUDAS-DE-WIT, C.; OLSSON, H.; ASTROM, K. J.; LISCHINSKY, P. A new model for
control of systems with friction. Automatic Control, IEEE Transactions on, v. 40, n. 3, p. 419—

425, 1995.

CAO, W.; MECROW, B. C.; ATKINSON, G. J.; BENNETT, J. W.; ATKINON, D. Overview
of Electric Motor Technologies Used for More Eletric Aircraft (MEA). IEEE Transactions on
Industry Applications, v. 59, n. 9, 2012.

CHAMBERS, B. Electrohydrostatic Actuator (EHA). ECES5320 Mechatronics, Utah
University. 2008

CRUZ, D. P. M. Analise De Sistema Hidraulico Digital Para Avides Com Foco Em Eficéncia
Energética. Dissertagdo de Mestrado. Universidade Federal de Santa Catarina - UFSC.
Programa de Pés-Graduagdo em Engenharia Mecanica - POSMEC. Floriandpolis, p. 142. 2018.

DE NEGRI, V. J., RAMOS FILHO, J. R. B., SOUZA, A.; A Design Method for Hydraulic
Positioning Systems. 51th National Conference on Fluid Power (NCFP). Las Vegas, USA: 2008

DE NEGRI, V.J., WANG, P., JOHNSTON, D.N., and PLUMMER, A. Behavioural prediction
of hydraulic step-up switching converters. International Journal of Fluid Power. Vol 15, No. 1,

1-9.2014.

DE NEGRI V. J., NOSTRANI, M.P., WANG P., JOHNSTON D.N., and PLUMMER, A.
Modelling and analysis of hydraulic step-down switching converters, International Journal of

Fluid Power, 2015.

DELL’AMICO, A., CARLSSON, M., NORLIN, E., SETHSON, M. Investigation of a Digital
Hydraulic Actuation System on an Excavator Arm. 13th Scandinavian International Conference

on Fluid Power - SICFP, Linkoping, Sweden, 2013.

DELL’AMICO, A., SIMON, D., WARD, S., PINTO, L. P. G., LANTTO, B., DE NEGRI, V.,
KRUS. P., A Hybrid Digital-Proportional Hydraulic Actuation System for Aircraft Flight
Control. 31st Congress of the International Council of the Aeronautical Sciences. Belo

Horizonte, Brazil, September, 2018..



123

DIRITO, G.; DENTIL E.; GALATOLO, R. Development and experimental validation of real-
time executable models of primary fly-by-wire actuators. Proceedings of the Institution of

Mechanical Engineers. Part I: Journal of Systems and Control Engineering, v. 222, n. 6, p. 523—
542, 2008.

DI RITO, G.; GALATOLO, R. Experimental assessment of the dynamic stiffness of a fault-
tolerant fly-by-wire hydraulic actuator. Proceedings of the Institution of Mechanical Engineers,

Part G: Journal of Aerospace Engineering, v. 226, n. 6, p. 679—690, 2012.

EROFEEV, E.; KHALETSKY, L.; SKRYABIN, A.; STEBLINKIN, A. Methodologies and
Test-rig Configurations for Experimental Improvement of Flight Control Actuation Systems.

Recent Advances in Aerospace Actuation Systems and Components (R3ASC) Conference

proceedings, p. 109-116, 2018.

FAA. 25 .1309-1a: System Design And Analysis. U.S. Department of Transportation, Federal

Aviation Administration [s.l: s.n.]. June, 1988.

FAA. 120-17B: Reliability Program Methods-Standards for Determining Time Limitations.
U.S. Department of Transportation, Federal Aviation Administration [s.l: s.n.], 2018.

FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION. FAA System Safety Handbook. U.S.
Department of Transportation,Washington, D.C: [s.n.], 2013.

FORSSELL, L.; NILSSON, U. ADMIRE The Aero-Data Model In a Research Environment
Version 4.0, Model Description. December, 2005.

FURST, F. L.; DE NEGRI, V. J. Projeto de sistemas hidraulicos de controle de posicao.

Florianopolis: Universidade Federal de Santa Catarina, 2002.

HALE J. F. Introduction to Aircraft Performance, Selection, and Design. John Wiley & Sons,
Inc., p. 1-168 1984.

HEIKKILA, M.; TAMMISTO, J.; HUOVA, M.; HUHTALA, A. K.; LINJAMA, M.
Experimental evaluation of a digital hydraulic power management system. n. 2010, p. 129-142,

2010.

HEIKKILA, M.; LINJAMA, M. Hydraulic Energy Recovery in Displacement Controlled
Digital Hydraulic System. Proceedings from the 13th Scandinavian International Conference

on Fluid Power, Link6ping, Sweden, v. 92, p. 513-519, June, 2013.



124

JIAN, F.: MARE, J. C.; YONGLING, F. Modelling, and Simulation of Flight Control
Electromechanical Actuators with Special Focus on Model Architecting, Multidisciplinary

Effects, and Power Flows. Chinese Journal of Aeronautics, 2016.

KRUS, P.; BRAUN, R.; NORDIN, P.; ERIKSSON, B. Aircraft System Simulation for

Preliminary Design. 28th International Congress of the Aeronautical Sciences. 2012

LARRIEU, N.; LAMOUSSIERE, X.; ANDRIEU, L. AIRBUS Research and perspectives for
aircraft control actuation. Recent Advances in Aerospace Actuation Systems and Componentes

- R3ASC. Toulouse, France: 2018

LIN, Y.; BAUMANN, E.; BOSE, D. M.; BECK, R.; JENNEY, G. D. Tests and Techniques for
Characterizing and Modeling X-43A Electromechanical Actuators. n. December, 2008.

LINJAMA, M., VIHTANEN, H. P., SIPOLA, A., VILENIUS, M. Secondary Controlled Multi-
Chamber Hydraulic Cylinder. The 11th Scandinavian International Conference on Fluid Power,

SICFP’09, June 2-4, Linkoping, Sweden. 2009.

LINJAMA, M. Digital fluid power-state of the art. The Twelfth Scandinavian International

Conference on Fluid Power, Tampere, Finland. 2011.

LINSINGEN, I. V. Fundamentos de Sistemas Hidraulicos. 4* ed. Floriandpolis: Ed. UFSC,
ISBN: 85-328-00646-8. 2013.

LYLE, B. S. Development of control surface actuation systems on various configurations of

the F-16. SAE Technical Papers, 1983.

MANTOVANI, J. 1., Otimizacdo dos Chaveamentos entre Valvulas on/off em Atuadores
Hidraulicos Digitais. Dissertacdo de Mestrado em Engenharia Mecanica. Universidade Federal

de Santa Catarina. 2019.

MARE, J.-C. Aerospace actuators 1: needs, reliability and hydraulic power solutions. London:

John Wiley & Sons, Inc., 2016.

MARE, J.-C. Aerospace actuators 2: signal-by-wire and power-by-wire. London: John Wiley
& Sons, Inc., 2017.

MCCLAMROCH, H. N. Steady Aircraft Flight and Performance. New Jersey, USA: Princeton
University Press, 2011.



125

MOHAMMAD H. SADRAEY. Aircraft Design: A Systems Engineering Approach. 1th. ed.
New Hampshire: John Wiley & Sons, Ltd., 2012. v. 1

MOIR, I, SEABRIDGE, A. Aircraft Systems: Mechanical, electrical, and avionics subsystems
integration. 3rd Ed. John Wiley & Sons, Ltd. ISBN 978-0-470-05996-8. 2008.

MOOG. MILITARY AIRCRAFT F-35 SUSTAINMENT SERVICES. Disponivel em:
<https://www.moog.com/content/dam/moog/literature/Aircraft/military aftermarket/Moog-
F35-Brochure.pdf>. Acesso em: 14 jan. 2021.

MORRIS, S. L.; BOSSERT, D. E.; HALLGREN, W. F. Introduction to Aircraft Flight
Mechanics. Reston, USA: Series, AIAA Education, 2003.

NAAYAGTI, R. T. A Review of More Electric Aircraft Technology. International Conference
on Energy Efficient Technologies for Sustainability — ICEETS. 2013.

NAVARRO, R., Performance of an electro-hydrostatic actuator on the f-18 systems research
aircraft, tech. rep., NASA, October 1997.

NELSON, R. C. Flight Stability and Automatic Control. 2nd. ed. Singapore: McGraw-Hill
Education, 1998.

NOSTRANI M. P.; RADUENZ, H.; DELL'AMICO, A; DE NEGRI, V.; KRUS, P. Design and
Optimization of a Fast Switching Hydraulic Step-Down Converter for Position and Speed
Control. Proceedings of 15:th Scandinavian International Conference on Fluid Power, 15th
Scandinavian International Conference on Fluid Power, Fluid Power in the Digital Age,

SICFP’17, Linkdping, Sweden, v. 144, p. 361-369, June, 2017.

NOSTRANI, M. P.; RADUENZ, H.; DELL'AMICO, A.; DE NEGRI, V. J.; KRUS, P. Multi-
Chamber Actuator Using Digital Pump for Position and Velocity Control Applied in Aircraft.
Global Fluid Power Society - GFPS 2020 PhD Symposium. Guilin, China, 2020.

NOSTRANI, M. P. Development Of A Digital Electro Hydrostatic Actuator For Application
In Aircraft Flight Control Surfaces. Tese de Doutorado. Universidade Federal de Santa Catarina
- UFSC. Programa de P6s-Graduagdo em Engenharia Mecanica - POSMEC. Florianodpolis, p.
192.2021.

OGATA, K. Engenharia de Controle Moderno. 5 ed. Prentice Hall, Novembro, 2010.



126

PETTERSSON, R. Redundancy study for aviation applications. [s.l.] Linkdping University,
2018.

QIAO, G., LIU, G.,, WANG, Y., MA, S. A Review of Electromechanical Actuators for
More/All Electric Aircraft Systems. Journal of Mechanical Engineering Science. 2017.

RAYMOND, I. T.; ROBINSON, C. W. Aircraft Digital Input Controlled Hydraulic Actuation
and Control System. Boeing Military Airplane Company. Anais...Seattle, Washington: 1981

RIBEIRO, F. AB - 722: Movimento Longitudinal da AeronaveSao José dos CamposInstituto

Tecnoldgico de Aerondutica, , 2018a.

RIBEIRO, F. AB - 722: Equagdes do movimento completoSao José¢ dos CamposInstituto

Tecnoldgico de Aeronautica, , 2018b.

ROBOAM, X. New trends and challenges of electrical networks embedded in “more electrical

airfcraft”. IEEE Intenational Symposium on Industrial Electronics - ISIE. 2011.

RONGIIE, K.; ZONGXIA, J.; SHAOPING, W.; LISHA, C. Design and Simulation of Electro-

Hydrostatic Actuator with a Built-in Power Regulator. Chinese Journal of Aeronautics., 2009.

SAAB AB. Gripen E-series. Disponivel em: <https://www.saab.com/products/gripen-e-

series>. Acesso em: 14 maio. 2021.

SAE. SAE ARP 1281 “Servoactuators: Aircraft Flight Controls, Power Operated, Hydraulic,

General Specification For”. Society of Automotive Engineers, Inc., 1974.

SARLIOGLU, B.; MORRIS, C. T. More Eletric Aircraft: Review, Challenges, and
Opportunities for Commercial Transport Aircraft. IEEE Transactions on Transportation

Electrification, p. 54—64, 2015.

SITVONEN, L.; LINJAMA, M.; VILENIUS, M. Analysis of Fault Tolerance of Digital
Hydraulic Valve System. Power Transmission and Motion Control - PTMC 05, Bath, UK, 2005.

SIIVONEN, L.; LINJAMA, M.; HUOVA, M.; VILENIUS, M. Pressure based fault detection
and diagnosis of a digital valve system. Power Transmission and Motion Control - PTMC 07,

Bath, UK, 2007.

SITVONEN, L.; LINJAMA, M.; HUOVA, M.; VILENIUS, M. Fault detection and diagnosis
of digital hydraulic valve system. The Tenth Scandinavian International Conference On Fluid

Power, SICFP’07. Tampere, 2007.



127

SUISSE, B. E. Research for Dynamic Seal Friction Modeling in Linear Motion Hydraulic
Piston Application. [s.].] The University of Texas at Arlington, 2005.

TAGGE, G. E.; IRISH, L. A.; BAILEY, A. R. Systems Study for an Integrated Digital/Electric
Aircraft (IDEA). NASA Contractor Report 3840, Seatle, Washington: Boeing Commercial
Airplane Company, 1985

TANAKA, Y. Comparative sudy on dynamic characteristics of hydraulic, pneumatic, and
eletric motors. (Proceedings of the ASME/BATH 2013, Symposium on Fluid Power and
Motion Control. Florida, USA: 2013

TEIXEIRA, P. L. Andlise Teérico Experimental de Prensa Dobradeira Hidraulica Controlada
por Bomba-Motor com Velocidade Varidvel. [s.1.] Universidade Federal de Santa Catarina,

2015.

THOMPSON, K. Notes On “The Eletric Control of Large Aeroplanes”. IEEE AES Magazine,
p. 19-24, 1988.

TRAN, X. B.; HAFIZAH, N.; YANADA, H. Modeling of dynamic friction behaviors of
hydraulic cylinders. Mechatronics, 2012.

USAF. MIL-F-9490D: Military Specification Flight Control Systsms - Design, Installation And
Test Of Piloted Aircfraft, General Specification For, 1975.

USAF. MIL-F-8785C: Flying Qualities Of Piloted Airplanes, 1980.

USAF. MIL-PRF-5503G: Performance Specification Actuators: Aerondutical Linear Utility,
Hydraulic, General Specification For, 2013.

WANG, L. Force Equalization for Active/Active Redundant Actuation System Involving
Servo-hydraulic and Electro-mechanical Technologies. 2012. Thesis (Doctorate in Mechanical

Engineering) - Université de Toulouse, Toulouse, France. 2012.

WANG, S., TOMOVIC, M., LIU, H. Commercial Aircraft Hydraulic Systems. Shanghai Jiao
Tong University Press Aerospace Series. Published by Elsevier Inc. 2016.

WARD, S. Digital hydraulics in aircraft control surface actuation. [s.l.] Linkoping University,
2017.

WATERMAN, A. W. The Boeing 767 Hydraulic System. Disponivel em:
<https://www jstor.org/stable/44647773%0A>. Acesso em: 13 abr. 2021.



128

WOOD, N. E.; LEWIS, R. A. ELECTROMECHANICAL ACTUATION DEVELOPMENT.
AiResearch Manufacturing Company of California. Anais...Torrance, California: Air Force

Flight Dynamics Laboratory AFSC/AFWAL, USAF, 1978



129

APENDICE A - Indicadores para avaliacio de falhas no DHA

Neste apéndice sdo apresentados de forma sucinta os indicadores estatisticos
desenvolvidos por Pettersson (2018) para avaliar os impactos da falha no perfil de for¢as do
DHA. Todavia, ressalta-se que a abordagem apresentada esta modificada para focar em sistemas
com perfil de forca simétricos, justificado pela aplicagdo proposta.
al.) Porcentagem de forca

Este indicador tem a abordagem mais intuitiva pois, para atuadores hidraulicos tipicos
de superficies de controle, como o SHA (Figura 2.11) utilizado como benchmark nesta
dissertacdo, ¢ comum se expressar sua capacidade operacional em termos do percentual de forga
disponivel. Para um atuador digital, define-se k como a taxa absoluta de for¢a disponivel em
relacdo as forgas em condigdo normal (IF,,), por:

max[F minF
neg

pos - mink, (33)

=———e
max[F,
onde Ky o5 € kpeq referem-se, respectivamente, ao maior valor em modulo de forga positiva e
de forca negativa no perfil de forcas do atuador. Assim, de forma analoga ao SHA, utiliza-se o
indicador k,,;,, para expressar a capacidade de forca do atuador como o minimo valor

disponivel, sendo definido por:
Kmin = min (kpos kneg)- (34)

Portanto o indicador k,,;, refere-se a porcentagem de for¢as minima de for¢a ainda
disponivel para o DHA em condig¢des de falha.
a2.) Forcas maxima e minima

Considerando a topologia de atuador digital estudada, para se definir as forcas méxima
e minima em um perfil de forgas, ¢ definida a l6gica de maximizar ou minimizar os valores de
pressdo nas camaras que contribuem positivamente (P, e P;) e para as que contribuem

negativamente (Pg e Pp). Assim, as forcas maxima e minima sdo definidas por:
maxF = AymaxP, — AgminPg + AcmaxP; — ApminPp
minF = A,minP, — AgymaxPg + AcminP, — ApmaxP, 32)
a3.) Faixa de forcas perdida
A amplitude de forgas disponiveis (E/b,m) para o perfil de forca do DHA para o caso

normal, isto €, operando sem falhas, ¢ definida por:

EfA.m = maxF — minF. (36)
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Expandindo os termos da Equacdo (36) e colocando em evidencia as areas, ¢ possivel verificar
que cada area contribui para a faixa de forgas como 4, (max]P’y - min]P’y). Para a condi¢ao
qualquer cadmara y podem assumir os valores de pressdo P, = {psq, P52, Ps3}, desta forma pode-
se definir a faixa de for¢as normal como:

Fiorm = (Aa + Ap + Ac + Ap) (MaxPy yopm — MinPy noym) (37)

De forma anéloga, para um determinado caso de falha pode-se definir a faixa de forca
disponivel (Ff‘ill), utilizando a Equacdo (36). Assim, a faixa de forcas perdidas para esta
condi¢do (Aszerd), pode ser definida como:

AFjera = Fhorm — Ffar- (38)
a4.) Impacto das falhas do tipo valvula aberta

Considerando uma falha do tipo aberta para uma valvula qualquer jV,, a cdmara A,

somente se torna operacional eliminando da selecdo as outras duas valvulas, ficando somente
com um nivel de pressao disponivel. Com isso, a maxima e minima pressao disponivel para a

camara sao definidas como nulas e, portanto
maxP, ., — minlP,, o, = 0. (39)
Utilizando a Equago (37), € isolando o termo da area A, que contém a vélvula jV;, em

falha aberta, € possivel definir a faixa de for¢a disponivel Ff“;l,ab da seguinte forma:
Ff/}ll,ab =4, (maxIP’y'ab - minIP’y,ab) +A_y, (maxIP’y,norm - min]Py,norm), (40)

onde A_ A, € o conjunto com os valores das areas do cilindro multicimaras menos a area 4,,.

Entretanto, o termo que acompanha A,, € definido como igual a zero conforme verificado na
Equacao (39), cancelando esta parcela na Equacao (40).
Substituindo a Equacao (37) e a Equacao (40) na Equagao (38), ¢ possivel definir a

faixa de forcas perdidas para o caso de falha aberta (AFI;“erd,ab) por

AF{;‘erd,ab = Ay (maxpy,norm - minlpy,norm)- 41)
Comparando a faixa de forcas perdidas (AFI;“erd,ab) ao perfil de forgas para o caso normal
(E4 ) tem-se que:

A, (maxIP’y,norm - min]P’y,norm) 4 “2)
(AA + AB + AC + AD)(max]Py,norm - min]P)y,norm) 2}[,):,4 Ay.
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O resultado da Equacdo (42) ¢ particularmente 1til para ajudar na compreensao dos
impactos das falhas do tipo aberta no perfil de for¢cas do DHA. Nesse caso o que se observa ¢
uma reducdo na taxa de forgas perdidas (k,,;,) com impacto proporcional ao valor da area da
camara A,, em que a falha ocorreu.

Combinando aos efeitos apresentados a relagdo de maximiza¢do ¢ minimizagdo das
pressdes nas camaras, sao feitas as seguintes conclusodes sobre falhas do tipo aberta:

e Falhas do tipo aberta, nas valvulas 1V, para as cdmaras de contribuigdo positiva (A e C),
impedem a minimizac¢do de pressdo nestas camaras, resultando em um kqpip = Kpeg. A
reducdo do ky,4 € proporcional ao valor da drea em que ocorreu a falha.

e Falhas do tipo aberta, nas valvulas 1V, para as cdmaras de contribui¢do negativa (B € D),
impedem a minimizagdo de pressdo nestas cAmaras, resultando em um Ky = Kpps. A
redugdo do ks € proporcional ao valor da drea em que ocorreu a falha.

e Falhas do tipo aberta, nas valvulas 3V}, para as cdmaras de contribuigdo positiva (4 e C),
impedem a maximizag¢do de pressdo nestas camaras, resultando em um ki, = Kipos. A
reducdo do kyp,s € proporcional ao valor da drea em que ocorreu a falha.

e Falhas do tipo aberta, nas valvulas 3V, para as cdmaras de contribui¢do negativa (B € D),
impedem a maximizagdo de pressdo nestas cdmaras, resultando em um Kp,ip = kpeg. A
reducdo do ky,4 € proporcional ao valor da drea em que ocorreu a falha.

e Falhas do tipo aberta nas valvulas 2V, impedem a maximiza¢cdo ¢ minimizagdo de
pressdo na cdmara em que ocorreu, provocando uma redugdo no Kyeg € kpos. A redugéo

¢ proporcional ao valor da area em que ocorreu a falha, afetando de forma equivalente
ambos os lados do perfil de forca.
aS.)Impacto das falhas do tipo valvula fechada
A avaliacdo do impacto das falhas do tipo fechada, ¢ analoga ao processo para falha
do tipo aberta. Entretanto, na acomodag¢ao deste tipo de falha duas véalvulas da cdmara ainda

podem operar, resultando em dois valores de pressdo ainda disponivel para a camara (P, o =
2). Utilizando a Equagdo (39) pode-se, portanto, verificar que:
— minP

maxP y,fec > 0. (43)

v.fec
Através do mesmo processo apresentado para se obter a Equacao (41), define-se a faixa

de forca perdidas para falhas do tipo fechada (AFfem, Fec) POT:
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A _ , ,
AFfora rec = Ay(MaxPy o — MNPy porm — MaxPy ree + minPy rec)

= Ay (A]P)y,normal - A]P)y,fec)

onde, A, ¢ a drea em que ocorreu a falha com valvula do tipo fechada. Deve-se ressaltar que

(44)

esta expressdo so € valida para as falhas em 1V, e 3V}, pois a parcela descrita pela Equagéo (43)
para estas valvulas tem a sua amplitude reduzida. Ja para falhas fechada em 2V, este valor ndo

se altera, e por consequéncia ndo reduz a taxa de forcas maxima e minima do sistema.
preservando o ki, do estado normal.

Comparando a regido de forcas perdidas para as falhas fechadas AFiﬁ:rd, re €m vélvulas

1V; e 3V}, ao perfil de forgas para o caso normal Fyf,,,, ¢ possivel definir a seguinte relagao:

Ay(APyporm = APy pec) _ Ay(APy 1 — APy rec)
(AA + AB + AC + AD)(A[P)y,norm) (Z}D,:A Ay) (Apy,norm) .

(45)

Conforme Belan (2018), um requisito de projeto a ser seguido para garantir um perfil
de forcas simétrico e com forcas igualmente escalonadas, € necessario que os valores das linhas
de pressdes de suprimento sejam igualmente espagados, exigindo assim um mesmo Ap para os
niveis de pressodes das linhas de suprimento. Considerando os niveis de pressao ps; > psy > Ps3,
os termos da Equagio (44) assumem os valores AP, ., = 2Ap € AP, ¢, = Ap. Portanto, pode-
se reescrever a Equagdo (45) como:

Ay,(20p —Ap) A
CD_,4,)28p) — 23D_, 4,

(46)

Assim, de forma analoga a falhas do tipo aberta, as falhas do tipo fechada nas valvulas 1V; e
3V; impactam no perfil de for¢as proporcionalmente A, a area em que esta ocorreu.
Combinando aos efeitos apresentados a relagdo de maximizacdo e minimizagao das
pressdes nas camaras, sdo feitas as seguintes conclusdes sobre falhas do tipo fechada:
e TFalhas do tipo fechada, nas vélvulas 1V}, para as cdmaras de contribuigdo positiva (4 e
(), impedem a maximizagdo de pressdo nestas cdmaras, resultando em um K., = kpos.
A redugido do ks € proporcional ao valor da area em que ocorreu a falha.
e Falhas do tipo fechada, nas vélvulas 3V}, para as cdmaras de contribuigdo positiva (A4 e
C), impedem a minimizagdo de pressdo nestas cAmaras, resultando em um Ky, = Kpeg-

A redugdo do kye4 € proporcional ao valor da area em que ocorreu a falha.
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Falhas do tipo fechada, nas valvulas 1V}, para as cdmaras de contribui¢do negativa (B e
D), impedem a maximizagdo de pressdo nestas cdmaras, resultando em um ki, = Kpeg.
A redugdo do kye4 € proporcional ao valor da drea em que ocorreu a falha.
Falhas do tipo fechada, nas valvulas 3V, para as cdmaras de contribuigdo negativa (B e
D), impedem a minimizagdo de pressdo nestas cdmaras, resultando em um Ky, = Kpps.
A redugio do ks € proporcional ao valor da area em que ocorreu a falha.

Falhas do tipo fechada, nas valvulas 2V, provocam perdas de forgas intermediarias, e

ndo afetam o k,,;, do sistema.
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APENDICE B — Algoritmo do Seletor de Vilvulas Adaptativo

function CombSelecionada = matrizDeForcas(areas, p, Fref, CF, dT min,
dT p, Clock, fail case)
coder.extrinsic('roundn') ; % incluir funcodes

o\

Forca prévia (atual)

Indive da forca prévia (atual)

Vetor de combinacdes da forca prévia (atual)
contador interno para dT p;

Intervalo de tempo para executar laco envia

persistent Fprev ;
persistent Nprev ;
persistent combPrev ;
persistent tabForcas ;
persistent icdT min ;
vetor combinacéo
persistent icdT p ; % Intervalo de tempo para executar laco de
onstrucdo da matriz
persistent icClockdT min ; % Variavel para guardar o tempo de execucdo do
laco gue envia vetor combinacdo
persistent icClockdT p ; % Variavel para guardar o tempo de execucdo do
laco de construcdo da matriz
persistent EAt
persistent EAL
if isempty (EAt)
EAt = 1;
end
if isempty (EAL)
EAl = zeros(1l,3)
end
persistent EBt
persistent EBL
if isempty (EBt)
EBt = 1;
end
if isempty (EB1)
EB1 = zeros(1,3)
end
persistent ECt
persistent EC1
if isempty (ECt)
ECt = 1;
end
if isempty (EC1)
ECl = zeros(1l,3)
end
persistent EDt
persistent EDI
if isempty (EDt)
EDt = 1;
end
if isempty (ED1)
ED1 = zeros(1,3)

o°

o° oo

o\

en
persistent Pfail case
Pfail case = fail case ; % Vetor falha

% inicia contadores
if isempty(icClockdT min)

icClockdT min = Clock ; % Contador de tempo inteiro
end
if isempty (icClockdT p)

icClockdT p = Clock ; % Contador de tempo inteiro
end
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if isempty(icdT min)

icdT min = dT min ; % Contador de tempo inteiro
end
if isempty(icdT_p)

icdT p = dT p ; % Contador de tempo inteiro
end

% Ajuste de variavel para obter resultado em [kN]
= areas* (le-4);

bl

% inicia valores vetor de forcas
if isempty (Fprev)
% Valor inicial para Fref = ps3 em todas as cémaras
Fprev = (p(3)*A(1)- p(3)*A(2)+ p(3)*A(3)- p(3)*A(4));
$Fprev = roundn (Fprev,-3);
end
if isempty (Nprev
Nprev = 81;
end
if isempty (combPrev)
% cada linha da matriz refere-se a uma combinacdo.
% [ordC4l, Forca, Fcusto, Psl/2/3-PA, ...PB, ...PC,...PD, PA, PB, PC,
PD].
combPrev = [Nprev Fprev 0.001 001 001 001 O0O017.57.57.5
7.51;
end

)

corresponde a ordem de calculo da condicdo Fprev

if isempty (tabForcas)
tabForcas=zeros (81,19);
end

if icdT p >= dT p % Recalcula matriz de combinagdes
icClockdT p = Clock ;
icdT p = 0 ;

n=0;
for i = 1:3
if i == 1, vi = [1, 0, 01;
elseif i == 2, wvi = [0, 1, 0];
else vi = [0, 0, 1];
end
for 7 = 1:3
if j =1, Vj = [1, O, 0];
elseif j == 2, wvj = [0, 1, 01;
else vy = [0, O, 1];
end
for 1 = 1:3
if 1 == 1, vl = [1, 0, 0];
elseif 1 == 2, vl = [0, 1, 0];
else vl = [0, O, 1];
end
for k = 1:3
if k == 1, vk = [1, 0, 01;
elseif k == 2, vk = [0, 1, 0];
else vk = [0, 0, 1];
end
n=n+1;
tabForcas(n,1l)= n;

% -AA*pA +AB*pB - AC*pC + AD*pD
Faux = (p(1)*A(1) - p(J)*A(2)+ p(l)*A(3)- p(k)*A(4));
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tabForcas (n,2) = Faux;
$tabForcas (n,2) = roundn (Faux,-3); %arredondamento das
forcas
tabForcas(n,3) = abs(Faux - Fref); S%primeira parte da
funcdo custo
tabForcas (n, 6)= vi;
tabForcas(n,7:9)= vj;
tabForcas (n, lO 12)= vl
tabForcas(n,13:15)= vk;
tabForcas (n, 16) p(i);
tabForcas(n,17) p(J);
tabForcas(n,18) = p(l);
tabForcas (n,19) = p(k);
end
end
end
end
else
for i=1:81
tabForcas (i, 3) = abs(tabForcas(i,2) - Fref); % Primeira parte da
funcdo custo
end

end
icdT p = Clock - icClockdT p ; % Controle de execucdo do laco abaixo

if icdT min >= dT _min % Envia vetor combinacédo
icClockdT min = Clock;
icdT min = 0;

$Busca possivel Forcga a ser aplicada (Funcdo custo ainda sem peso e
forcarelativa)

%0bs: O primeiro retorno da funcédo "min" seria o valor do campo;

[~, minidx] = min(tabForcas(:,3));

$Adiciona o peso e forcarelativa a Funcédo custo
for £ = 1:81

Nprev é o indice da forca anterior (atual)
3 minidx é o indice da forca futura

o

\o

dfa = A(l) *abs (tabForcas (Nprev,16) - tabForcas (minidx,16)); %A (pA)
dfb = A(2) *abs (tabForcas (Nprev,17) - tabForcas (minidx,17)); %B(pB)
dfc = A(3) *abs (tabForcas (Nprev,18) - tabForcas (minidx,18)); %C(pC)
dfd = A(4) *abs (tabForcas (Nprev,19) - tabForcas(minidx,19)); %D (pD)
tabForcas (f,3) = tabForcas(f,3)+ CF* (dfatdfb+dfc+dfd);
end
%% Implementa compensecdo de falha
if max(Pfail case(l:3) == 2) %Procura a falha aberta
EAt = 2; %$Foi feito assim em razdo do cbéddigo de falha
estabelecido
else
EAt = max(Pfail case(1:3));
end

EAl = zeros(1l,3):
EAl (Pfail case(l1:3) == EAt) = 1;

if max (Pfail case(4:6) == 2)
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EBt = 2;
else

EBt = max(Pfail case(4:6));
end

EB1 = zeros(1l,3);

EB1 (Pfail case(4:6) == EBt) = 1;
if max(Pfail case(7:9) == 2)
ECt = 2;
else
ECt = max(Pfail case(7:9));
end
ECl = zeros(1l,3);
EC1(Pfail case(7:9) == ECt) = 1;
if max (Pfail case(10:12) == 2)
EDt = 2;
else
EDt = max(Pfail case(10:12));
end
ED1 = zeros(1l,3);
ED1 (Pfail case(10:12) == EDt) = 1;
$EXt = Tipo de falha na camara
$EX1 = Localizacdo da falha
% 1 = Normal
% 2 = Falha aberta
% 3 = Falha fechada ( ou fechamento forcado por falha aberta)
for 1 = 1:81

switch EAt

case 2
if ~isequal (tabForcas(i,4:6),EAl)% Se a combinacdo for
diferente +FC

tabForcas (i, 3) = inf;
end
case 3

switch sum (EALl)
case 1
if isequal (tabForcas(i,4:6),EAl) % Se a combinacdo for igual
+FC

tabForcas (i, 3) = inf;
end
case 2
if ~isequal (tabForcas(i,4:6),~EAL)
tabForcas (i, 3) = inf;

end
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end

otherwise

end

switch EBt

case 2
if ~isequal (tabForcas(i,7:9),EBl)% Se a combinacdo for
diferente +FC

tabForcas (i, 3) = inf;

end

case 3
switch sum (EB1)
case 1
if isequal (tabForcas(i,7:9),EBl)% Se a combinacdo for igual +FC

tabForcas (i, 3) = inf;

end

case 2

if ~isequal (tabForcas(i,7:9),~EB1)

tabForcas (i, 3) = inf;
end
end
otherwise
end
switch ECt
case 2

if ~isequal (tabForcas(i,10:12),ECl)% Se a combinacdo for
diferente +FC

tabForcas (i, 3) = inf;

end
case 3
switch sum(EC1)
case 1
if isequal (tabForcas(i,10:12),ECl) % Se a combinacdo for igual
+FC

tabForcas (i, 3) = inf;
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end
case 2
if ~isequal (tabForcas(i,10:12),~EC1)
tabForcas (i, 3) = inf;
end
end
otherwise

end
switch EDt

case 2

if ~isequal (tabForcas(i,13:15),ED1)% Se a combinacao for
diferente +FC

tabForcas (i, 3) = inf;
end
case 3
switch sum(ED1)
case 1
if isequal (tabForcas(i,13:15),EDl) % Se a combinacao for igual
+FC
tabForcas (i, 3) = inf;
end
case 2
if ~isequal (tabForcas(i,13:15),~ED1)
tabForcas (i, 3) = inf;
end
end
otherwise
end
end
% Atualiza combinacdo de saida
[N

, minidx] min (tabForcas(:,3));
if Nprev ~= minidx

Nprev = minidx;
Fprev = tabForcas (minidx, 2);
combPrev = tabForcas (minidx, :);
end
end
icdT min = Clock - icClockdT min; % Controle de execucado do laco abaixo

CombSelecionada = combPrev';
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APENDICE C - Indicadores do perfil de forcas para falha da Secio 4.3
Neste Apéndice sdo apresentados os principais indicadores do perfil de forcas para as

falhas avaliadas na Se¢ao 4.3 (Tabela 4.1). Os dados se referem ao DHA experimental, onde

pos pos

s3a0 0
Fdisp Fdisp

kpos € kneg 530 as taxas referentes aos niveis de for¢as maximo e minimo, n

numero de forgas positivas e negativas restantes no perfil de forcas, e P(t) ¢ a probabilidade de

ocorréncia da falha em uma missao de 1000 horas, conforme apresentado em Pettersson (2018).

Tabela C. 1. — Indicadores do perfil de forgas para o DHA na condigao normal

kpos kneg pos pos Fpax Fnin
Falha (%) (%) Faisp Faisp (kN) (kN)
NNNN 100 100 37 44 14,12 -15.44

Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela C. 2. — Indicadores do perfil de forcas para falhas do Grupo A

k k ne n°® de
Falha (f/;’)s ((')l/zjq n%fsp ng d?sp falhas P(t)
CiNCiN 59,6 100 8 28 2 7,4 %107
C:C5CiN 30,4 100 3 21 3 6,4 x 1077
CiNC:Cs 23,8 100 2 22 3 6,4 x 1077
NO,O3N 19,9 100 1 8 2 7,4 %107
NO{NC3 15,4 100 2 16 2 7,4x107
NC;NO, 11 100 1 17 2 7,4 %107
C,:C3C,C3 0 100 0 16 4 5,5x107°
Fonte: Elaborado pelo autor.
Tabela C. 3. — Indicadores do perfil de forcas para falhas do Grupo B
k k ne n°
Fafha %) G Traiw e b PO
NCi{NC, 100 60,3 25 12 2 7,4 %107
NC,C3C, 100 43,2 18 6 3 6,4 x 1077
C3NON 100 33,2 14 4 2 7,4 %107
C3CiNCy 100 22,2 22 2 3 6,4 x 1077
O:NC3N 100 19,2 15 3 2 7,4%x107
C3NNO; 100 7,3 17 1 2 7,4 %107
C3C,C5C4 100 5 15 1 4 55%x107°
0;NNO; 100 0 9 0 2 7,4 %107

Fonte: Elaborado pelo autor.
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Falha ’Ez;) 'E/i’ o M N 10>
CiNNC, 72,2 78,2 15 21 2 7,4 %107
C3NNC; 64,2 61,8 17 19 2 7,4 %107
C,C;04N 72,2 53,5 7 5 3 6,4 x 107
C,C3C5C, 51,7 44 8 8 4 5,5x107°
C3C,C1C3 42,9 61 6 10 4 5,5%107
O.NNO, 40,3 36,4 4 5 2 7,4 %107
O,NNO, 36,3 40 4 5 2 7,4 %107
O3sNNO; 30,4 45,4 3 6 2 7,4 %107
0,C,05C3 32,9 36,4 2 2 4 5,5x107°
0,0,NC, 15,4 36,4 2 4 3 6,4 x 107

Fonte: Elaborado pelo autor.
Tabela C. 5. — Indicadores do perfil de forgas para falhas do Grupo D

Paba e Ther o, ol DS P
NC,C,N 100 100 21 24 2 7,4 %107
NC,C,C, 100 100 11 13 3 6,4 x 1077
C,C,C,N 100 100 10 14 3 6,4 x 107
C,C,C,C, 100 100 7 9 4 5,5%x107

Fonte: Elaborado pelo autor.
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APENDICE D - Indicadores do perfil de forcas para falhas da Secéo 5.3
Neste Apéndice sdo apresentados os principais indicadores do perfil de forcas para as
falhas avaliadas na Se¢dao 5.3. Os dados se referem ao DHA modelado de acordo com os

requisitos dos elevons do modelo de aeronave ADMIRE, onde ko5 € kpeg sd0 as taxas

referentes aos niveis de forcas maximo e minimo, nP%._ e n™%Y sio o numero de forcas
¢ > "'Fdisp Fdisp ¢

positivas e negativas restantes no perfil de forgas apods a falha, e P(t) € a probabilidade de
ocorréncia desta falha considerando uma missao de 1000 horas, para as arvores de falha
desenvolvidas por Pettersson (2018). Adicionalmente os valores para o SHA em condicdo de

falha também sdo apresentados para fins de comparagao.

Tabela D. 1 — Indicadores do perfil de forcas para o DHA em condi¢do normal

kpos kneg pos neg Fmax Fmin
Falha (%) (%) anisp aniSp (kN) (kN)
NNNN 100 100 38 43 106,2 -109,1

Fonte: Elaborado pelo autor.

Tabela D. 2 — Indicadores do perfil de forgas para as falhas da Secdo 5.3

Falha ’gz;g; ]‘E’J/jf i, mel, 9

SHA c/ falha 50 50 - - 1 0,052
C1NC,Cs 17,9 100 3 21 3 6,4 %10 -7

NC,NN 100 50,7 36 18 1 0,0087
0505C,Cs 346 325 2 2 4 55%107
C,C,C,Cy 26,9 27 7 9 4 55%x107°
C3C,C3C4 100 0,7 15 1 4 55x107
0505C,C; 11,7 8.8 1 2 4 55x107
C,CiNC5 498 50,7 10 14 3 6,4 x 107
0505C,C, 11,7 8.8 2 1 4 55%107

Fonte: Elaborado pelo autor.
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ANEXO I — Transcricao das definicoes dos termos técnicos das normas normas USAF

MIL-F-8785C (1980) e MIL-F-9490D (1975)

a) Classificacido das aeronaves: Conforme a norma USAF MIL-F-8785C (1980),

b)

qualquer aeronave deve ser enquadrada em uma das seguintes classes:

i) Classe I: Aeronaves pequenas ¢ leves como:

Leve de utilidade
Instrugdo primdria
Leve de observacao

ii) Classe II: Aeronaves de peso médio e baixa a média manobrabilidade como:

Utilitario pesado/ busca e salvamento

Transporte leve ou médio/ cargueiro/ abastecimento

De alerta antecipado/ contramedidas eletronicas/ comando aerotransportado/ de
controle ou comunicagao

Antissubmarino

Transporte e assalto

Reconhecimento

Bombardeiros taticos

Ataque pesado

Treinamento para Classe 11

iii) Classe I1I: Aeronaves grandes e pesadas com baixa a média manobrabilidade como:

Transporte pesado/ cargueiro/ abastecimento

Bombardeiros pesados

Patrulha/ aviso antecipado/ contramedidas eletronicas/ comando, controle e
comunicacao aérea

Treinamento para Classe 111

iv) Classe IV: Aeronaves de alta manobrabilidade como:

Caga/ Interceptador

Ataque

Reconhecimento tatico
Observacao

Treinamento para Classe IV

Categorias de fases de voo: Conforme a norma USAF MIL-F-8785C (1980), as fases

de voo sdo divididas em trés categorias:

i) Categoria A: Fases de vOo que requerem manobras rapidas, rastreamento preciso
ou controle preciso da trajetoria de voo. Incluidos nesta categoria estao:

Combate ar-ar

Ataque ao solo
Langamento de armamento
Recuperacdo aérea
Reconhecimento
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— Reabastecimento aéreo

— Acompanhamento terrestre
— Busca antissubmarina

— Voo em formacgdo proxima

ii) Categoria B: Fases de voo que normalmente sdo realizadas usando manobras
graduais e sem rastreamento de precisdao, embora o controle preciso da trajetéria do
Voo possa ser necessario. Incluidos nesta categoria estao:

— Subida

— Cruzeiro

— Planeio

— Abastecimento aéreo (acronave tanque)
— Descida

— Descida de emergéncia

— Desaceleragcdo de emergéncia

— Entrega aérea

iii) Categoria C: Fases de voo que utilizam manobras graduais e geralmente requerem
um controle preciso da trajetoria de voo. Incluidos nesta categoria estdo:

— Decolagem

— Decolagem por catapulta
— Aproximagao

— Arremetida

— Aterrisagem

c) Niveis de qualidade de voo: Conforme a norma USAF MIL-F-8785C (1980), trata-se
de uma classificacdo dos requisitos de estabilidade e controlabilidade para o voo da
aeronave. Cada valor ¢ uma condicdo minima de aceitabilidade relacionada a
capacidade de completar a missdo operacional para a qual o avido foi projetado. Os
niveis sdo:

i) Nivel I: Qualidades de voo claramente adequadas para a fase de voo da missao.

ii) Nivel II: Qualidades de voo adequadas para concluir a fase de voo da missdo, mas
com um acréscimo na carga de trabalho do piloto ou degradagdo da efetividade da
missao, ou ambos.

iii) Nivel ITI: Qualidades de voo minimas que garantem a seguranga da aeronave, mas
com um aumento excessivo na carga de trabalho do piloto ou efetividade da missao
inadequada, ou ambos. As fases de voo de Categoria A podem ser concluidas com

seguranca, e as fases de voo Categoria B e C podem ser concluidas.
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Envelope operacional: Conforme a norma USAF MIL-F-8785C (1980), os envelopes
operacionais de voo definem os limites em termos de velocidade, altitude e fator de
carga dentro dos quais o avido deve ser capaz de operar a fim de cumprir determinada
missao.

Envelope de servico: Conforme a norma USAF MIL-F-8785C (1980), os envelopes de
servigo sdo aqueles definidos pela contratante, com aprovacao da atividade de aquisigao,
que determinam velocidades, altitude e aceleracdes, dentro dos limites da aeronave para

cada fase de voo.

Sistemas de controle de voo (Flight Control Systems -FCS): Segundo a norma MIL-
F-9490D (1975), os sistemas de controle de voo (FCS) incluem todos os componentes
usados para transmitir comandos de controle de voo do piloto ou outras fontes para os
produtores de forca e momento apropriados. Os comandos de controle de voo podem
resultar no controle da trajetéria de voo da aeronave, atitude, velocidade no ar,
configuragdes aerodindmicas, dire¢do e modos estruturas. Entre os componentes
incluidos estdo os controles do piloto, telas dedicadas a comutacdo logica, transdutores,
sensores de dados aeroes e dindmicos do sistema, computacdo de sinal dispositivos de
teste, dispositivos de transmissao atuadores e linhas de transmissao de sinal dedicada ao

controle de voo.

Estados operacionais dos FCS: Segundo a norma MIL-F-9490D (1975), existem 5

estados operacionais para os FCS, sendo eles:

1) Estado operacional I (Opera¢do normal): O estado operacional I é o estado
normal de desempenho, seguranca e confiabilidade do sistema de controle de voo.
Este estado atende aos requisitos de qualidade de voo Nivel 1 dentro do envelope de
voo operacional e Nivel 2 dentro do envelope de servigo e os requisitos declarados

fora desses envelopes.

1) Estado operacional II (Operacio restrita): O Estado Operacional II ¢ o estado
inferior a operagdo ou desempenho normal do equipamento, que envolve
degradagdo ou falha de apenas uma parte nao critica do sistema geral de controle de
v6o. Um aumento moderado na carga de trabalho da tripulagdo e degradacdo na

eficaicia da missdo pode resultar de uma selecdo limitada ou modos FCS
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normalmente operacionais disponiveis para uso; no entanto, a missao pretendida
pode ser cumprida. Este estado satisfaz pelo menos os requisitos de qualidade de

voo Nivel 2 dentro do envelope operacional e Nivel 3 dentro do envelope de servigo.

iii) Estado operacional III (Minima operacio segura): Estado Operacional III ¢ o

estado de desempenho degradado do sistema de controle de voo; seguranga ou
confiabilidade que permite o término seguro de rastreamento de precisdo ou tarefas
de manobra, e cruzeiro seguro, descida e pouso no destino da intengdo original ou
alternativa, mas onde a carga de trabalho do piloto ¢ excessiva ou a eficicia da
missdo ¢ inadequada. As fases da missdo pretendida envolvendo rastreamento ou
manobra de precisdo ndo podem ser concluidas de forma satisfatoria. Este estado

satisfaz pelo menos os requisitos de qualidade de voo Nivel 3.

iv) Estado operacional IV (controlavel para imediata aterrisagem de emergéncia):

O Estado Operacional IV ¢ o estado de operagdo do FCS degradado em que o voo
seguro continuado ndo € possivel; no entanto, permanece controle suficiente para
permitir tentativas de reinicializagdo do motor, uma descida controlada e pouso de

emergéncia imediato.

Estado operacional V (controlavel para evacuacio em voo): O Estado
Operacional V ¢ o estado de operacao do FCS degradado no qual a capacidade do
FCS ¢ limitada as manobras necessarias para atingir uma condi¢ao de voo em que a

evacuacao da tripulagc@o possa ser realizada com seguranca.
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ANEXO II - Principais configuracdes de redundéincia em atuadores para FCS.

Tabela II. 1 — Configuragdes diferentes de redundancia de atuadores para FCS.

Configuracio Atuadores Propriedades Aplicacao
Todos os atuadores s@o conectados a superficie [Escolha mais
de controle. A saida final ¢ igual a soma das comum para
yy —~ forgas. controle de
~| Canal 1 SHAs & EHAs , , ,
/ Vantagens: Estrutura simples, aplicavel a superficies
/4// (&M no ios tipos d d 1 falh: imari
varios tipos de atuadores, tolerante a falha primarias para
7N Canal2 70 futuro?) | | N
— Desvantagens: Pode haver conflito de for¢as  [avides comerciais
(A320, A380B,
B747 ¢ B787).
Todos os atuadores sdo conectados a um
/ mecanismo. A saida final é igual posi¢do média.
/ SHAs (EHAs |Vantagens: Aplicavel a varios tipos de
/ ) B737 amortecedor
& EMAs no |atuadores, ndo ha briga de forgas
/ ) duplo do leme.
/ futuro?)  [Desvantagens: Pode tornar o conjunto ou
projeto complexo e ndo adequado para
redundancia
Todos os atuadores estdo ligados a uma unica )
N da final | | q Escolha mais
aste ¢ a saida final é igual a resultante das
yy Canal 1 Canal Zl ) ) comum em
] 10 | orcas na haste. )
[ ] |@ SHAs ) aplicacdes
/ N I Vantagens: Compacto, ndo ha briga de forgas. |
o militares
Desvantagens: limita o nimero de
] ) ] ) F-16 e F-15.
redundancias devido a dimensdo necessaria.
Um EMA ¢ alinhado dentro do outro, a saida
Canal 1 Canal 2 final é a combinagdo de deslocamento relativo. [Atuadores de
EI]. -
* EMA Vantagens: Nao ha combate de forgas, em caso |helicoptero dentro
S
(O Imv}) de falha o canal restante continua funcionando. [do conceito
5:5:5:5:555!5!},! Desvantagens: Complexo, cada canal precisa [HEAT/ACT.
de um curso maior que o minimo permitido.
Dois moto-redutores sdo conectados em
I_|II Canal 1 paralelo a um fuso. Estabilizador/
T
} [ @ EMAs Vantagens: Funciona com apenas um motor.  [Compensador
—ccow—
I‘lI'Canal y) Desvantagens: Travamento do fuso Horizontal B787.

compromete todo atuador.

Fonte: Traduzido pelo autor e disponivel em Wang (2012).
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ANEXO III — Rotina do momento aerodiniamico nas superficies de controle

#define S FUNCTION NAME calculatemoments
#define S FUNCTION LEVEL 2

#include "simstruc.h"

#ifdef WIN32

#define atmos_ ATMOS

#endif

extern void calcmoment (float *drc in,
float *dlc_in,
float *droe in,
float *drie in,
float *dlie in,
float *dloe in,
float *dr in,
float *alfa in,
float *beta in,
float *v_in,
float *m in,
float *ga in,
float *p_in,
float *g_in,
float *r in,
float *alfap in,
float *meil,
float *meir,
float *meyl,
float *meyr,
float *mr,
float *mnvl,
float *mnvr);

/* Function: mdlInitializeSizes

* Abstract:
* Set up sizes of the S-function's inputs and outputs.

*/

static void mdlInitializeSizes (SimStruct *S)
{

ssSetNumSFcnParams (S, 0) ; /* expected number */
#1f defined (MATLABiMExiFILE )

if (ssGetNumSFcnParams (S) != ssGetSFcnParamsCount (S)) goto EXIT POINT;

#endif

ssSetNumContStates( S, 0 );

ssSetNumDiscStates( S, 0 );

ssSetNumInputPorts (S, 1);
ssSetInputPortWidth (s, 0, 16);
ssSetInputPortDirectFeedThrough (s, 0, 1);
ssSetInputPortRequiredContiguous (S, 0, 1);

ssSetNumOutputPorts (S, 7);
ssSetOutputPortWidth (S, 0, 1);
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ssSetOutputPortWidth (S, 1, 1);
ssSetOutputPortWidth (S, 2, 1);
ssSetOutputPortWidth (S, 3, 1);
ssSetOutputPortWidth (S, 4, 1);
ssSetOutputPortWidth (S, 5, 1);
ssSetOutputPortWidth (S, 6, 1);

/* specify the sim state compliance to be same as a built-in block */
ssSetSimStateCompliance (S, USE DEFAULT SIM STATE);

EXIT POINT:
return;

}

/* Function: mdlInitializeSampleTimes

* Abstract:
* Specifiy that we inherit our sample time from the driving block.
*/
static void mdlInitializeSampleTimes (SimStruct *S)
{
ssSetSampleTime (S, O, INHERITED SAMPLE TIME) ;
ssSetOffsetTime (S, 0, 0.0);
ssSetModelReferenceSampleTimeDefaultInheritance (S);

/* Function: mdlOutputs

* Abstract:

* Calculate atmospheric conditions using Fortran subroutine.
*/

static void mdlOutputs (SimStruct *S, int T tid)

{
const double *in = (const double *) ssGetInputPortSignal (S,0);
double *meil ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (S,0);
double *meir ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (s, 1);
double *meyl ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (S,2);
double *meyr ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (S,3);
double *mr ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (S,4);
double *mnvl ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (S,5);
double *mnvr ut = (double *) ssGetOutputPortRealSignal (S,6);
int W = ssGetInputPortWidth (S, 0);
int k;
float fin[l6], fmeil, fmeir, fmeyl, fmeyr, fmr, fmnvl, fmnvr;

for (k=0; k<w; k++) {

/* set the input value */
fin[k] = (float) inf[k];



/* call the Fortran routine using pass-by-reference */
calcmoment (&fin[O0],

&fin[6], &
&fin[14],

&fin[1], &fin[2], &fin[3], &fin[4],
fin[7], &fin[8], &fin[9], &fin[10], &fin[117],
&fin[15], &fmeil, &fmeir, &fmeyl, &fmeyr, &fmr,

&finf121,
&fmnvl,

/* format the outputs using the reference parameters */

meil ut[0] (double) fmeil;
meir ut[0] = (double) fmeir;
meyl ut[0] = (double) fmeyl;
meyr ut[0] = (double) fmeyr;
mr ut[0] = (double) fmr;
mnvl ut[0] = (double) fmnvl;
mnvr ut[0] = (double) fmnvr;

}

/* Function: mdlTerminate

* Abstract:

* This method is required for Level 2 S-functions.
*/

static void mdlTerminate (SimStruct *3)

{
}

#ifdef MATLAB MEX FILE
"simulink.c"

#include
#else
#include "
#endif

SUBROUTINE CALCMOMENT (DRC IN,

&
&
&
&

impl

cg sfun.h"

icit none
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&fin[5],

&fin[13],
&fmnvr) ;

/* Is this file being compiled as a MEX-file? */
/* MEX-file interface mechanism */

/* Code generation registration function */

DLC 1IN,
DLOE_1IN,
M IN, QA IN,

MEIL,
MNVR)

LOGICAL KOEFMASK (18)

REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL
REAL

DRC_IN
DLC_IN

DROE_IN
DRIE IN
DLIE IN
DLOE IN

DR_IN

ALFA_IN
BETA IN

V_IN
M IN
QA IN
P IN
Q_IN
R_IN

ALFAP

IN

DROE 1IN,
DR_IN, ALFA IN, BETA IN, V 1IN,
P IN, Q IN, R _IN, ALFAP 1IN,
MEIR, MEYL, MEYR, MR, MNVL,

DRIE 1IN,

DLIE 1IN,

Logical mask for coefficients to compute

right outboard elevon angle
right inboard elevon angle
left inboard elevon angle
left outboard elevon angle

rudder angle

angle of attack.
angle of sideslip.

airspeed.

Mach number.

dynamic pressure.
roll angular rate.
pitch angular rate.
yaw angular rate.

d (ALFA) /dt



C
C—---- OUTPUT VARIABLES
C
REAL CT
REAL CN
REAL CMY
REAL CcC
REAL CMX
REAL CMZzZ
C
REAL CHEIL
coefficients
REAL CHEIR
coefficients
REAL CHEYL
coefficients
REAL CHEYR
coefficients
REAL CHLEIL
moment coefficients
REAL CHLEIR
hinge moment coefficients
REAL CHLEYL
hinge moment coefficients
REAL CHLEYR
hinge moment coefficients
REAL CHR
REAL CHLBR
REAL CHNVL
coefficient.
REAL CHNVR
coefficient.
C
REAL MEIL
REAL MEIR
REAL MEYL
REAL MEYR
REAL MR
REAL MNVL
REAL MNVR
C
REAL SREF ! Reference
REAL CREF ! Reference
REAL BREF ! Reference
REAL SET ! Reference
REAL CET ! Reference
REAL SEY ! Reference
REAL CEY ! Reference
REAL SLEI ! Reference
REAL CLEI ! Reference
REAL SLEY ! Reference
REAL CLEY ! Reference
REAL SR ! Reference
REAL CR ! Reference
REAL CLBR ! Reference
REAL SNV ! Reference
REAL CNV ! Reference

I element in

! KOEFMASK

' (1) tangential force coefficient.

! ( 2) normal force coefficient.

' ( 3) (CPM) pitch moment coefficient.

' ( 4) side force coefficient

' (5) (CRM) roll moment coefficient.

' ( 6) (CYM) yaw moment coefficient.

' (7) left inboard elevon hinge moment

! ( 8) right inboard elevon hinge moment
' (9) left outboard elevon hinge moment
! (10) right outboard elevon hinge moment
' (11) left inboard leading-edge flap hin
! (12) right inboard leading-edge flap

! (13) left outboard leading-edge flap

! (14) right outboard leading-edge flap

! (15) rudder hinge moment coefficients

! (16) air brake hinge moment coefficient
' (17) left canard hinge moment

! (18) right canard hinge moment

area. (m2)
chord. ( m)
span. ( m)
area, inboard elevon. (m2)
chord, inboard elevon. ( m)
area, outboard elevon. (m2)
chord, outboard elevon. ( m)
area, inboard leading-edge flap. (m2)
chord, inboard leading-edge flap. ( m)
area, outboard leading-edge flap. (m2)
chord, outboard leading-edge flap. ( m)
area, rudder. (m2)
chord, rudder. ( m)
lenght, air brake (width of brake). ( m)
area, canard. (m2)
chord, canard. ( m)
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REAL BNV !
SREF = 45.0
CREF = 5.20
BREF = 10.0
SEI = 1.20
CEI = 0.95
SEY = 1.35
CEY = 0.68
SLEI = 0.45
CLEI = 0.40
SLEY = 0.45
CLEY = 0.35
SR = 0.80
CR = 0.60
CLBR = 1.10
SNV = 3.20
CNV = 1.30
BNV = 2.60
KOEFMASK (1) =
KOEFMASK (2) =
KOEFMASK (3) =
KOEFMASK (4) =
KOEFMASK (5) =
KOEFMASK (6) =
KOEFMASK (7) =
KOEFMASK (8)
KOEFMASK (9) =
KOEFMASK (10)
KOEFMASK (11)
KOEFMASK (12)
KOEFMASK (13)
KOEFMASK (14)
KOEFMASK (15)
KOEFMASK (16)
KOEFMASK (17)
KOEFMASK (18)

CALL AERODATA
KOEFMASK
, DRC_IN
, DLC_IN
, DROE_IN
, DRIE IN
, DLIE_IN
, DLOE_IN

g
sl
—
=4

‘
cNoNoNoNoNoNolNoNoNoNe)
eNoNoNeoNeoNoNoNeoNoNeoNRa]|

Reference span,

(

.FALSE.
.FALSE.
.FALSE.
.FALSE.
.FALSE.
.FALSE.
.TRUE.
.TRUE.
.TRUE.

.TRUE.

.FALSE.
.FALSE.
.FALSE.
.FALSE.

.TRUE.

.FALSE.

.TRUE.
.TRUE.

|
|
|

canard.

152

choosen coefficients to calculate

|
! right canard angle
! left canard angle
! right outboard elevon angle
! right inboard elevon angle
! left inboard elevon angle
! left outboard elevon angle
! rudder angle

! leading-edge flap angle

air brake angle

right canard angular rate

left canard angular rate

right outboard elevon angular rate
right inboard elevon angular rate
left inboard elevon angular rate
left outboard elevon angular rate
! rudder angular rate

leading-edge flap angular rate
air brake angular rate

(rad/s)
(rad/s)
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& , 0.0 ! altitude above ground. (m)

& , 0.0 ! pressure altitude. (m)

& , ALFA IN ! angle of attack. (rad)

& , BETA IN ! angle of sideslip. (rad)

& , V_IN ! airspeed. (m/s)

& ;, M IN ! Mach number. (=)

& , 0.0 ! normal acceleration ("g")

& ;, QA IN ! dynamic pressure. (N/m2)

& , P_IN ! roll angular rate. (rad/s)

& , Q IN ! pitch angular rate. (rad/s)

& , R_IN ! yaw angular rate. (rad/s)

& , 0.0 od( P) /dt (rad/s2)

& , 0.0 od( Q) /dt (rad/s2)

& , ALFAP IN ! d(ALFA) /dt (rad/s)

& , 0.0 ! d(BETA) /dt (rad/s)

& , 0.0 ! mass flow ratio. (=)

& , 0.0 ! landing gear (=1 L/G extended,=0L/Gretracted).

& , 0.0 ! nose-wheel door (=0 open,=1 closed)
C
C——== OUTPUT ... ——————mm—mm—mm o m @ouT
C

& , CT ! tangential force coefficient.

& , CN ! normal force coefficient.

& , CMY ! (CPM) pitch moment coefficient.

& , CC ! side force coefficient

& , CMX ! (CRM) roll moment coefficient.

& , CMZ ' (CYM) yaw moment coefficient.

& , CHEIL ! left inboard elevon hinge moment
coefficients

& , CHEIR ! right inboard elevon hinge moment
coefficients

& , CHEYL ! left outboard elevon hinge moment
coefficients

& , CHEYR ! right outboard elevon hinge moment
coefficients

& , CHLEIL ! left inboard leading-edge flap hinge
moment coefficients

& , CHLEIR ! right inboard leading-edge flap hinge
moment coefficients

& , CHLEYL ! left outboard leading-edge flap hinge
moment coefficients

& , CHLEYR ! right outboard leading-edge flap hinge
moment coefficients

& , CHR ! rudder hinge moment coefficients

& , CHLBR ! air brake hinge moment coefficients

& , CHNVL ! left canard hinge moment coefficient.

& , CHNVR ! right canard hinge moment coefficient.

& )
C
C

MEIL = QA_IN*SEI*CEI*CHEIL

MEIR = QA_IN*SEI*CEI*CHEIR

MEYL = QA_IN*SEY*CEY*CHEYL

MEYR = QA_IN*SEY*CEY*CHEYR

MR = QA IN*SR*CR*CHR

MNVL QA IN* (SNV/2) *CNV*CHNVL
MNVR = QA IN* (SNV/2)*CNV*CHNVR
RETURN

END
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