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MARTINS, P.C.O.. Estudo da Influéncia do Amortecimento Viscoelastico no Fenémeno
Aeroelastico de Flutter. 2014. 148f. Dissertacdo de Mestrado, Universidade Federal de
Uberlandia, Uberlandia, MG.

RESUMO

O presente trabalho investiga a influéncia do amortecimento viscoelastico sobre o
fendmeno de instabilidade aeroelastica do tipo flutter. A analise de estabilidade aeroelastica €
realizada utilizando modelos de secdo tipica de dois e trés graus de liberdade. No primeiro
modelo, sdo considerados 0s movimentos verticais e de rotacdo do aerofdlio ao passo que, no
segundo caso, a rotacdo de uma superficie de controle associada também é considerada. O
amortecimento viscoelastico € introduzido nas molas que formam a suspensdo do aerofdlio.
No que diz respeito & modelagem aerodinamica, é assumida a teoria ndo estacionaria, a qual
considera os efeitos de esteira associados ao escoamento de ar. O método de solucéo de flutter
empregado é o Método k, ou Método V-g. O objetivo geral desse trabalho é avaliar a
influéncia do comportamento viscoelastico na velocidade critica de flutter, especialmente
visando comprovar a possibilidade de que o aumento do amortecimento proporcionado pelo
material viscoelastico possa ampliar a margem de estabilidade dindmica. As equacbes do
movimento sdo modificadas para levar em conta a dependéncia do comportamento
viscoelastico em relacdo a frequéncia e a temperatura, utilizando os conceitos de mdédulo
complexo e fator de deslocamento. Quando a analise ¢ feita no dominio do tempo, é utilizado
0 modelo de derivadas fracionarias para representar o comportamento viscoelastico, associada
a uma aproximacdo por fungOes racionais da aerodindmica envolvida. As simulacGes
numéricas levam a concluir que a insercdo do amortecimento viscoelastico pode aumentar
efetivamente a faixa de estabilidade do modelo assumido. Ainda, por meio de avaliacGes
paramétricas realizadas observa-se a forte dependéncia do comportamento aeroviscoelastico
em relacdo a temperatura de operacdo e as caracteristicas geométricas dos dispositivos

viscoelasticos.

Palavras Chave: Aeroelasticidade, Flutter, Viscoelasticidade, Amortecimento.



Pagina Intencionalmente deixada em branco



Xi

MARTINS, P.C.O.. A Study of the Influence of Viscoelastic Damping on Aeroelastic
Flutter Phenomenon. 2014. 148f. M.Sc. Dissertation, Universidade Federal de Uberlandia,
Uberlandia, MG, Brazil.

ABSTRACT

This work proposes an investigation of the influence of viscoelastic damping on the
dynamic aeroelastic behavior of aeronautical systems. The stability analysis is made by using
typical section models with two and three degrees of freedom. In the first one plunge and
pitch motions are considered and in the second the rotation of a control surface is also
included. The viscoelastic damping is introduced in the system as dissipative devices which
act as viscoelastic springs. Regarding the aerodynamic modeling, it is assumed unsteady
theory, which considers the vorticity effects associated to air flow. The k method is used to
calculate the flutter boundaries. The goal of this work is to evaluate the influence of
viscoelastic behavior on critical flutter speed. The equations of motion are modified to take
into account the dependence of the viscoelastic behavior with respect to frequency and
temperature, using the concepts of complex modulus and shift factor. In the time domain
analyses it is used the fractional derivative model to represent the viscoelastic behavior,
associated to a rational function approximation of the aerodynamics. The numerical
simulations lead to conclude that the viscoelastic damping can effectively increase the flutter
speed range. Furthermore, the parametric evaluation conducted shows the strong dependence
of the aeroviscoelastic behavior with respect to temperature and geometry of the viscoelastic

suspension devices.

Keywords: Aeroelasticity, Flutter, Viscoelasticity, Damping.
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CAPITULO |

Introducéo

1.1 Contextualizacdo e motivagdes

A histéria da aerondutica é relativamente recente, datando do inicio do século passado.
Ainda ha muitas divergéncias a respeito da autoria do primeiro voo de uma aeronave; alguns
creditam este feito ao brasileiro Santos Dumont e outros defendem o pioneirismo dos irméaos
Wright (Fig. 1.1).

Mas, independentemente dessa controvérsia, o antigo desejo de voar do homem foi
alcancado e hoje inimeras atividades seriam impossiveis sem essa capacidade. As aeronaves
assumiram, com o passar dos anos, um papel essencial na atividade humana, desde o
provimento de transporte eficiente e seguro, tanto de pessoas quanto de mercadorias, até em
sistemas de defesa, monitoramento e seguranca militar.

(@) (b)
Figura 1.1 — (a) Irmdos Wright no Flyer e (b) Santos Dummont no 14 Bis. (DISCOVERY
BRASIL, 2013).
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Foi justamente em aplicagdes militares, durante as grandes guerras mundiais, que
ocorreu um salto tecnolégico significativo na aviagdo. Primeiramente, as aeronaves eram
utilizadas para espionagem das taticas inimigas até quando se percebeu a possibilidade de
utilizad-las como armas em combate direto. Com o fim da Primeira Grande Guerra, a
tecnologia aerondutica até entdo desenvolvida foi utilizada para prover transporte de
passageiros, dando origem a Era de Ouro da Aviacdo, ocorrida no periodo entre as duas
guerras mundiais. Com a chegada da Segunda Guerra Mundial, a histéria da aviacdo foi

marcada pela utilizacdo dos primeiros bombardeiros e dos primeiros avides de caca.

Apesar do grande avango dado neste periodo, ainda hoje ha um grande esforco de
engenheiros e projetistas para desenvolvimento de tecnologias focadas na melhoria de
desempenho geral de aeronaves, seja para aplicacdo militar, seja para aeronaves de uso civil.
Vérias vertentes de pesquisa em aeronautica se destacam, buscando solugfes para alcancar
eficiéncia, economia e seguranga e ainda cumprir requisitos de sustentabilidade que hoje

fazem parte dos objetivos das empresas.

Nesse processo, uma forte tendéncia observada consiste na reducdo de peso das
aeronaves, viabilizando melhor relacdo entre carga paga e consumo de combustivel. Isso se
da, na maior parte das vezes, pela utilizacdo de materiais mais leves e com resisténcia

apropriada.

A interacdo das cargas impostas pelo escoamento aerodindmico com as forgas elasticas
e inerciais atuantes sobre as estruturas das aeronaves é objeto de estudo da aeroelasticidade.
(BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996, COOPER; WRIGTH, 2007; FUNG, 1993,
DOWELL et al., 2004).

A aeroelasticidade e suas decorréncias passaram a ser levadas em consideragéo a partir
do inicio da Segunda Guerra Mundial, visto que as aeronaves até entdo operavam em
velocidades baixas e eram constituidas de materiais rigidos e pesados, fato esse que evitava a
ocorréncia de tais fendmenos (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996).

Os fendmenos aeroelasticos mais comuns sao a divergéncia, o flutter, o buffeting e a

resposta a rajada.

A divergéncia é um fendmeno de aeroelasticidade estatica, ou seja, no qual as forgas
inerciais sdo despreziveis. Ocorre quando a pressdo dindmica do escoamento realimenta a
superficie de sustentacdo de tal forma que os deslocamentos da estrutura atingem o limite de

sua resisténcia, levando-a ao colapso. A aeronave X-29 (Fig. 1.2), desenvolvida com
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enflechamento negativo (para frente), foi uma aeronave militar que apresentou esse tipo de
problema.

O buffeting consiste em uma excitacdo que é relacionada as esteiras de escoamento
oriundas das asas, motores e fuselagem, as quais produzem impulsos aerodindmicos que
ocasionam vibracOes transientes na estrutura da aeronave, de forma mais recorrente no
estabilizador vertical. E um fendmeno comum em aeronaves militares, que por voarem em
condi¢Ges de voo particulares (grandes velocidades e grandes angulos de ataque) geram

esteiras de grande magnitude.

Figura 1.2 - Aeronave X-29 que apresentou problemas de divergéncia devido a seu
enflechamento negativo.(WARBIRDSNEWS, 2013).

As respostas dinamicas ocorrem quando a aeronave € sujeita a rajadas de ar, ou entdo de
outro tipo de forca transiente como, por exemplo, o langamento de misseis, ocorréncia de
ondas de choque ou qualquer outro tipo de carregamento dindmico. Os casos mais comuns sao
aqueles onde a rajada € oriunda de algum tipo de formac&o climatica adjacente a aeronave em
voo. Um caso recente que pode exemplificar a importancia desse tipo de estudo é o do voo
AF447, rota Rio de Janeiro - Paris, sob responsabilidade da Air France, empresa de linha
aerea francesa. No relatorio técnico do acidente foram listadas as causas que levaram a queda
do avido e dentre elas se encontra a passagem por uma regiao de instabilidade climatica que
levou a quebra do leme. De acordo com o relatério enviado as autoridades brasileiras,

verificou-se que durante o voo houve uma dificuldade no manejo da aeronave durante
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turbuléncia a elevadas altitudes, visto que foram verificados comandos exagerados de rolagem
de nariz para cima, executados pelo piloto. Somando-se a isso, a indicacdo erronea dada pelo
congelamento dos tubos de Pitot, e a instabilidade gerada pelos comandos bruscos,

prejudicaram o correto diagndstico da situacdo por parte da tripulagdo (BEA, 2013).

O fendmeno aeroelastico de flutter é classificado pela maioria dos autores como o
problema aeroelastico dindmico de maior importancia e é aquele mais ocupa lugar mais
frequente nos estudos em aeroelasticidade (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996;
DOWELL et al., 2004). Um caso interessante e classico a ser citado quando se fala de flutter
ocorreu na ponte de Tacoma Narrows. A estrutura foi levada ao colapso estrutural devido a

um escoamento de ar que interagiu com as propriedades elasticas e inerciais da ponte,

conforme pode ser observado na Fig.1.3.

Figura 1.3 - Fendmeno aeroelastico de flutter ocorrendo na ponte de Tacoma Narrows
(UNIVERSITY LIBRARIES, 2013).

Tratando-se de problemas em aeronaves, credita-se a queda do voo doméstico 542 da
Braniff Airways no ano de 1959, em uma aeronave Lockheed Electra, similar a mostrada na
Fig. 1.4, a uma falha na asa esquerda devida a oscilagdes de flexdo autoexcitadas (whirl

flutter) que levaram a aeronave ao colapso estrutural.
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Figura 1.4 — Lookheed L-188 Electra (AEROFAVOURITES, 2013).

Dadas as motivacOes para estudo de prevencdo de fendmenos aeroelasticos, varios
pesquisadores tém concentrado esforcos em buscar a prevencdo desses fendmenos e solucdes
tém sido analisadas para viabilizar sua supressdo. Uma vertente razoavel consiste na insercdo
de mecanismos de controle de vibragoes.

No controle do tipo ativo, sensores sdo posicionados na estrutura e por interpretacao
desses sinais, atuadores sdo acionados de forma a aplicar algum tipo de forca na estrutura, de
modo a prevenir o comportamento indesejado. Ja no controle do tipo passivo ha insercdo de
materiais ou dispositivos com capacidade de dissipar energia vibratoria (amortecedores
Viscosos ou viscoelasticos, absorvedores dinamicos de vibracdo, por exemplo). Pode-se ainda
mesclar as duas técnicas em um tipo de controle hibrido.

Embora sejam atrativas, nas técnicas de controle do tipo ativo ha dificuldades na
aplicacdo e posicionamento de sensores e atuadores; o custo associado a essa técnica
(manutengdo, montagem e operagdo) é relativamente alto; é necessario investir em fontes de
poténcia alternativa, caso haja falta de energia elétrica necessaria para o desempenho desse
mecanismo (CASCIATI; MAGONETTE; MARAZZI, 2006); no caso de ocorréncia de falha
do sistema de controle, este pode tornar-se instavel, com consequéncias catastroficas. Dessa
forma, o controle passivo ainda é mais desejado, por se tratar de uma alternativa mais simples,
barata e segura.

Dentre as estratégias utilizadas para prover controle passivo, inclui-se o uso dos
materiais viscoelasticos, que tém a capacidade de dissipar energia vibratoria na forma de
calor. Esse tipo de material vem sendo frequentemente utilizado nas indUstrias de construcéo

civil, aerondutica, aeroespacial e automobilistica (RAO, 2003). Surpreendentemente, a maior



26

parte de estudos em prevencdo aeroeléstica é de carater ativo (SONG; FENG-MING, 2012).
Pouco se tém visto a respeito de investigacdo do uso de técnicas passivas, como insercao de

amortecimento do tipo viscoelastico como estratégia de controle.

A maior parte dos polimeros exibe propriedade viscoeléstica. Tal classe de materiais é
extremamente ampla e uma gama de produtos comerciais dessa natureza encontra-se
disponivel no mercado. Alguns exibem combinacdes especificas para aplicagbes mais
precisas, englobando casos que envolvem desde componentes eletrénicos até grandes

estruturas de engenharia civil.

No que tange a forma de aplicacdo desses materiais, pode-se indicar as fitas de material
viscoelastico, como na Fig. 1.5 que sdo comumente encontradas no mercado. Encontram-se
também amortecedores (ou coxins) que fazem uso de viscoelasticidade para diversas

utilizagOes, conforme mostrado na Fig.1.6

Uma aplicacdo de materiais viscoelasticos na industria aerondutica pode ser
exemplificada pelos dispositivos SMACSONIC®, da fabricante SMAC®, que consiste em uma
fita constituida de trés camadas, sendo uma camada de carbono ou aluminio, um nucleo de
material viscoelastico e uma camada adesiva. Esses dispositivos sdo acoplados na fuselagem

com finalidade de supressdo de ruido, conforme mostrado na Fig. 1.7

Para construir modelos matematicos representativos dos fendmenos relacionados a
viscoelasticidade, deve-se levar em conta que esse tipo de material é sensivel a variacdes
ambientais e operacionais, principalmente a temperatura e a frequéncia de vibracdo (JONES,
2001, De LIMA, 2003).

Ja em relacdo ao modelo e equagdes do movimento de aeronaves flexiveis, € comum a
consideracdo de pequenos deslocamentos angulares para linearizagdo das equagdes. Modelos
de secdo tipica sdo equivalentes a modelos de asa de envergadura infinita, por ndo
considerarem efeitos de ponta de asa. Apesar da utilizacdo de modelos de secéo tipica para
representacdo de uma superficie aeronautica ser uma aproximacgéo, € usual o emprego desse
tipo de modelo para fins de evidenciamento e analise de fendbmenos aeroelésticos, haja vista
que a construcdo dos modelos aerodinamico e estrutural de aeronaves completas néo é trivial;
existem programas comerciais que possibilitam essa construcdo e a extensdo daquilo que €

desenvolvido a partir de uma segdo tipica.
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(a) (b) (©)
Figura 1.5 - Fitas de material viscoelastico. (a) e (b) fabricadas pela 3M® (3M, 2013); (c)
fabricada pela SMAC® (SMAC, 2013).

(a) (b)
Figura 1.6 - Dispositivos isoladores de vibragdes: (a) para maquinas rotativas (ISOTECH,
2013), (b) para satélites (SMAC, 2013).

Figura 1.7 - Aplicacdo de camada viscoelastica composta em fuselagem de aeronave com
finalidade de supresséo de ruido (SMAC, 2013).
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A motivagdo para o estudo apresentado nesse trabalho reside na constatacdo de que
dispositivos viscoelasticos discretos ou tratamentos viscoelasticos superficiais sdo
frequentemente utilizados para a atenuacgéo de vibragdes. Assim, torna-se importante avaliar a
influéncia da inclusdo destes dispositivos sobre a ocorréncia de flutter, de modo que esta
influéncia venha a ser considerada em projetos aeroeldsticos, o que pode proporcionar
melhorias no desempenho e reducéo de custos dos projetos aeronauticos.

Ainda, o presente trabalho enquadra-se no esforco que estd sendo empreendido pelo
Laboratorio de Mecénica de Estruturas Prof. José Eduardo Tannus Reis (LMEst) para a
consolidacdo da pesquisa na area de Engenharia Aerondutica, e constitui uma extensdo dos
trabalhos anteriormente desenvolvidos ao longo de mais de uma década, voltados ao controle
de vibracges utilizando materiais viscoelasticos, os quais foram objeto de dissertacdes e teses,

e geracdo de numero significativo de publicaces.

1.2 Objetivos

O objetivo geral dessa dissertacdo de mestrado é o estudo de procedimentos passivos de
controle de instabilidades aeroelasticas dinamicas (flutter) em estruturas aeronauticas. Em
especifico, visa-se a realizacdo de um estudo numérico acerca da influéncia do amortecimento
viscoelastico sobre as velocidades de flutter, a partir de modelos de se¢do tipica. Deseja-se
apreciar a viabilidade dessa aplicacdo, realizando o estudo da influéncia de um conjunto de

fatores que influenciam o comportamento do sistema proposto.

1.3 Organizacéao do Trabalho

O presente trabalho esta organizado em oito capitulos, sendo que este primeiro capitulo
apresenta aspectos introdutérios, contextualizando o assunto e apresentando as motivacoes
para a realizacao do trabalho.

O Capitulo 2 é dedicado a uma revisao bibliografica. Sdo apresentados sinteticamente
os trabalhos que foram utilizados para prover embasamento tedrico necessario para 0
desenvolvimento desse estudo. As referéncias bibliograficas sdo divididas entre aquelas que
tratam da aeroelasticidade e de formas de supresséo de instabilidades aeroelasticas, e aquelas

que tratam de trabalhos que lidam com viscoelasticidade aplicada ao controle de vibragdes.
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O Capitulo 3 traz a fundamentacdo tedrica em aeroelasticidade, necesséria para
compreensdo e desenvolvimento do trabalho de pesquisa.

Em seguida, o Capitulo 4 enfoca a teoria de viscoelasticidade e a modelagem associada.

O Capitulo 5 trata da construcdo dos modelos matematicos aeroviscoelasticos de se¢édo
tipica a serem posteriormente empregados.

O Capitulo 6 apresenta os resultados oriundos das simulagdes numéricas realizadas de
acordo com os modelos desenvolvidos no capitulo precedente. Séo feitas analises para o caso
de modelos de dois e trés graus de liberdade, avaliando-se variagfes paramétricas e suas
consequéncias nos resultados de instabilidade aeroelastica associada.

O Capitulo 7 traz as conclusdes e as propostas de continuidade do trabalho de pesquisa.

Finalmente, o Capitulo 8 apresenta as referéncias bibliograficas utilizadas no
desenvolvimento deste trabalho.
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CAPITULO II

Revisao Bibliogréafica

Este capitulo apresenta uma revisdo bibliografica relacionada aos temas abordados
nessa dissertacdo, tratando dos trabalhos que mais diretamente contribuem para o
desenvolvimento desta pesquisa.

Dois topicos principais sdo enfatizados nesse capitulo. O primeiro deles trata das
pesquisas relevantes no tocante a supressao de fendmenos aeroelasticos e o segundo trata de

estudos que utilizam materiais viscoelasticos para o controle de vibracdes.

2.1 Supressao de fenbmenos aeroelasticos

As obras de Bisplinghoff; Ashley; Halfman (1996) e Fung (1993) sdo referéncias
consolidadas na area de aeroelasticidade, sendo estes os livros-texto mais disseminados na
area. Grande parte de ambas as obras é dedicada a teoria de vibracdes de sistemas mecanicos
aplicada a sistemas aeronduticos como, por exemplo, o céalculo de modos de vibracdo e
frequéncias naturais de sistemas aeronduticos, além de deformacBes em estruturas
aeronauticas sujeitas a carregamentos estaticos e dinamicos. Apos essa revisao, Bisplinghoff;
Ashley; Halfman (1996) iniciam as teorias acerca do escoamento aerodindmico e suas
consequéncias, passando primeiramente por escoamento estacionario para, em um segundo
momento, considerar o0 caso mais complexo de ndo-estacionariedade. Um capitulo Unico é
dedicado exclusivamente ao fenémeno aeroelastico de flutter, no qual sdo discutidas as

caracteristicas do sistema classico de dois graus de liberdade.
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Na obra de Fung (1993) também é dado enfoque a esse fendmeno aeroelastico, trés
capitulos sendo dedicados ao assunto. Outra semelhanca entre ambas as obras é a presenca de
capitulos voltados aos procedimentos experimentais para analise aeroelastica.

A obra de Hodges e Pierce (2002) consiste em uma abordagem introdutéria, direcionada
para aplicagdo de cunho simples e pratico em aeroelasticidade e dindmica estrutural.
Sucintamente, o livro traz trés capitulos, sendo o primeiro deles uma introducdo a dindmica
estrutural, seguindo-se o capitulo que trata de aeroelasticidade estatica e o capitulo que aborda
a instabilidade dindmica de flutter, tratando de modelagem de sistemas simples e ainda
abordando os métodos classicos como método k e 0 método p-k.

Dowell et al. (2004) focam o estudo de diversos problemas envolvendo
aeroelasticidade. Um capitulo é reservado ao estudo de aeroelasticidade em estruturas civis;
outro € focado na resposta aeroelastica de rotores; outro ainda concentra esfor¢os na analise
de turbomaquinas e os problemas relacionados com aeroelasticidade. Os autores também
disponibilizam um capitulo (assim como Bisplinghoff; Ashley; Halfman (1996) e Fung
(1993) ) para tratar de experimentos em aeroelasticidade, discutindo sua necessidade e as
licbes aprendidas em experimentos. Ha que se destacar também a abordagem de néo
linearidades, que estdo cada vez mais presentes em aeroelasticidade (e na maior parte dos
estudos em engenharia).

O livro de Cooper e Wright (2007) também € relativamente recente. Estudos de casos de
modelos simplificados em aeronautica sdo utilizados para introduzir o leitor aos conceitos
bésicos de teoria das vibragdes, para entdo, na segunda parte da obra, tratar definitivamente as
teorias em aeroelasticidade. Muitos casos classicos também sdo analisados e estendidos para
analises mais complexas. Todavia, os autores ndo ddo enfoque a teorias aerodinamicas em sua
origem, ou seja, utilizam essas equacOes ja prontas para dar enfoque propriamente a
aeroelasticidade, mas fornecem as referéncias necessarias caso o leitor deseje conhecer mais a
respeito desse assunto. Metodos cléssicos de calculo de flutter sdo apresentados e
comparados, além de teorias basicas para analise tridimensional. S&o discutidos brevemente
os casos de flutter conico e flutter de superficies de controle; comentarios também séo tecidos
a respeito de flutter em regimes transdnicos e supersénicos. Um capitulo também da enfoque
a aeroservoelasticidade aplicada a casos simples, além de se dedicarem varios capitulos a
andlise de cargas aerodinamicas e um capitulo a analise de manobras em solo. Ha ainda que se
destacar a terceira e ultima parte da obra que fala de forma geral a respeito do procedimento

de certificagdo de aeronaves no tocante a requisitos de aeroelasticidade. Outro diferencial do
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livro é a apresentacdo de rotinas de programacdo para casos especificos de estudos de
fendmenos de aeroelasticidade nos anexos.

O estudo de aeroelasticidade possui notorias referéncias nos trabalhos de Theodorsen,
gue ainda contribuem para pesquisas recentes, apesar de datarem de meados da década de
1930 e 1940. No NACA Report 496 (THEODORSEN, 1934) o autor visa a determinacéo das
forcas aerodinamicas em secOes tipicas e apresenta a solugdo do problema identificado por
Funcdes de Bessel, dando origem a funcéo que leva seu nome, a Funcéo de Theodorsen. Com
base no conhecimento das forcas aerodindmicas s@o entdo investigados 0s mecanismos que
causam instabilidade, utilizando o parametro frequéncia reduzida. J& no NACA Report 685
(THEODORSEN; GARRICK, 1940) os autores reapresentam a formulagdo anterior de uma
forma julgada mais adequada para avaliar o problema de flutter via estudo sistematico de
efeitos de diversos parametros. O trabalho também apresenta analises experimentais em asas
engastadas com e sem superficies de controle. O procedimento experimental é utilizado para
avaliar a fidelidade do modelo teérico e também para analisar a adaptabilidade dessas
formulacGes aos problemas tridimensionais.

A supressdo do flutter ou mesmo o aumento da velocidade de escoamento na qual ele
ocorre, sem geracdo de penalidades como adicdo significativa de massa, pode gerar um
grande impacto no sentido de melhorar o desempenho de avides modernos e sua capacidade
de atuar até o limite de seu envelope de operagdo. Isso pode culminar em aumento
consideravel de sua eficiéncia e, a0 mesmo tempo, aumentar as chances de sobrevivéncia em
ambiente de combate (MARZOCCA,; LIBRESCU; SILVA, 2002).

Devido a importancia da prevencdo do flutter, pesquisas consideraveis tém sido
desenvolvidas nas Ultimas décadas a fim de desenvolver e avaliar a capacidade de varios
conceitos de controle de flutter.

Muitos trabalhos na area de controle ativo de flutter sdo encontrados na literatura. Toda
supressdo ativa de flutter necessita de sensores para detectar 0 movimento da superficie de
controle e para ativa-la de acordo com uma lei de controle pré-definida (NISSIN; BURKEN,
1988).

Librescu; Marzocca; Silva (2005) enfatizam a analise de controle ativo de flutter
envolvendo correcdo do atraso no controle feedback (retroalimentado), um dos problemas de
controle ativo, dada as ndo-linearidades envolvidas. Dao enfoque a aspectos relacionados ao
estudo de aeroelasticidade associado a sistemas de controle em malha aberta e em malha

fechada, em uma superficie bidimensional imersa em escoamento incompressivel. As
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implicag0es da presengca do atraso no controle feedback no limite de instabilidade s&o
investigadas e verifica-se que este atraso pode ser prejudicial do ponto de vista de previsdo da
resposta aeroelastica, mas benéfico do ponto de vista de instabilidade de flutter, mas apenas
para pequenos atrasos.

Nissin e Burken, (1988) apresentam um método baseado no conceito de energia
aerodinamica para determinar a localizacdo de maior efetividade para supressdo de flutter;
dessa forma, ndo é necessario utilizar nenhuma lei de controle associada. Esse método permite
determinar a distribuicdo, sobre diferentes superficies do avido, da energia entrando no
sistema como um resultado da instabilidade de flutter.

Waszak e Srinathkuman (1992) trabalharam na validacgdo tedrica e experimental de uma
lei de controle para operar um sistema de controle ativo de um modelo de asa flexivel
ensaiado em tunel de vento. A abordagem do projeto consiste em um entendimento
fundamental do mecanismo de flutter, para a formulagdo de uma lei de controle mais
simplificada e eficaz possivel. Nos resultados encontrados no ensaio, o controlador de flutter
foi capaz de suprimir dois modos de flutter, sendo combinado com um controlador de
manobra de rolagem, a fim prover maior eficiéncia no caso de manobras rapidas dessa
natureza.

Mais recentemente, Zhang e Ye (2010) apresentaram um estudo a respeito dos efeitos
da superficie de controle no fenémeno de instabilidade de flutter em escoamento transonico e
verificaram que os procedimentos comuns como balanceamento estatico das superficies de
controle podem ajudar a estender os limites de estabilidade da aeronave, mesmo em regime
transonico.

Ainda, uma vertente em controle ativo consiste na utilizacdo de materiais inteligentes,
mais especialmente materiais piezelétricos, para supressdo de fendmenos aeroelasticos.
Ardelean et al. (2006) propdem controle ativo de flutter por meio de atuadores piezoelétricos
do tipo V-Stack (projetado e testado na Universidade Duke). O atuador € incorporado a
superficie de controle de uma secdo de asa para analise experimental e sdo encontrados
resultados satisfatorios no que diz respeito a atuacdo do dispositivo piezelétrico e,
consequentemente, da superficie de controle. Verificou-se aumento de velocidade de flutter de
aproximadamente 30% quando da operacdo em malha fechada.

O flutter de painel (pannel flutter) € uma instabilidade dindmica que ocorre nos painéis
que recobrem superficies aeronauticas. Os casos mais comuns ocorrem em foguetes. Koo e

Hwang (2004) se dedicaram ao estudo desse tipo de flutter, analisando os efeitos do
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amortecimento histerético e aerodindmico no flutter de painéis fabricados com material
composto. Os autores concluem que tais efeitos sdo fortemente dependentes da orientacéo das
fibras do material, pois 0 modo de flutter tambem é dependente dessa orientacdo. A respeito
do amortecimento estrutural, verifica-se que este tem forte participacdo na instabilidade de
flutter quando o amortecimento aerodindmico é baixo, mas pode ndo afetar os limites de
flutter quando hé altos niveis de amortecimento.

No que diz respeito a amortecimento passivo, poucos trabalhos sdo encontrados na
literatura, em comparagdo com o numero de estudos de enfoque ativo. No trabalho de Reed;
Cazier Jr; Fougner Jr (1980), propde-se a introducdo de um sistema chamado pilone
desacoplado (decoupled pylon). Aeronaves militares muitas vezes tém como requisitos de
missdo o0 carregamento externo de cargas acopladas as asas, em diversas configuracfes
(reservatdrios de combustivel, armamento, por exemplo). Essas cargas tém potencial de
diminuir a velocidade de flutter da aeronave, e com isso reduzir efetivamente seu
desempenho. A proposta do pilone desacoplado €, entdo, associar uma suspensao, com
amortecimento e rigidez assistidos por um sistema de controle ativo retroalimentado em baixa
frequéncia. Essa suspensdo isola dinamicamente a asa dos efeitos de inércia das cargas ali
colocadas, aumentando a faixa de estabilidade da aeronave.

No trabalho de Lacarbonara e Cetraro (2011) é proposta a inser¢do de um absorvedor de
vibracdo dito visco-histerético para aumento da velocidade critica de flutter. Esse sistema
passivo consiste em um arranjo paralelo de amortecedores e um elemento histerético. Sao
estudados os efeitos da insercdo desse dispositivo nas condig¢Ges de pré e pds flutter.

Vém tomando espago nos ultimos anos técnicas ditas semiativas. Yang; Zhao; Jiang
(1995) propde um controle do tipo semiativo para um sistema de flutter ndo linear de dois
graus de liberdade em malha fechada. Os autores baseiam-se na suposicao que oscilacdes de
baixa amplitude ndo levam ao colapso imediato da estrutura sendo, portanto, controlaveis por
um elemento de rigidez néo linear, que responde de acordo com o0 movimento da estrutura. A
verificacdo da validade desse tipo de controle € feita em tunel de vento.

Uma vez que técnicas ativas e semiativas envolvendo leis de controle estdo cada vez
evidentes, abordagens de fenémenos aeroelésticos tratados no dominio do tempo tém se
mostrado cada vez mais atrativas, uma vez que a representacdo no espago de estados €
conseguida. A abordagem de fendmenos aeroeldsticos no dominio do tempo tem sua
dificuldade residente na modelagem apropriada, no referido dominio, da aerodindmica nédo

estacionaria envolvida. Peters (2008) apresenta em seu trabalho uma revisdo a respeito dos
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trabalhos de maior destaque relacionados a modelos de escoamento incompressivel e ndo
estacionario, para caso bidimensional.

O trabalho de Karpel (1982) pode ser considerado como referéncia em analise temporal
de flutter. O autor apresenta um projeto de um sistema de controle para supressdo ativa de
flutter e alivio de cargas de rajada, utilizando uma aproximacé&o racional da aerodindmica ndo
estacionaria, construindo as equacgdes matriciais do movimento com coeficientes constantes.
O autor ainda apresenta brevemente a proposta de Roger (ROGER, 1977) para aproximacgao
por funcBes racionais para, por fim, introduzir o método dos estados minimos (minimum
state), que é a proposta de maior destaque em seu trabalho, visto que consiste em uma
aproximacdo da aerodindmica ndo estacionaria que utiliza um ndmero bem menor de termos
de atraso, culminando em matrizes de espaco de estados de ordem bem menor, quando
comparadas as geradas pelo método de Roger.

O trabalho de dissertagdo de mestrado de Silva (1994) é dedicado a analise de
estabilidade de aeronaves de asa fixa no dominio do tempo. A abordagem consiste na solucao
do problema aeroelastico no dominio da frequéncia para obtencao das matrizes aerodindmicas
exatas, calculadas conforme modelo de Theodorsen, a fim de utilizar esses dados para
aproximacdo, por intermédio de um polinbmio de Padé, de uma matriz aerodinamica dita
aproximada, passivel de transformacdo inversa de Laplace para correta expansdo e anélise em
espaco de estados.

Ainda, Neuhaus et al. (2009) utilizam a aproximacdo de Roger para aerodindmica néo
estacionaria a fim de calcular fronteiras de estabilidade de construcGes civis como pontes,

uma vez que tais estruturas também estdo sujeitas a instabilidades aeroelasticas.

2.2 Viscoelasticidade aplicada no controle passivo de vibragdes estruturais

O estudo de fenémenos ligados a viscoelasticidade ndo € recente, embora varios
trabalhos atuais tratem de sua modelagem e aplicacdo para diversos fins, tendo o maior
destaque no controle de vibracGes estruturais. A grande vantagem observada para essa classe
de materiais consiste na simplicidade de aplicacdo e principalmente na condicdo de dissipacao
continua sob solicitaces ciclicas, caracterizada por lagos de histerese.

Alguns dos trabalhos na forma de livros que apresentam maior relevancia na area sao as
obras de Lakes (2009), Ferry (1980), Jones (2001) e Nashif, Jones e Henderson (1985).
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A obra de Lakes (2009) aborda desde principios da viscoelasticidade e suas abordagens
historicas, até as classicas teorias lineares, comportamento dinamico viscoelastico e métodos
experimentais de determinacdo das caracteristicas viscoelasticas. Todavia, especial destaque
deve ser dado ao capitulo que abrange as aplicacdes e casos estudados, onde é possivel
observar a ampla utilizacdo de materiais viscoel&sticos.

Ferry (1980) também lida com aspectos fenomenoldgicos da viscoelasticidade, além de
focar a caracterizacdo de tais materiais experimentalmente. O autor ainda dedica capitulos
especiais a caracterizacdo de materiais viscoelasticos liquidos e materiais muito rigidos, além
de outros aspectos mais avangados.

Ja Nashif; Jones; Henderson (1985) e Jones (2001) escrevem suas obras com foco
totalmente dedicado a aplicagdo de amortecimento de vibragGes via viscoelasticidade,
passando primeiramente por uma breve revisdo historica no que diz respeito ao
amortecimento, para fazer introdugcdo da viscoelasticidade linear e os efeitos de variagoes
ambientais bem como da caracterizacdo experimental do mddulo viscoeldstico. Um
diferencial deste livro é a apresentacédo, no seu final, de rotinas computacionais que podem ser
Uteis para analise de viscoelasticidade e assuntos associados.

Alguns trabalhos de dissertacdo de mestrado e tese de doutorado também sdo dedicados
ao estudo da viscoelasticidade associada a condicdo de dissipacdo de energia e, consequente,
supressdo de fendmeno aeroelastico.

Em sua dissertacdo de mestrado, De Lima (2003) apresenta uma ampla revisdo dos
modelos viscoelasticos classicos e modernos, e dos procedimentos de incorpora¢do do
comportamento viscoelastico em modelos de elementos finitos. A dissertacdo aborda, ainda,
procedimentos de identificacdo de parametros de modelos viscoelasticos a partir de dados
experimentais e inclui numerosas simula¢des numéricas. Os resultados de algumas delas séo
comparados com resultados obtidos por ensaios experimentais.

Na dissertagdo de mestrado de Sales (2012) o amortecimento viscoelastico é utilizado
com finalidade de supressdo passiva de fendmenos vibratdrios em sistemas multicorpos
flexiveis. No que concerne ao modelo viscoelastico, sdo apresentados modelos modernos para
comportamento desses materiais, como aqueles baseados em campos de deslocamento
anelasticos, além da obtencdo do modulo complexo pela forma tabulada, ou entdo o modelo
de Golla-Hughes-McTavish para, por fim, apresentar 0 modelo de derivadas fracionarias,
sendo que o ultimo é adotado para andlise temporal dos casos numéricos abordados.

Aplicacdes numéricas sdo realizadas, sendo a primeira delas relacionada a um mecanismo
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plano de quatro barras flexiveis, e a segunda tratando da analise de um satélite artificial com
paineis flexiveis. Em ambos os casos foram apresentados resultados que reforcam a aplicacao
de materiais de tal natureza para supressao passiva de fenémenos vibratdrios.

Webster e Semke (2003) utilizam um sistema passivo com material viscoelastico para
minimizar efeitos de vibracdo prejudiciais a resolucdo de imagens, para casos de
sensoriamento remoto.

De Lima; Rade; Lépore Neto (2009) apresentam uma metodologia de modelagem de
sistemas estruturais associados a amortecedores viscoelasticos. O comportamento dinamico
do sistema €é previsto com base no conhecimento de um conjunto de funcbes resposta em
frequéncia da estrutura principal, as quais podem ser conseguidas numericamente ou
experimentalmente.

Encontram-se também na literatura trabalhos que utilizam as propriedades
viscoelasticas para reducdo de vibragGes oriundas de abalos sismicos, como o de Yokota et al.
(1992).

Vaérios artigos também tratam de abordagens para inclusdo de modelos viscoelasticos
em modelos de elementos finitos, permitindo a simulagédo de respostas no dominio do tempo.
Galucio; Déu; Ohayon (2004) apresentam a modelagem de vigas sanduiche contendo nucleo
composto de material viscoeldstico. O modelo para o material viscoeléstico é baseado na
teoria de derivadas fracionarias. Os autores apresentam um algoritmo para solucdo das
equacdes do movimento no dominio do tempo. E observada a diminuicio da amplitude das
oscilagBes da viga proposta, quando comparadas aos resultados da viga puramente eldstica.
Outros autores, como Schmidt e Gaul (2002) também trabalham com a formulagdo das
equac0es constitutivas do material viscoelastico via derivadas fracionarias.

Alguns trabalhos ainda propdem controle hibrido de vibragdes, via associacdo de
material viscoelastico e material piezelétrico, como apresentado no trabalho de Trindade e
Benjeddou (2002) e Trindade (2007).



CAPITULO III

Fundamentos de Aeroelasticidade

Este capitulo tem como objetivo apresentar alguns conceitos basicos da
aeroelasticidade, necessarios para o entendimento das proximas secdes desta dissertacao.

A aeroelasticidade tem como objeto de estudo os fenbmenos decorrentes da interacéo
entre as forcas aerodinamicas, inerciais e elasticas as quais um corpo fica sujeito quando

interage com um fluido.

Divergéncia ¥ <
) o
g~ e}
& Flutter (%
L ap o /. .
Distribuipiio de carga T
¥ %,
P Buffeting f‘:o
Q ! Resposta ?)
i~ ) .
Reversiio de Controle ~:§? Dindmica >
OEJ
A
-

Y
Aeroelasticidade Dindmica

Forgas .
Elasticas Vibracoes Mecanicas

Forgas
Inerciais

Figura 3.1 — Tridngulo de Collar. Adaptado de Bisplinghoff; Ashley; Halfman (1996).
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Para visualizar melhor a abrangéncia desse nicho de estudos foi proposto o tridngulo de
Collar, ilustrado na Fig. 3.1. Da interacdo entre as forcas elasticas e as inerciais, s@o
observadas as vibracdes mecanicas e a dindmica estrutural, ao passo que da ligacdo entre as
forcas aerodinamicas devidas ao escoamento e das forgas inerciais sdo gerados fendmenos
que abrangem a estabilidade Dinamica. O resultado da juncéo dos esforcos eldsticos somados
somente aos aerodinamicos da origem a um subcampo de estudo que é dito Aeroelasticidade
Estatica, que compreende os fendbmenos de divergéncia, reversdo de controle. Todavia,
quando sdo levadas em consideracdo tanto as forcas inerciais quanto as forgas elasticas e as
aerodindmicas, tem-se o que é denominado Aeroelasticidade Dindmica, cuja abrangéncia
compreende os fendmenos de resposta dindmica, buffeting e aquele que é mais interessante
para esse estudo, o flutter.

Outra forma bastante utilizada para classificagdo dos fenbmenos em aeroelasticidade
consiste em interpretd-los como relacionados a estabilidade ou relacionados a resposta
aeroeléstica, conforme esquematizagdo apresentada na Fig. 3.2.

Dinamica — Flutter.
Estabilidade . . o
Estatica — Divergeéncia.
Dinamica — Resposta a Rajada e Buffeting.
Resposta . o 3
Estatica — Redistribuicdo de Carregamento, Reversdo de Controle.

Figura 3.2 — Esquematizacao da classificagdo dos fendbmenos aeroelasticos.

Embora os fendmenos supracitados sejam classicos, ha que se considerar também outras
areas de estudos relacionadas a aeroelasticidade como, por exemplo, a aeroservoelasticidade,
na qual leis de controle relacionadas & atuacdo de superficies de controle sdo levadas em
consideracdo; ha também a aerotermoelasticidade que considera a temperatura atuando sobre
as propriedades aeroelasticas, entre outras.

No que diz respeito a modelagem de sistemas aeroelasticos, vale ressaltar que, sob um
conjunto de hipoteses, estes ndo fogem a forma geral dos sistemas dinamicos lineares e

podem ser modelados matematicamente conforme Eq.(3.1):

MO} +[C]x(0)) (K] {x(0) = (F (1), @
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na qual {x(t)}é 0 vetor de coordenadas generalizadas, [M] representa a matriz de massa,

[C]o amortecimento viscoso, [K] a rigidez do sistema dindmico. JA o vetor {F(t)}

representa as forcas externas ao sistema. Especificamente em aeronautica, essas for¢as podem

ser subdivididas em trés tipos classicos, conforme Eq.(3.2):
(PO ={Fa (O} +{Fa (D)} +{Fe (1)}, (3.2)

onde:

o {FA (t)} representa as forcas aerodinamicas;
e {F5(t)} asforcas de rajada;

. {FE (t)}as forgas externas ndo prescritas

Como nesse trabalho ndo sera tratado amortecimento viscoso, nem tampouco serdo
levadas em consideragdo as forcas de rajada e outras forgas externas, o modelo geral a ser

tratado reduz-se a forma apresentada na Eq.(3.3).

[M]{x ()} +[K]{x(t)} ={Fa(t)} (3.3)

Nesse contexto, deve-se entdo tratar adequadamente a aerodindmica envolvida no
estudo de aeroelasticidade. Salienta-se ainda que, para analises estaticas, a parcela de inércia é
desconsiderada.

3.1 Principios de aerodindmica

Para estudar aeroelasticidade e os fenémenos por ela englobados deve-se assumir um
modelo representativo do escoamento aerodindmico envolvido. Para tanto, algumas
consideragBes dessa area devem ser feitas no decorrer deste trabalho. Aerodindmica é
sucintamente definida por Milne-Thompson (1973) como sendo a ciéncia que trata do
movimento do ar e dos corpos sujeitos a um escoamento. Especificamente, para célculo das
condicOes de flutter, supbe-se que o aerofdlio esteja submetido a um escoamento de ar que

interage com a estrutura, gerando a sustentacdo necessaria para prover voo.
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Os fluidos em geral apresentam propriedades de viscosidade e compressibilidade e o ar
ndo é uma excecdo a regra. Todavia, se a velocidade de um corpo imerso no ar €
relativamente inferior a velocidade do som no mesmo meio, tais efeitos podem ser
desconsiderados para simplificagdo, visto que a variacdo de densidade resultante do
movimento da estrutura imersa no fluido é desprezivel, sendo possivel classificar o
escoamento como incompressivel. No que tange a viscosidade do ar, também ¢é razoavel
considera-lo como néo viscoso. Para fluidos como ar e 4gua, os efeitos de viscosidade sO tém
real relevancia na camada limite de escoamento, que se desenvolve inerentemente ao limite
solido do corpo. Além dessa camada, 0 escoamento ndo sofre efeitos pronunciados de
viscosidade. Essa consideracdo s6 deve ser descartada em casos especiais nos quais a
viscosidade, apesar de pequena, apresenta efeitos significativos no escoamento, o que pode
muitas vezes ser evidenciado pelo destacamento da camada limite. Quando um fluido néo
apresenta efeitos significativos de compressibilidade e viscosidade ele é considerado como
pertencente a classe dos fluidos perfeitos e esse € um lugar comum na tratativa de problemas
aeroelasticos.

Sédo fatores que interferem no comportamento aerodinamico de uma superficie
aerodinamica:

e geometria da superficie de sustentacdo (ou basicamente da corda da secao tipica
considerada, ¢, no caso de analise de se¢es tipicas ou superficies de controle);

e angulo de ataque ou atitude em relagdo ao escoamento, designado por « ;

e condicOes fisicas do escoamento, como densidade (o, ), viscosidade (u) e

velocidade (U,);

Outra condicéo relacionada a aerodindmica do fluido tem a ver com a forca que é
exercida por este no corpo devido a0 movimento relativo ao escoamento. Uma forma de
interpretacdo da forca aerodindmica é dada pela soma vetorial de uma componente normal e
outra tangencial a corda do aerof6lio. Outra aproxima¢do comum em aerodindmica é
negligenciar essa Ultima grandeza, devido a sua pequena magnitude.

Todas as forcas relacionadas a aerodindmica que agem em um aerofolio estdo ilustradas
na Fig. 3.3. Essas quantidades podem ser sucintamente explicadas como:

e L —sustentacdo (lift), que € a forca perpendicular a direcdo do movimento;
e D - arrasto (Drag): forca na direcdo e sentido oposto ao movimento do corpo,

caracterizada como forca de atrito aerodinamica;
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e M - momento de arfagem (pitch), que consiste no momento em torno do eixo
perpendicular a dire¢do do movimento e ao vetor de sustentacdo, considerado
positivo quando tende a levantar o bordo de ataque.

e N - forga normal ao aerofdlio;

e R —forca resultante, decorrente do arrasto e da sustentacéo;

e A - forca tangencial ao aerofdlio, que, na maior parte das vezes, é

desconsiderada.

Figura 3.3 — Representacdo esquematica das forcas e momentos aerodindmicos em uma

superficie de sustentacao.

Especificamente em aeroelasticidade preocupa-se com a sustentagdo, 0 arrasto e o
momento aerodinamico. E Gtil também definir quantidades adimensionais relacionadas a essas
trés grandezas aerodindmicas principais. Os trés coeficientes primarios sdo o coeficiente de

sustentacdo C,, o coeficiente de arrasto C, e o coeficiente de momento C,,. que sdo
funcbes do numero de Reynolds, do numero de Mach. A adimensionalizacdo € dada

introduzindo a pressdo dinamica p e fatores geométricos como area de referéncia (S) e

corda (c) Os coeficientes aerodindmicos adimensionais podem ser explicitados de acordo

com as seguintes equacdes:
c -, (3.4)

P..S

M

35
0,50 (3.5)

CM:
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D
Co=—r. 3.6
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Matematicamente, a sustentacdo aerodindmica é expressa como funcdo de algumas
propriedades adimensionais comumente empregadas em analises aeroelasticas, conforme
indicado na Eq.(3.7).

F=f(a,Rekm)p,, (3.7)

onde:
. a € 0 angulo de ataque;

Re=J=/P
u

é 0 nimero de Reynolds;

. k= S)—b é a frequéncia reduzida ou Numero de Strouhal;

o0

. a,, éavelocidade do som;

u._ ., ,
. m=—= & 0 numero de Mach;
a

00

1 ) A A
J P, = Epui é a pressao dindmica do escoamento.

Feita essa abordagem introdutdria, é necessaria a ado¢cdo do modelo que representa o
escoamento envolvido e, consequentemente, as expressdes para a sustentacdo e momento
aerodindmicos. Ha trés regimes de escoamento passiveis de serem considerados, 0s quais
consistem no escoamento estacionario, quasi-estacionario e ndo estacionario, sendo esse
ultimo o que compreende a formulacdo mais adequada para o caso em estudo, por considerar
a variacdo dos esforcos aerodindmicos em relacdo ao tempo. Nas subsecfes seguintes serdo
feitas as consideracGes necessarias para propiciar o entendimento das consequéncias da

adocéo de cada regime.

3.1.1 Aerodinamica estacionaria
Na aerodindmica estacionaria, caso mais simplificado dentre os trés supracitados,

considera-se que o escoamento que circunda o aerofdlio dé origem aos momentos e forcas
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aerodindmicas independentes do tempo. De acordo com teorias aerodindmicas, se o aerofélio
é considerado esbelto, este pode ser substituido e entendido como uma distribuicdo continua
de vortices. De acordo com o teorema de Kutta-Joukowsky a sustentacdo gerada em cada

elemento diferencial de corda, por unidade de comprimento de asa, é dado por:

dL = p, U, Y(x)dx, (3.8)

na qual Y(x)é a magnitude da vorticidade naquele elemento diferencial, U_ e p, séo a

velocidade e a densidade do escoamento de ar, respectivamente. Ao integrar-se entre o inicio

e o fim da corda do aerofélio, tem-se a sustentacdo estacionaria gerada e expressa segundo:
c
L=p,U,[Y(x)x. (3.9)
0

Substituindo a magnitude da vorticidade apropriadamente de acordo com a teoria de
aerofélios finos (para mais detalhes consultar Bisplinghoff; Ashley; Halfman (1996) e
Theodorsen, (1934)), pode-se obter a expressdo para sustentacdo e momento aerodinamico
estacionarios (ANDERSON, 1991), segundo as Egs. (3.10) e (3.11).

L =27p,U%ba, (3.10)

M :—L(a+%Jb. (3.11)

Os coeficientes aerodinamicos estacionarios para o dado caso sdo entdo explicitados

conforme:
L
CL=g——=2m, (3.12)
2
Cy =1L=—m(a+1j. (3.13)
S P2 () g
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3.1.2 Aerodindmica nao-estacionaria

Quando o escoamento aerodindmico é considerado nao estacionario, é levada em
consideracdo a influéncia do tempo relacionado ao movimento do fluido gerado pelo
deslocamento de corpos s6lidos em seu interior. De outra forma, pode-se dizer que a esteira

aerodindmica e sua influéncia na sustentacdo e momento do aerofolio sdo consideradas.

Figura 3.4 — llustracdo dos vortices de esteira estendendo-se do aerofdlio. Adaptado de
(NYLANDER, 2013)

O movimento do fluido, induzido pelo movimento do aerofélio, pode ser entendido
como a superposicdo de duas contribuicgdes;
e Parcela nédo circulatoria: que abrange os limites da superficie de sustentacao,
onde é comum a expressdo do escoamento através de fontes e sumidouros;
e Parcela circulatoria: é uma parcela de menor influéncia, dependente do tempo,
resultante da modificacdo em relagdo ao estado de estacionariedade; esta
relacionada a vorticidade de uma esteira (Fig.3.4) que se estende do bordo de

fuga da secéo até o infinito.

Considerando ainda o ja citado teorema de Kutta-Joukowski, para o caso onde ha
dependéncia do tempo, a representacao da vorticidade ndo é tdo simples como para a situacao
de estacionariedade. Os modelos de escoamento aerodindmico ndo estacionarios tém sua
fundamentacdo embasada em solugdes elementares da equacédo para o potencial aerodinamico
linearizado, em regime de escoamento incompressivel. Os modelos mais utilizados s&o os de
Theodorsen, Wagner, Kiissner e Sears. O primeiro deles é aquele de uso mais comum e serd o
modelo utilizado nesse trabalho.

A teoria de Theodorsen consiste em um modelo aerodindmico ndo estacionério de uma

secao tipica que apresenta movimento harménico simples. O problema é tratado empregando
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singularidades tipo fonte, sumidouros e vortices elementares. Conforme comentado
anteriormente, o aerofdlio € modelado como uma placa plana e o efeito de salto de velocidade
é simulado considerando uma distribuicdo de fontes e sumidouros no intradorso e no
extradorso do aerofdlio (THEODORSEN, 1934).

Esse trabalho ndo tem a pretensdo de ilustrar a obtencdo de forma detalhada das
funcBes de sustentagdo e momento obtidas por Theodorsen. Para mais informagdes, o leitor
pode consultar os trabalhos de Theodorsen (1934) e Theodorsen; Garrick. (1946).

Figura 3.5 — Modelo aeroelastico de secao tipica de 2 graus de liberdade.

Para aerofdlio de dois graus de liberdade (Fig. 3.5) em caso de escoamento nao
estacionério, a sustentacdo e o0 momento gerados, de acordo com a formulac&o de Theodorsen
sdo dados, por unidade de comprimento e éarea, conforme as Egs. (3.14) e (3.15)
(BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN (1996), FUNG, (1993), COOPER; WRIGTH
(2001), DOWELL et al., 2005),

L = zp,b? [H+de—baa'Z]Jr2ﬂprbC(k)[h+Uwa+b[%—a]d} (3.14)

M :ﬂpoobz{baﬁ—wa(%—ajd—bz[%+a2jd}

+27pU _b? (a+%jc(k){h+uwa+b(%—a)d}

(3.15)
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onde C(k) é uma funcdo complexa dependente da frequéncia reduzida, k, que pode ser

representada como uma combinacdo de funcdes de Bessel do primeiro e segundo tipos, ou
funcGes de Hankel, conforme Eq.(3.16).

A funcdo de Theodorsen também é conhecida como fungdo de deficiéncia de
sustentacao.

—J, +iY. H{ (k) _
C(k)= — = ! =F(k)+iG(k 3.16
) —(J+Yo)+i(Y;=35)  HS(k)+iHg (k) (k)+ic (k) (3.16)
Outra aproximacédo também utilizada, de cunho mais numeérico, € dada por
0,165 0,335
0045 _ o030 K<0°5
1- i 1-
C(k)= ‘ ‘ (3.17)
1- 0165 0,335 K> 05
1- 0,041i 0,327 "~
K k

Supde-se, por consequéncia, que as forcas e momentos aerodinamicos associados as

amplitudes dos carregamentos aerodindmicos possam ser computados como funcGes
c :

omplexas lineares, com amplitudes de movimento dadas pelas Eq.(3.18) e (3.19)
_ h 1.
L =-7p, b%0?| L, —+ = a|,.
v 4 2 1
M =7p, b w [(Mh (E jLJ
) (3.19)
1 1 _
+ M, (E La+Mh)+(E+aj LhJa],

(3.18)

cujos coeficientes representam a ndo estacionariedade relacionada ao carregamento

aerodinamico, representando a sustentacdo e 0 momento. Tais coeficientes sdo dados por
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L =1- 2, (3.20)
a:%_1+2|((:(k)i_2i(2k)_ a2
My = (3.22)
Mfg—%ii (3.23)

Outra representacdo comum para aerodinamica ndo estacionaria consiste na montagem

das matrizes circulatdrias e ndo circulatorias, conforme expresso a seguir:

{—I\:b}:pb4 [M] % +(VFOJ([BHC]+C(k)[BC]) E +(VF°]2C(k)[KC] E (3.24)

a

onde:
/4 ra
[Mnc]=| _ﬂ@mzj : (3.25)
0 -7
[Brl=|, _”G_aj , (3.26)
-2 —Zﬂ(%—aj
[B.]= , (3.27)
2n(—+aj Zﬂ(%—aj(Lraj
0 -2

[Kel=|, 27[(1+a] : (3.28)
2
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As matrizes ndo circulatérias [M,.] e [B,.]| representam, respectivamente, a matriz de

massa aparente e a matriz de amortecimento aerodinamico nao circulatorio. A primeira ndo
apresenta dependéncia da velocidade de escoamento e representa matematicamente a
resisténcia do fluido que é bombeado em torno do aerofdlio devido ao movimento harménico

deste. J& a segunda € representativa da resisténcia oferecida pelo ar ao movimento do fluido.

Por outro lado, as matrizes circulatérias de amortecimento [B_] e rigidez [K ] séo

ponderadas pela fun¢do de Theodorsen. A primeira relaciona a esteira de circulagéo e o atraso
aerodinamico associado, ao passo que a segunda pondera os deslocamentos do aerofdlio.
Na Figura 3.6 tem-se 0 modelo aeroelastico de trés graus de liberdade. Consiste em um

aerofdlio associado a uma superficie de controle, cuja rotacdo € dada pela grandeza g, ao

passo que sdo mantidos os demais graus de liberdade de deslocamento vertical h e rotacdo da

secdo principal «, como no esquema de dois graus de liberdade.

7/////////////////////////////////////////////////////////////%

Figura 3.6 — Modelo aeroeléstico de secéo tipica de 3 graus de liberdade.

A sustentagdo, momento aerodindmico de rotacdo do aerofdlio e da superficie de

controle sdo dados por:

L = —7pb? {h'—bao'é —BT1B+U0': —£T4B:|—ZﬂpUbC (k)Q, (3.29)
T T



2
M, :7r,ob2[baﬁ—b2 (%+az]&+b—(T7 +(c-a)Ty) B+

T

_Ub(%—ajd—u—b(Tl ~Tg—(c-a)T, +%T11J,B+

T

u? 2,1
—7(1-4 +T10)ﬂ}+2”PUb (a*‘EJC (k)Q.

T T

2 2
M/, = ﬂpbz {BTlh'—%Tlgd+( b] T3ﬁ+U7b[2T9 +T, —(a—%)ﬂjo‘c

2
+2U_b2T4T11'B _[Bj (Ts —T4T10)ﬂ+} — pUb?T,,C (k)Q,
T T

onde,

U b

Q =Ua+h"f‘db(l—a)“r‘_Tloﬁ_i__TllB!
2 Vd 2r

e as funcgbes T, ate Tj5:

T, = —%(2+02)\/1—02 +ccostc,

T, = _(1_802 ](502 + 4)+%c\/1—c2 (7 +2¢° )cos‘1 c —(%+ czj(cos‘1 c)2
T, =-cos ™ c+cvl-c?,

T, = —(1—c2)—(cos‘1c)2 +2cy1-c?cos™c,

T, :%cx/l—c2 (7+202)—(%+02)C08_1C,

Ty = —%(1+ 2c2)\/1—c2 +ccos e,

o1

(3.30)

(3.31)

(3.32)

(3.33)

(3.34)

(3.35)

(3.36)

(3.37)

(3.38)

(3.39)
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T, =V1-c? +cos™c,

Ty =(2-c¢)V1-c® +(1-2c)cos ",
T, =(2-¢)v1-c® +(1-2c)cos ",
T, =(2+c)y1-c¢* —(1+2c)cos ¢,

1
Ty = _E[T7 +(c- a)Tl]

(3.40)
(3.41)
(3.42)

(3.43)

(3.44)

A representacdo em forma de matrizes circulatorias e ndo circulatdrias para o caso do

modelo aeroeléstico de trés graus de liberdade exige modificacdo nas equagdes, conforme

explicitado abaixo:

E
b
M, ]} +(
_Lb ﬂ
M, t=pb’
M
onde:
- wa
1 2
M. ]=| 7a —7[(—+aj
8
Ty —2T5

—2T4

N |

= R Ol=

= R o=

(3.45)

(3.46)
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I |
0 —- ~T,
1
[Buc]=|0 n[a—gj ~Ti6 (3.47)
0 —Ti7 hs
i T
00 O
[Kc]= 0 0 -Tjs (3.48)
T
00 -
L T
[sl]:[o 1 Tﬂ} (3.49)
T

[sz]{o G—aj %} (3.50)
[R]{—zn 2;;(%+aj —le}T (3.51)

3.1.3 Aerodinamica quasi-estacionaria

Na aerodindmica quasi-estacionaria sdo desconsiderados os efeitos de dependéncia da
frequéncia. Se a superficie de sustentacdo se encontra em movimento relativo a um
escoamento, as forcas e momentos aerodindmicos aos quais a mesma esta sujeita variam com
0 tempo. Pode-se entdo assumir que a cada instante de tempo a estrutura tem comportamento
uniforme, apresentando velocidade constante para quaisquer graus de liberdade que a
represente. Esses valores séo validos em cada instante de tempo.

Em termos de modelagem matematica, a dependéncia da frequéncia pode ser excluida

anulando o parametro de frequéncia reduzida (k —0) e a parte imaginaria da matriz

aerodinamica (Im[A]—>O) em nas equacOes anteriormente descritas para representar

escoamento ndo estacionario.
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O modelo aerodindmico quasi-estacionario, apesar de ser atrativo por sua maior
simplicidade, ndo é suficientemente representativo para analises de estabilidade ou resposta
aeroelastica. Assim, um modelo aerodindmico mais complexo, como 0 ndo estacionario, deve
ser utilizado para anélise da dependéncia das for¢as e momentos aerodindmicos (COOPER,;
WRIGTH, 2007).

Com os modelos aerodinamicos definidos, pode-se entéo partir para a determinacdo das
equacdes do movimento do aerofolio e estabelecer metodologias para calculo de estabilidade
e resposta aeroelastica. Na sequéncia, o enfoque é dado a andlise da estabilidade dindmica de

flutter, que é principal objeto de estudo desse trabalho.

3.2 Andlise de estabilidade aeroelastica do tipo flutter

O fendmeno de flutter consiste no problema aeroelastico de maior destaque, e € aquele
qgue concentra 0 maior numero de pesquisas na area. Conhecendo as caracteristicas
geométricas da superficie aerodindmica e o modelo aerodindmico envolvido, deve-se
estabelecer maneiras de calcular a velocidade de flutter para estabelecimento do envelope de
VOO da aeronave.

A anélise de estabilidade aeroelastica e consequente determinacdo da velocidade critica
de flutter s&o imprescindiveis para a determinagdo de desempenho da aeronave, sendo um dos

requisitos basicos no procedimento de certificacdo de aeronaves.

3.2.1 Meétodos de célculo de flutter

Conforme discutido até o0 momento, a analise de flutter determina a faixa, medida em
velocidade ou pressdo dinamica, da estabilidade dindmica de sistemas aeroelasticos, ou seja, a
velocidade méaxima de seguranga da aeronave. Para sistemas simples, nos quais a
aerodinamica é estacionaria e ndo depende de velocidade nem tampouco da aceleracdo, uma
varredura em velocidade pode ser feita, solucionando o problema de autovalores caracteristico
para cada uma das velocidades de interesse. As partes reais e imaginarias dos autovalores
associados a cada uma das velocidades podem ser plotadas, criando o diagrama Vgf
(velocidade, amortecimento, frequéncia) para os modos de interesse.

Os metodos de calculo de flutter mais classicos sdo os métodos k e p-k Varias

derivacGes desses métodos sdo também encontradas na literatura, com a finalidade de
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melhorar a precisdo da estimacdo da velocidade de flutter ou entdo da previséo de
amortecimento relativo. O método g, proposto por Chen (2000) é uma abordagem mais
recente que vem ocupando espaco nas pesquisas que tratam de aeroelasticidade no tocante ao
calculo das fronteiras de estabilidade. A seguir, os trés métodos citados sdo brevemente
discutidos. Enfoque maior é dado ao método k, que serd implementado nesse trabalho.

e Meétodo k

O método k (ou método V-g) consiste na insercdo de um amortecimento estrutural
ficticio, por meio de uma modificacdo na rigidez. Substitui-se a matriz de rigidez do sistema

[K] por uma matriz de rigidez complexa [K*J, que inclui esse amortecimento, segundo:

[K"]=(1+ig)[K]. (3.52)

O amortecimento g, apesar de ser um paradmetro introduzido, ndo serd um parametro de
entrada do sistema. Em outras palavras, o problema de autovalores sera formulado de modo
que, na resolucdo, o valor de g seja calculado. O problema de autovalores em apreco tem a

forma:

HOEHOND] R 659

onde o autovalor é dado por:

1+ig

> -
@

2/:

(3.54)

Os valores de frequéncias do movimento e fatores de amortecimento associados séo
obtidos, para cada uma das frequéncias reduzidas de interesse e para cada um dos modos

correspondentes, conforme:
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1

o= = ol (3.55)
_Im(4)

o = Re(1)’ (3.56)

Montagem

Definicdo dos parametros fisicos € Definicio das Ny frequéncias

geométricos do acrofdlio: M c}]a}is reduzida a serem testadas
) atrizes
Og O dg 1y, 10,80, M] e [K] k :(kl ka—l

N

m=1

Resolucdo em A do problema de autovalor

Calculo dos coeficientes .
caracterizado por:

da Matriz Aerodinamica i}
[4(k)] det(~[ M + A(K)] 2% +[K])=0

A 4

Calculo da frequéncia, amortecimento e velocidade para
a m-¢ésima frequéncia reduzida de interesse

1 :imag(ﬁj)_ V:&b'

S

Construcéo do grafico

NAO SIM Vixeyxg; paratodas as
m=m+1 & m= N, frequéncias reduzidas .
Identificar como condi¢cdo
critica a situacdo onde g=0.
FIM <

.
Figura 3.7 — Algoritmo para implementacdo do Método k.
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Fazendo a varredura em uma faixa de valores de frequéncia reduzida, é possivel
resolver o problema de autovalor para cada um desses valores e, com a frequéncia associada,
infere-se a velocidade equivalente a essa condi¢do, uma vez que k=wb/V .Com esse
conjunto de valores de frequéncia, amortecimento e velocidade, pode-se plotar o diagrama
Vgf, que identifica o ponto de velocidade critica, no qual o amortecimento é nulo.

Um algoritmo é apresentado sob a forma de diagrama de blocos na Fig.3.7 para facilitar
0 entendimento e a implementacao do método.

Como observado, 0 Método k é de implementacéo relativamente simples e apresenta
resultados razoaveis para estimativa das velocidades criticas. Todavia, 0 amortecimento

calculado ndo é relacionavel com o amortecimento fisico real do sistema.

e Meétodo p-k

Ao contrario do método k, o método p-k ndo apenas determina as fronteiras de
estabilidade como prové estimativas mais realistas de amortecimento em velocidades
subcriticas, os quais podem ser utilizadas para estimativa dos valores reais € um possivel
monitoramento de experimentos de flutter.

O método p-k € um método iterativo. Para uma dada velocidade, supde-se um valor de
frequéncia do primeiro modo. Esse valor é utilizado para inferir uma frequéncia reduzida
associada, necessaria para calculo da matriz aerodindmica e as respectivas soluces da
equacdo do movimento. De cada solucdo, obtém-se a frequéncia do modo, que € comparada
aquela suposta inicialmente. Se o valor ndo atender a um requisito de tolerancia, essa
frequéncia é atualizada até a convergéncia dos valores para o primeiro modo. O mesmo é feito
para 0 modo seguinte e, quando é alcangada a convergéncia de todos os modos de interesse,
uma nova velocidade é dada, até que todos os valores de frequéncia de interesse sejam
varridos.

Embora forneca aplicacbes mais realistas no que diz respeito ao amortecimento
calculado, o Método p-k é mais caro computacionalmente, principalmente devido a

necessidade de se atingir convergéncia satisfatoria.

e Método g

Além dos métodos supracitados, uma metodologia mais recente de calculo de

estabilidade aeroeléstica, conhecida como Método g vem tomando destaque. Proposto por
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(CHEN, 2000) é baseado no uso das propriedades analiticas aerodindmicas e em uma
perturbacdo em amortecimento. E utilizada uma técnica de varredura em frequéncia reduzida
para calculo das raizes de flutter e um corretor preditivo para garantir a robustez desse
procedimento (JU e SUN (2009)).

Apesar de serem diferentes em seus equacionamentos, tanto o método p-k quanto o
método g possuem o0 mesmo critério de estabilidade; as equacdes aeroelasticas sdo resolvidas
e um dos autovalores com parte real positiva indica a ocorréncia do flutter.

Como nesse trabalho de pesquisa ndo sera utilizado o método g para calculo das
fronteiras de flutter, o leitor pode recorrer as obras de Chen (2000), Ju e Sun (2009) para obter
mais detalhes sobre a implementacdo desse método.

3.3 Analise Aeroelastica no dominio do tempo

O modelo desenvolvido por Theodorsen no ano de 1934 com o intuito de explicar
melhor os mecanismos de flutter é fundamentado em aproximacGes como a adocdo de
incompressibilidade e ndo viscosidade do fluido por meio de uma equagdo expressa
diretamente no dominio da frequéncia. A abordagem classica de flutter é baseada no calculo
dos coeficientes aerodindmicos para movimento harmonico simples, em valores discretos de
frequéncia reduzida.

Embora amplamente empregado, o0 modelo de Theodorsen ndo é adequado para
associacdo a leis de controle que sdo usualmente construidas no dominio de Laplace. Dessa
forma, é necessario adotar alternativas para representar a aerodinamica ndo estacionaria nesse
dominio e em momento posterior empregar a transformada inversa de Laplace e conseguir
representacdo aeroeléstica no dominio do tempo.

A analise temporal de instabilidade dindmica tem, como todo método, suas vantagens e
desvantagens. A andlise no tempo possibilita a visualizacdo da resposta em deslocamento,
velocidade e aceleragcdo das coordenadas generalizadas envolvidas, possibilita estudo de
entradas arbitrarias Unicas ou multiplas, variantes ou ndo com o tempo, e também pode ser
apropriada para associacao de leis de controle, dada a representacdo em espaco de estados.
Todavia, essa expansdo em espaco de estados dobra a ordem do sistema, tornando os célculos

mais caros do ponto de vista computacional.
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Ao se falar em modelos no dominio do tempo, deve-se citar a funcdo de deficiéncia de

sustentacdo de Wagner comumente indicada por ¢(t) e que prové uma aproximacao razoavel

para analise aeroelastica, sendo expressa por (JONES,(1940))
0 -1
#(r)=1- [ {(30- 1) +0* (Y- )| edo, (357)

naqual Jy,J;,Y, e Y,;sdo funcbes de Bessel e 7 =Ut /b é o tempo adimensional.

Uma interpretacdo para a funcdo de Wagner comumente encontrada na literatura
consiste em afirmar que a mesma pode ser entendida como uma entrada do tipo degrau em
angulo de ataque. Salienta-se ainda que a mesma ndo possui representacdo no plano de
Laplace. Jones (1940) prop6s a seguinte representacdo da fungdo de Wagner por um

somatorio de termos exponenciais, 0 que viabiliza a transformada de Laplace:
¢(7)=1-0.165¢2%*" —0.355 >, (3.58)

Essa aproximacdo, quando associada a integral de Duhamel, possibilita analise
aerodinamica para movimentos quaisquer, ao contrario da proposta de Theodorsen onde ha
suposicdo de movimento harmonico (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996).
Todavia, os modelos de Theodorsen e Wagner séo relacionaveis por uma transformada de
Fourier (THEODORSEN; GARRICK, 1940).

Com intuito de construir um modelo em espaco de estados, passa-se entdo a anélise de
uma representacdo mais robusta da aerodindmica na forma de fungdes racionais em variaveis
complexas, de forma que a transformacdo inversa das equacdes do movimento nesse dominio

possibilite uma reconstrucdo do modelo.

3.3.1 Aproximacao por funcGes racionais.

Com proposito de representacdo no dominio do tempo, deve-se escrever o carregamento
aerodindmico no dominio de Laplace. Para tanto, € utilizada a matriz de coeficientes
aerodinamicos, obtida no dominio da frequéncia. Dessa forma, pode-se aproximar 0s

coeficientes generalizados aerodindmicos por polinémios de Padé, da seguinte forma:
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[A(ik)}:[ﬁb]nk[ﬁi]—kz[ﬁ\z}%{L[ﬁm]], (3.59)

r=1

onde ik =s é a variavel de Laplace.

Nota-se que o polinémio apresentado contém termos de primeira e segunda ordens, bem
como termos de ordem nula. Assim como no modelo de Wagner, a representacdo por funcoes
racionais também contém termos aerodindmicos (ou termos de atraso) que sdo representados
pela parte que contém o somatério.

A série de estados adicionais da aproximacdo por funcdo racional tem por objetivo

representar os termos circulatorios do escoamento ndo estacionario. A escolha do nimero de

termos a ser adicionados, N, , é de fundamental importancia na eficiéncia do ajuste da matriz

aerodinamica. Essa escolha muitas vezes é empirica e depende do conhecimento do

engenheiro a respeito do comportamento do sistema. O mesmo vale para 0s termosy, que

podem ser entendidos como polos escolhidos do sistema. Sdo também muitas vezes chamados
de lags. Roger (1977) percebeu que os coeficientes aerodinamicos de influéncia seriam
aproximados com maior eficiéncia se, em cada frequéncia reduzida, a aproximacao fosse
realizada como mesmo conjunto de valores de lags (KARPEL 1982).

A maior parte de trabalhos na literatura utiliza nimero de lags, para aproximacao de
Roger entre 4 e 8 (KARPEL, 1982, ABEL, 1994) . A insercdo de um numero muito grande de

termos de atraso prejudica a eficiéncia do método, pois a ordem da matriz € aumentada.

As matrizes [A,] até [ANrﬂ} devem ser determinadas, em cada frequéncia reduzida,

para aproximar a matriz aerodindmica. O erro quadratico total, que consiste no somatorio dos
erros entre os termos da matriz aerodinamica exata e da matriz aproximada, para cada uma
das frequéncias reduzidas de interesse, é expresso segundo:
A e o 2
Ay ik, )~ A ik )|
= s
o/
Aij ('km )| J

i (3.60)
m=l max [1,

O modelo proposto por Roger (1977) para aproximar cada elemento da matriz
aerodindmica é baseado na minimizacdo do erro quadratico dado na Eq.(3.61), a partir da
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suposicao de que o erro ndo sofre variagao em relacao aos coeficientes aproximados A; (ikm )

Matematicamente, pode-se expressar essa caracteristica por meio da imposicdo de derivadas

nulas em relacéo aos referidos coeficientes:

J_o. (3.61)
oA,

Para satisfazer tal condicéo, conclui-se que o vetor de coeficientes que aproxima o ij-
ésimos elementos da matriz de aproximacao, para uma dada frequéncia reduzida k, pode ser

calculado segundo:
(o) =(IFT [FI+[FT FY) (TFT (A} +LFT {55} @62)

onde [F] ¢ uma matriz de vetores concatenados, onde cada vetor corresponde a uma

frequéncia reduzida de interesse, expresso segundo:
[F]=| : (3.63)

Os vetores {Fm} representados na EQ.(3.63) sdo calculados para cada uma das

m=1,2,...,N, frequéncias reduzidas na faixa de interesse, e sdo definidos segundo:

1 1

F.l=|1 ik e
[ m] | ikm"'yr ikm"'7/Nr

ke

(3.64)

m
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O vetor {Aﬁ} é formado pelas componentes ij da matriz exata avaliada em todas as

A . . . - —e€
frequéncias reduzidas na faixa de interesse, a0 passo que {Aij} representa seu complexo

conjugado.

O vetor aproximado resultante {aij} tem ordem (Nr +3)><1 e pode ser expresso sob a

forma:
(3)=[a0 a a2 - a°]. (3.65)

Com base nos valores desses coeficientes, € possivel inferir cada um dos termos

Aj (k) da matriz aerodinamica aproximada, segundo:

R N, -
A (k) = aj +agiky, —agk,” + 3 [ Kk aﬁ”} (3.66)
= Uik, +b,

Fica calculada, portanto, a matriz aerodindmica aproximada para a m-ésima frequéncia
reduzida k. Vale ressaltar que, para o0 método de Roger, o0 numero de estados da matriz

aumentada, quando da expansao em espaco de estados, € dado por:

Nes = Ninod os (2+ Nlags) (3.67)

3.3.2 Representacao em espaco de estados
Tendo sido definidas as matrizes de massa, amortecimento e rigidez estruturais, bem
como os coeficientes do ajuste realizado por fungdes racionais, tem-se um sistema de

equacdes do movimento no dominio do tempo expresso conforme:

(M0} eI} + K]0
20| A1 ) ) (0} B0 )



com {,(t)} = {x(t)}—(\%’j{xA (t)}. Reordenando a Eq. (3.68), escreve-se:

com 7 =2q,b°.
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(3.69)

(3.70)

(3.71)

(3.72)

(3.73)

Para expansdo em espaco de estados, faz-se uma mudanca de variaveis, fazendo

{&}={x}e {&}={x}, para os estados estruturais e {&;}={x,}, até {§2+n|ag} = {xa}nlag para

os termos aerodinamicos adicionais.

Com estas novas varidveis, obtém-se o sistema de equagdes do movimento sob a forma:

[Z] [1]

& (1)
g L= 2] [1]

b
O g ]

{

(2]

&) | M]R] M]C] M][A]

2]l

b

2]

(M T [ Az

2]

& (1)
& (1)
&(t)

é:2+nlag (t)

(3.74)

onde [Z] e [I] representam matrizes de zeros e matrizes identidade de ordem equivalente ao

numero de graus de liberdade do sistema.

De forma compacta, a Eq.(3.74) pode ser expressa como:
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(£} =[Al{£ (1)

(3.75)

Ressalta-se ainda que a forma expressa na Eq.(3.75) é um caso particular de formulacéo

geral em espaco de estados para sistemas lineares, que é comumente apresentada como na

Eq.(3.76),

onde

e {u} éo vetor com as entradas do sistema;

&(t)} € o vetor de estados;

° [A] € a matriz dindmica do sistema ou matriz de estado;
[B]é a matriz de entrada;

e [C]éamatriz saida;

[D]é a matriz de transmisséo direta.

(3.76)



CAPITULO IV

Fundamentos de Viscoelasticidade

A viscoelasticidade é uma propriedade exibida por uma extensa variedade de materiais
dentro dos grupo dos polimeros, englobando desde a borracha natural ou sintética até variados
tipos de adesivos poliméricos e plasticos industriais. Tais materiais oferecem uma gama de
opcdes para provimento amortecimento passivo e, consequente, supressdao de vibragéo
estrutural (JONES, 2001).

Dentro desse contexto, esforcos tém sido empregados a fim de proporcionar eficientes
aplicacdes de materiais viscoelasticos para a solucdo de problemas praticos de atenuacgédo de
vibracéo e ruido em engenharia. Contudo, frequentemente ndo sdo levadas em conta todas as
particularidades desses materiais, 0 que pode levar em resultados insatisfatérios. Este fato
ressalta a necessidade de se ter um adequado entendimento das caracteristicas dos materiais

viscoelasticos a fim de alcancar o desejado sucesso em suas aplicacdes.

4.1 Introducéo a viscoelasticidade linear

Dentre da gama de materiais utilizados para suprimir fenébmenos vibratérios, observa-se
que os materiais viscoelasticos tém alcancado grande notoriedade nos dltimos tempos. Uma
grande variedade de polimeros, tanto naturais como sintéticos exibem comportamento
caracterizado como viscoelastico.

Polimeros sdo materiais que apresentam uma organizacao atbmica baseada em cadeias
moleculares longas fortemente interconectadas. Dessa forma, quando estes materiais sofrem
deformacdo, as interagdes moleculares ddo origem a fendmenos macroscopicos como

flexibilidade e dissipacdo de energia (amortecimento), que pode ser evidenciado quando
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ocorre carregamento ciclico. O carregamento ciclico permite a observacdo da propriedade de
histerese do material viscoelastico. Basicamente, quando o material € submetido a esforgcos
ciclicos a deformacao deve responder ciclicamente, em movimento de mesma frequéncia, mas
defasado em relacéo a solicitacdo. Se for plotada a deformacgéo versus a tensdo obtém-se um
grafico de forma eliptica, conforme mostra a Fig. 4.1. Tal comportamento é observado em

plasticos, borrachas, acrilicos, silicones, epdxis, entre outros.

Tensdo /

Ty

s
-
/ Deformacdo

Figura 4.1 - Histerese caracteristica de materiais poliméricos sujeitos a esforgos ciclicos.
Adaptado de (JONES, 2001).

As propriedades mecanicas de solidos viscoelasticos ndo séo trivialmente expressas na
forma de modelos matematicos. Nesse caso, muitas vezes é necessario adotar aproximacdes
fenomenoldgicas (baseadas em conhecimento empirico) para descrever as propriedades do
material (JONES, 2001).

O comportamento dos materiais viscoelasticos € comumente entendido como resultante

da associagdo dos comportamentos de dois tipos fundamentais de materiais, sendo eles:
e Solido linear elastico: a tensdo € proporcional a deformacdo e é independente da taxa
de deformacdo. O comportamento é regido pela Lei de Hooke, que pode ser escrita

sob a forma:

o(t)=Eeg(t) (4.1)
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¢ Fluido viscoso Newtoniano: a tensdo € proporcional a taxa de deformacdo cisalhante

sendo regida pela equacéo:

r(t) = uo(t) (4.2)

Na Eq. (4.1) E representa 0 mddulo de elasticidade do material, e na Eq. (4.2) «¢é a

viscosidade do fluido.

No dominio do tempo, 0 comportamento desses materiais é representado pela funcéo de
fluéncia F(o,.t), e pela funcdo de relaxacdio, R(g,t). A primeira representa o
comportamento da deformacdo exibida pelo material quando submetido a uma tenséo
constante, o,, ao passo que a segunda representa a evolucdo da tensdo suportada pelo
material quando este é submetido a uma deformagéo constante, &,. Ambas as fungdes estéo

ilustradas esquematicamente na Fig.4.2.

o(t) | e(t) |
Oy €
t T
e(t) | o(t) |
(a) g (b) O

Figura 4.2 - Funcdes de fluéncia (a) e relaxacdo (b) do material viscoelastico.

Consideracdes adicionais devem ser feitas a respeito do comportamento das fungdes de

fluéncia e de relaxacdo. Ambas assumem valor nulo para condi¢des hipotéticas associadas a

valores de tempo negativos. Para o tempo tendendo a zero pela direita (t — 0"), e tendendo a

infinito positivo (t — +o0) sdo definidas as condigdes instantaneas e de equilibrio,
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respectivamente, tanto para funcdo de fluéncia como para a funcdo de relaxacdo (SALES,
2012).

Das definicOes exibidas para as fungdes de fluéncia e relaxacdo pode-se inferir que a
resposta de um material viscoeldstico pode ser dada a partir de fungdes de tensdo e
deformacdo do tipo degrau. No dominio do tempo, esta resposta pode ser expressa pela
seguinte relacdo na forma de integral de convolucdo, particularizada aqui para o caso de
solicitacdo uniaxial (CHRISTENSEN, 1982),

o(t)=[" G(t-r)de(t), (4.3)

onde a variavel o(t) é a componente de tenséo normal e a varidvel ¢(t) é deformacéo em

cisalhamento. A funcédo G(t) é denominada fungédo médulo do material viscoelastico. Vale

observar que para a aplicacdo da relacdo acima em situacdes de estados multiaxiais de tensédo
basta que as grandezas escalares sejam substituidas por grandezas tensoriais.

Embora a integral de convolucdo particularizada para solicitagédo uniaxial seja definida
também para valores de tempo negativo, deve-se condicionar a mesma a condicdo de

inexisténcia de deformacéo nesse intervalo, o que leva a expressao:

o (t)=G(t)£(0)+ [ G(t-7)==(r)dr. (4.4)

T

Admitindo condic@es iniciais nulas, a aplicacdo da transformada de Fourier a Eq. (4.4)

conduz a seguinte relagdo no dominio da frequéncia:
o(w)=G(w)s(w). (4.5)

Como envolve quantidades complexas, a Eq, (4.5) pode ser escrita na seguinte forma

alternativa:

G(a)):[G'(a))+iG"(a))]g(a)), (4.6)
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ou ainda, como:
a(a))=G'(a))|:1+i77(a))]e(a)), (4.7)

onde G'(w) e G"(w) consistem as partes real (médulo de armazenamento) e imaginéria
(mddulo de perda) do modulo complexo do material viscoelastico, respectivamente. J& o fator
de perda ¢ dado por 1(w)=G"(®)/G' ().

Sabe-se que maiores valores do fator de perda » significam maior capacidade de

amortecimento, ou seja, maior capacidade de dissipacdo de energia pelo material.

Fatores ambientais e operacionais como pressao, pré-carga, vacuo, deterioragdo devida
ao tempo, frequéncia de vibracdo, temperatura, entre outros fatores, afetam as caracteristicas
mecanicas dos materiais viscoelasticos. Os dois ultimos, temperatura e frequéncia, séo
aqueles considerados os mais influentes.

As caracteristicas do ambiente no qual o material viscoelastico esta inserido é de
essencial importancia no projeto de dispositivos para o controle de vibragfes e ruidos, para
que os mesmos funcionem de forma satisfatoria. Dentre os principais agentes influenciadores
das caracteristicas viscoelasticas, destaca-se a temperatura.

As quatro regides caracteristicas de um material viscoelastico em funcdo da temperatura

sdo apresentadas na Fig. 4.3, e séo descritas abaixo.

a) regido vitrea: o fator de perda assume valores baixos, com aumento acentuada no
com o0 aumento da temperatura. JA& 0 modulo de armazenamento apresenta seu
maximo valor, tendo uma ligeira queda até alcangar a proxima regiao.

b) regido de transicdo: o fator de perda alcanca maximo valor e hd acentuado
decaimento do modulo de armazenamento com o aumento da temperatura.

c) regido de borracha: ambas as propriedades sdo aproximadamente constantes em
funcdo da temperatura e alcangcam valores baixos.

d) regido de fluxo: o0 mddulo de armazenamento continua diminuindo e o fator de

perda cresce.
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G’ Médulo de Armazenamento,
1p :fator de perda

Regido
_ ! Regiéo de | de !
Regido vitrea | transicdo | borracha | Regido de fluxo
Temperatura

Figura 4.3 — Caracteristicas viscoelasticas em funcéo da temperatura (adaptado de (NASHIF,
JONES, HENDERSON, 1985)).

Na Tab. 4.1 sdo listadas as faixas de temperaturas onde cada uma das regides € definida,

e 0s respectivos valores dos parametros viscoelasticos.

Tabela 4.1 - Faixas de temperatura e respectivos valores dos parametros G’ e 5. (NASHIF,
JONES, HENDERSON, 1985))

G’[N/m?] ] Temperatura
regido vitrea > 10™ <10” <20
regido de transicdo 10° a 10" 10°a0,3 20-300
regido de borracha <10° 0,1a0,3 50-300

Quando observada a influéncia da frequéncia de excitagdo sobre o modulo de
armazenamento e o fator de perda do material viscoelastico percebe-se comportamento oposto
aquele observado na regido de transicao, conforme pode ser observado na Fig. 4.4.

Essa observacdo fornece embasamento para o Principio da Equivaléncia Frequéncia
Temperatura (PEFT), o qual é utilizado para estabelecer relacGes entre as variagdes das
propriedades do material em funcéo da frequéncia, com variagdes induzidas por alteragdes de
temperatura, e vice-versa (NASHIF, JONES, HENDERSON, 1985).
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Modulo de armazenamento G’
e fator de perda n’

Frequéncia
Figura 4.4 — Influéncia da frequéncia nas propriedades do material viscoelastico para
temperatura de operagéo constante (NASHIF, JONES, HENDERSON, 1985).

O principio da Equivaléncia Frequéncia-Temperatura toma como premissa a aceleragédo
equivalente dos processos viscoelasticos quando sujeitos a uma varia¢ao de temperatura.

O PEFT ¢é baseado na suposicao de que o valor do médulo complexo, para qualquer par
de valores de frequéncia e temperatura pode ser relacionado com o valor que ele assume para

outro par temperatura-frequéncia, conforme:
G(,.Ty)=G(o,T), (4.8)

na qual:
e T éatemperatura de operacdo do material viscoelastico;

o T,€é atemperatura de referéncia;

e o, =or (T)w éachamada frequéncia reduzida, sendo ¢ (T) o fator de deslocamento

(shift fator).

Os materiais que atendem a EQ.(4.8) sdo denominados materiais termoreologicamente
simples (LAKES, 2009).

4.1.1 Material viscoelastico comercial 3M 1SD112®
Conforme discutido anteriormente acerca do PEFT, dado o mddulo viscoelastico para
uma temperatura de referéncia, para outros valores da temperatura é necessario calcular o

fator de deslocamento de modo que @, = oy (T)w.
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Para alguns materiais viscoelasticos disponiveis comercialmente sdo fornecidas as
funcbes que determinam os fatores de deslocamento, obtidas experimentalmente ou por meio
do ajuste de modelos empiricos. Especificamente para o material conhecido como 1SD112%,
comercializado pela companhia 3M, que serd considerado posteriormente neste trabalho, o
fator de deslocamento é dado segundo (DRAKE, SOOVERE, 1984):

1 1 2a T b a
|Oglo O = a[?—T—]+2,303[T——bj|09m [T—J'F(T——T—Z—SAZ](T _TZ) (49)

z z z z z

onde os coeficientes ae b sdo calculados conforme:

a=(DgCc —CgD¢ )/Dg (4.10)
b=(CaDc —DACc )/De (4.11)
nas quais:
1 1Y
Co=|—-=—|, (4.12)
TL Tz
1 1
Co—— _ = 4.13
BT T, (413)
1 1Y
Dy=|——-=— (4.14)
T, T,
1 1
Dp=—-— 4.15
S T (4.15)
Cc = SA|_ - SAOCC = SAL - SAo (4-16)
Dc = SAH _SAO (4-17)
D =DgC,—CgD, (4.18)

e 0 modulo complexo viscoelastico,



G, (@ T,)=B+

B,

- \~Bs N
1+ B; il + il
B; B;

7
4
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(4.19)

Os parametros indicados nas Eqs. (4.12) até (4.19) assumem os valores apresentados na

Tab. 4.2 .

Na Fig. 4.5 sdo apresentadas graficamente as fungdes que descrevem as propriedades

viscoelasticas e a funcdo de deslocamento para o material ISD112.

Tabela 4.2 — Parametros associados ao material viscoelastico 3M 1SD112°.

Parametro Valor Parametro Valor
B, [ Mpa] 0,4307 T, [K] 290
B, [Mpa] 1200 T, [K] 210
B3[MH2] 1,5403 T, [K] 360
B, 0,6847 S A0 [1/ K] 0,05956
By 3,241 Sa [1/ K] 0,1474
B, 0,180 San [1/ K] 0,009725
10* 10"
B
3 2
% 10 ..................................
5 10°
S —~
® 3
g 100 ................................. "é
= g
§ ; : 10°
-2 o : |
% 10 ........... GI[MPa]
2 : — G"[MPa]
= :
10" 5 = 107 i : i
10'5 100 105 1010 200 250 300 350 400

f [Hz]

TIK]

Figura 4.5 — Gréficos das propriedades viscoelasticas e da funcdo de deslocamento para o

material ISD112.
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4.2 Modelo Derivativo Fracionario

Dentre os diversos modelos matematicos desenvolvidos para representar o
comportamento de materiais viscoelasticos (uma revisdo é apresentada em (SALES, 2013)),
os modelos baseados no conceito de derivadas fracionarias estdo entre os considerados mais
eficientes.

Basicamente, os modelos viscoelasticos baseados em derivadas fracionarias séo obtidos
a partir de uma substituicdo das derivadas de ordem inteira das equacBes constitutivas dos
modelos classicos por derivadas de ordem ndo inteira, as quais sdo definidas
matematicamente no ambito do Calculo Fracionario. Essa abordagem € respaldada pela
observacdo que as derivadas fracionarias possibilitam melhor representacdo do
comportamento viscoelastico em largas bandas de frequéncia, sem que seja necessario
identificar muitos parametros.

De acordo com Mainardi (2010), o primeiro registro da utilizacdo das derivadas
fracionérias para representar o comportamento dinamico dos materiais data da década de
1950. Entretanto, foi s6 a partir dos anos 1980 que esses modelos ganharam destaque,
especialmente atraves dos trabalhos de Bagley e Torvik (1983, 1985).

A associacdo do modelo de derivadas fracionarias com discretizacdo por elementos
finitos tem sido recentemente tratada por alguns autores. A abordagem sugerida por Galucio;
Déu; Ohayon (2004) foi escolhida para representacdo do modelo viscoelastico nesse trabalho
e encontra-se descrita a seguir.

Para desenvolvimento, assume-se um estado de tensdo-deformacdo uniaxial, que é

baseado na adogdo do modelo fracionario constitutivo de Zener, expresso segundo:

d%o(t)
dt*

_ee(t)+eog, 22, (4.20)

t a
o(t)+z e

onde z representa o tempo de relaxagdo, E, e E_ sdo, respectivamente, os mddulos de baixa
e alta frequéncia do material (ou modulos estatico e dinamico, respectivamente). A tensao €

dada por o(t), ao passo que a deformagéo é designada pore(t). A definicdo do operador

fracionario derivativo de Riemann-Liouville, com ordem « , é dada por:
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d*(f(t) 1 dt f(s)
dt* :F(l—a)ag(t_s)a ds. (4.21)

Introduzindo a deformag&o anelastica, expressa segundo:
t
E(t):g(t)—m, (4.22)

a Eq.(4.20) pode ser escrita sob a forma

a dag(t) _ Eoo _EO e

g(t)+
g() v dta Eoo

(t). (4.23)

Deve se notar que E(t)desempenha o0 papel de uma variével interna. Salienta-se ainda

que, com essa substituicdo, a expressao passa a ter apenas uma parcela dependente de uma
derivada fracionaria, o que simplifica o tratamento matematico e o processo de solucéo.
A discretizacdo temporal de Grunwald-Letnikov é utilizada, de acordo com a seguinte

aproximacdo feita para as derivadas fracionarias:

d“z (t)
dt”

~ At‘“zrj‘io A1 (t— jAt), (4.24)

na qual passo de tempo é dado por At =t/n, com a condigdo n, <n,sendo n, onumero de

pontos escolhidos para o somatério e no nimero de pontos na solucdo temporal. Os

coeficientes de Griinwald podem ser calculados de acordo com:

F(i-a) _j-a-1
T(—a)r(j+1) ]

Apa(e) = Aj(a); Ale)=1 (4.25)

na qual F() indica a fungdo Gama e « ¢é a ordem da derivada fracionéria.

Associando as Eqgs.(4.22), (4.23) e (4.24) , tem-se:
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o (t) {uc Fe 5 } Eoc (1) +CE, X, Ay (@) (t- ). (4.26)
0

O coeficiente adimensional ¢ pode ser calculado sob a forma:

co (4.27)

Analisando a EQ.(4.26), pode-se dizer que a deformacdo do material viscoelastico,
fixado num instante de tempo qualquer, tem maior relacdo com o historico recente de seu
comportamento do que com ocorréncias que se deram mais anteriormente. Tal deformacao
pode ser incorporada a equagdes do movimento tradicionais onde as deformagbes sdo
associadas a rigidez e as parcelas calculadas no tempo anterior (termos de Griinwald) podem
ser associadas aos esforcos externos, uma vez que ja se conhece seu valor da iteracdo anterior,

como mostrado na equagao abaixo.

0

a0+ s e 2 ] ) £

(4.28)

na qual, [K,] € arigidez do material viscoeléstico.



CAPITULO V

Modelagem Matematica de Sistemas Aeroelasticos e Aeroviscoelasticos

O presente capitulo diz respeito a constru¢do dos modelos matematicos que representam
0 comportamento aeroelastico de sec¢des tipicas. S&o apresentados aspectos de modelagem de
aerofolios em geral, bem como as consideracdes e simplificagbes comumente assumidas para
construgdo de tais modelos. Adicionalmente, tratar-se-4 dos modelos de secdo tipica
associados a materiais viscoelasticos, dando origem ao que serdo denominados modelos

aeroviscoelasticos, proposta essencial desse trabalho.

5.1 Modelo de secdo tipica de dois graus de liberdade

A Figura 5.1 representa um modelo de se¢do tipica com dois graus de liberdade (GDL)
associados a0 movimento de arfagem (pitch), representado pelo &ngulo «, e o deslocamento
vertical (heave), dado por h. A rotacdo é medida em relacdo ao angulo de sustentagdo nula, ao
passo que h é medido em relacdo ao centro elastico, considerando-se o sentido para baixo
como positivo.

Na localizagdo dos pontos de referéncia no aerof6lio, AC € a indicacdo para centro
aerodindmico, localizado no primeiro quarto da corda, sendo o ponto onde a sustentagdo é
aplicada. Ja MC representa o centro de massa e EC é o centro elastico do aerofélio, onde os
elementos de rigidez séo fixados.

Para posicionamento dos pontos referenciados acima, sdo utilizadas varidveis
adimensionais, compreendidas entre +1 e —1, que sdo multiplicadas pela semicorda, indicada
por b. Desta forma, o produto be indica a posi¢do do centro de massa e ba localiza o centro

elastico.
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b . b

Figura 5.1 - Modelo fisico de uma secéo tipica de 2 GDL.

O conjunto é sujeito a uma velocidade de escoamento de ar U_, que apresenta massa

especifica p, . As molas k, e k,conferem rigidez associada aos graus de liberdade ja

discriminados. N&o é considerado nenhum tipo de amortecimento estrutural ou atrito.

Uma vez estabelecidas as consideracfes de simplificacdo prévias do sistema, parte-se
para constru¢do do modelo matematico representativo, a ser descrito na forma de equaces
diferenciais do movimento.

Para tanto, serdo utilizadas as EquacGes de Lagrange, expressas matematicamente pela
Eq.(5.1), onde K é a energia cinética e V a energia potencial associada ao sistema, ao passo

que g; é a indicacdo da i-ésima coordenada generalizada assumida para representacdo dos

respectivos graus de liberdade (he «).

i[@(K‘—V)]_[a(K—V)]:Qi 5.1)

dt\ o aa;

Para a energia potencial, tem-se somente as parcelas associadas as molas de rotacéo e

translacdo, que resultam em:

1 ., 1 2
V =2k h?+ik 5.2
p Ty R (®2)
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Tratando o aerofélio como um corpo rigido em movimento plano, a energia cinética

pode ser expressa conforme Eq.(5.3):
K== ,o(x)r‘(x)2 dx, (5.3)

com p representando a massa especifica do aerofolio e r'(x) a velocidade de um ponto

genérico do aerofolio, cuja posicéo ao longo da corda é indicada por x. Esta velocidade é dada
pela Eq.(5.4), considerando-se pequenos angulos, para 0s quais a aproximagdo tga =« €

valida.
F(x)=-h—(x-ba)a. (5.4)

Substituindo Eq.(5.4) na Eq.(5.3), é possivel obter a expressdo para a energia cinetica

associada a secdo tipica sob a forma:
K =%(mah2 +2has, +42l,), (5.5)

onde a massa do aerofélio m, , 0 momento estatico S, , e 0 momento de inércia de massa,

séo definidos conforme Eq.(5.6), Eq. (5.7) e Eq.(5.8), respectivamente.

m, = [ p(x)dx, (5.6)
S, = [ p(x)(x—ba)dx, (5.7)

l, = J',o(x)(x—ba)2 dx. (5.8)
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As forgas generalizadas associadas aos graus de liberdade descritos podem ser derivadas
do trabalho realizado pela sustentacdo aerodinamica L, através do deslocamento virtual do

centro aerodinamico da segdo tipica e pelo momento de arfagem M, através de uma rotagéo

virtual.

O trabalho virtual 6W pode ser calculado conforme:
n —
onde as forgas generalizadas sdo indicadas por Q;e as coordenadas generalizadas
representadas por ;.

Sendo as coordenas generalizadas representadas pelos graus de liberdade h e «, pode-

se inferir que a velocidade do centro aerodindmico (hAC ) é dada por:
: - (1
Nac =—h+ba(§+aj. (5.10)

O deslocamento virtual do centro aerodindmico pode ser facilmente obtido substituindo
as velocidades por diferenciais indicados por ¢; assim o deslocamento do centro

aerodinamico pode ser indicado segundo:

Shye = —5h+bder G+ aj , (5.11)
e o trabalho virtual pode ser entdo calculado de acordo com:

oW = L(—5h+b5a(%+ajj+ M, da. (5.12)

Da comparacdo das equacOes (5.9) e (5.12), decorre que as forgas generalizadas

resultam:
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Q,=-L (5.13)

Qa:Ma:MaAC+b(%+ajL (5.14)

Com base nos desenvolvimentos precedentes, obtém-se o seguinte conjunto deequacgdes
do movimento para a segdo tipica de dois graus de liberdade:

mah(t)+S,é (t)+kyh(t)=-L(t) (5.15)

1,6 (t)+S,n(t)+k,e(t) =M, (t) (5.16)

O sistema de duas equacOes diferenciais dado pelas Egs. (5.15) e (5.16) pode ser

compactamente expresso na seguinte forma matricial classica dos sistemas dinamicos:
[MJ{d(t)}+[K]{a(t)} ={Q(t)} (5.17)

onde a matriz de massa [M ], de rigidez[K] e o vetor de esforcos generalizados {Q(t)} sdo

dados, respectivamente, por:

ma Sa
[M]{sa ,J, (5.18)
[K]{O kj, (5.19)

{Q(t)} = {I\,ILft()t;J} (5.20)

Para analise de estabilidade, vale lembrar que, em andlises classicas de flutter, assume-
se que o movimento do aerofdlio e os esforcos aerodindmicos sejam harmonicos com

frequéncia o

h(t) = he'**, (5.21)
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a(t)=ae', (5.22)
L(t)=Le"", (5.23)
M (t) = Me'". (5.24)

Substituindo as expressdes dadas nas Eq.(5.21) a (5.24) nas Eqgs.(5.17), tem-se:

<f5 Ve e o

Nesse ponto deve-se introduzir o carregamento aerodindmico ao qual o aerofélio é

sujeito. Em capitulos precedentes, ja foi discutida a importancia e as consequéncias da

admissdo de cada um dos regimes de escoamento. Para escoamento ndo estacionario,

(discutido no Capitulo I1I), regime que serd admitido para as simulagcdes numéricas nos

proximos capitulos, pode-se expressar o lado direito da Eq.(5.25) da seguinte forma:

1
_ L L, —|=+a|L =
~Ib . " (2 ] “ h
v =7p, b . ) b ¢ (5.26)
na qual,
2i
L, =1—?C(k), (5.27)
1+2C(k 2C (k
La=3—1i( (K)_ g ) (5.28)
2 K k
1
M, ==, 5.29
=3 (5.29)
m -2 1 (5.30)
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Substituindo a Eq.(5.26) na Eq.(5.25) e rearranjando os termos, sdo obtidas as seguintes

equacOes adimensionais para 0 modelo de dois graus de liberdade:

2
ﬂ[l—%}—i— L,

ux, +My —£%+a

Convém nesse momento definir os seguintes pardmetros adimensionais:

elastico;

ol
)-

equacdes a seguir:

2 I

ux, +L, —(%-{-aJ L,

2
1%
2
w

J+Ma—(%+a)(

frequéncia natural associada ao deslocamento vertical, @, ;

R —| =l

_J9 5.31
~{o 6

raio de giragdo r,, X,, que indica a distancia do centro de massa ao centro

razdo entre a massa do aerofolio e a massa de ar em torno dele, indicada por

frequéncia natural associada a0 movimento de rotagdo, «, , de acordo com as

r2—_a_ 5.32
“ m,b? (5:32)
X, = S (5.33)
bm,
m
= , 5.34
7 s, (5.34)
k
2 h
L 5.35
@y m, (5.35)
o = Ke (5.36)
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Pode-se compactar as equa¢des do movimento do sistema aeroelastico no dominio da

frequéncia, Eq. (5.25), na forma de um problema de autovalor, segundo:

[CRE[EO] E -fat 53

ou, mais sucintamente, conforme Eq.(5.38),
[Dl{T} =0, (5.38)

onde:
[D]:[K]—a){[M]Jr%[A]}. (5.39)

5.1.1 Incorporacdo das molas viscoelasticas ao modelo de 2 GDL

Conforme descrito em se¢des anteriores, deseja-se incorporar ao sistema aeroelastico
dispositivos dissipadores de energia que consistem em molas viscoelasticas que hao de alterar
a rigidez e o amortecimento do sistema de interesse. Conforme ilustrado nas Fig. 5.2(a) e Fig.
5.2 (b), tais dispositivos podem ser confeccionados sob a forma de apoios translacionais ou
rotacionais, nos quais o material viscoelastico é inserido entre duas partes metélicas, de modo

que o movimento do aerofdlio induza deformacdes de cisalhamento na camada viscoelastica.

Material Viscoelastico Material Viscoeléstico

i

] ‘\ odo & 4, b
—= ) 7 E—— —
o — )/ P 7
! | Rmédio e
- ! »
(a) (b) (c)

Figura 5.2 - Representagdo do dispositivo viscoelastico incorporado (&) no movimento

translacional e (b) no movimento torcional; (c) deformacao da camada viscoeldstica.
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Para modelagem do dispositivo viscoelastico, considera-se a Fig.5.2(c), 5.3 que ilustra

uma camada de material viscoelastico e suas dimensoes, indicadas por d,, d, e d;, as quais

indicam o comprimento, a espessura e a largura da camada, respectivamente. A tensdo
cisalhante gerada no material viscoel&stico devida ao deslocamento relativo entre as partes
metalicas pode ser expressa segundo:

r=G,(T,0)0, (5.40)

onde G, é o mddulo viscoelastico complexo, cujo comportamento depende diretamente da

temperatura e da frequéncia de operacdo, conforme descrito na Secédo 4.2.1, e 8 € o angulo de
cisalhamento.

Partindo do fato que a tensdo pode ser expressa como forca por &rea cisalhada, ou seja,

T= P/(dld3) e admitindo que o deslocamento sofrido pelo material seja suficientemente

pequeno para permitir a aproximagdo @ = / d;, partindo da Eq. (5.40) obtém-se:

_4 6 (7 w), (5.41)
d,

na qual P ¢ a forca de cisalhamento.
Sendo o quociente forca por deslocamento equivalente a um parametro de rigidez, para

as molas viscoelasticas instaladas em ambos os graus de liberdade (k;, e k,,) os coeficientes

podem ser calculadas conforme:

Kny = PhGy (T @), (5.42)

Koy = PG, (T, ). (5.43)

Os fatores geométricos da camada viscoelastica, p, € p, representam a area cisalhada

por unidade de espessura do material viscoelastico.
Com base na modelagem das molas viscoelasticas, fica caracterizado o sistema

aeroviscoelastico ilustrado na Fig. 5.3 :um aerofo6lio convencional, semelhante ao apresentado
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e modelado no inicio deste capitulo, mas agora associado a molas viscoelasticas operando em

translacdo e em torcéo.

Figura 5.3 - Sistema aeroviscoelatico com incorporagdo de molas viscoelésticas no modelo de

secdo tipica de 2 GDL.

Conforme discutido em secOes prévias, 0s materiais viscoeldsticos exibem
caracteristicas que sdo diretamente dependentes da frequéncia de solicitagdo. Além disso, essa
representacdo € dada no dominio complexo. Nessa condi¢do, as equagBes do movimento,
originalmente expressas pelas Egs. (5.17), passam a ser representadas como:

mh (t)+mbx,é (t) +ky, (@)h(t) =-L(t), (5.44)

Ip6i (t)+mbx,h(t)+k,, () a(t)=M(t). (5.45)

Novamente, associam-se as equag¢fes do movimento um problema de autovalor,
conforme mostrado na Eq.(5.46). Todavia, verifica-se que a matriz de rigidez é complexa e
dependente da frequéncia, descaracterizando o problema de autovalores usual com matrizes

constantes.

L0121

@ H

0
{0}. (5.46)

R o| =
I
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As frequéncias e parametros associados séo calculados pela anulagdo do determinante
caracteristico associado a matriz dindmica. Denotando por F a funcdo que expressa este

determinante, escreve-se:

F(w)=0 (5.47)

Vale observar que F (a)) que ndo é um polinémio com coeficientes constantes. Assim,

para calcular os valores das frequéncias associadas aos modos de vibragdo do sistema
aeroviscoelastico, bem como da condicdo de velocidade critica, sera utilizado um
procedimento de otimizacdo, conforme serd detalhado no Capitulo VI, que trata das

simulacBes numéricas.

5.2 Modelo de se¢éo tipica com superficie de controle

Figura 5.4— Secdo tipica com trés graus de liberdade.

Nessa secdo é apresentada a modelagem matematica da secdo tipica associada a uma

superficie de controle, conforme ilustrado na Fig. 5.4. A variavel S representa o grau de

liberdade adicional associado ao angulo de deflexdo da superficie de controle em relacéo ao
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aerofélio principal. O ponto de pivotamento € localizado em relacdo ao referencial pelo
parametro adimensional f, de médulo sempre menor que a unidade.

Novamente serd utilizada a formulacdo de Lagrange para obtencdo das equacdes do
movimento. A energia potencial elastica é dada pela soma das energias associadas a cada uma

das trés molas:
1 2 2 2
U :E(khh +k,a? +kyp ) (5.48)

na qual, k,.k, ek, representam a rigidez de cada mola relacionada ao respectivo grau de

liberdade.
A velocidade para um ponto genérico do aerofdlio é expressa de forma distinta para
cada uma das duas partes que compdem a se¢ao, segundo:

t(x) = ~h—(x-eb)a (-b<x<c)
(%) {_h—(x—eb)d—(x—fb)ﬁ’ (c<x<b). (5.49)

A energia cinética da se¢do, incluindo agora a parcela associada a superficie de controle

é apresentada na Eq.(5.50):
/000 P . . .
K=E(Mh +1,87 671, )+haS, +hAS, +aB(1,+(f —e)bs,), (5.50)

onde 0 momento de inércia de massa |, e o momento estatico S, associados a superficie de

controle séo, respectivamente, expressos sob a formas:

5= [ p(X)(x~ )" dx, (5.51)

Sy = [ p(x)(x— fo)dx. (5.52)
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Analogamente ao realizado para a secdo tipica de dois graus de liberdade, sdo
calculados os esforcos generalizados baseando-se no principio do trabalho virtual, donde

pode-se obter os esforcos dados segundo:

Q,=-L, (5.53)
1

Q, =M,=M_ +b(§+ajL, (5.54)
1

Qﬁ:Mﬁ:MﬁAC+b(§+ij. (5.55)

Substituindo a Eq. (5.48), a Eq.(5.50) e a Eqg. (5.53) na expressédo das Equacdes de

Lagrange (Eq.(5.1)), tem-se o seguinte conjunto de trés equagdes do movimento:

mah (t)+S,¢ (1) +S,8(t)+k.h(t) =—L(t), (5.56)
1,6 (1)+S,h(t)+(1,+(f—e)bS,) B(t)+k,a(t) =M, (t), (5.57)
L B(t)+SpN(1)+(1,+(F—e)bS,)c(t)+ksB(t)=M,(t). (5.58)

Pode-se expressar as Egs. (5.56) a (5.58) matricialmente, conforme:

m, S, Sy h|] [k, 0 0|(h -L

S, 1, (1,+(f-e)bS,)|1c+] 0 k, O |{ap=4M, . (559

Sy (1,+(c—e)bs,) 1, Bl L0 0 kgJlB] My
Assumindo a condi¢cdo harménica escreve-se
h(t)=he'* (5.60)
a(t)=ae'™ (5.61)
B(t)=pBe (5.62)

L(t)=he' (5.63)
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M, (t)=M e (5.64)

M, (t)=M ' (5.65)

Substituindo as Egs. (5.60) a (5.62) e as Eq. (5.63) a (5.65) na Eq.(5.59), o sistema de

equacdes matriciais do movimento no dominio da frequéncia toma a forma:

ma Sa Sﬂ ﬁ
-0’ S, l, (1,+(f-e)bs,) 1@
Sy (15+(c—e)bsy) s p (5.66)
k, 0 O0/|[h| [-L
+ 0 k, 0|ia@;=1M,
0 0 killB| (M,

Assim como para 0 modelo de dois graus de liberdade, é assumido o regime de
escoamento aerodinamico nao estacionario, conforme apresentado no Capitulo I11.
A Eq. (5.67) mostra 0 modelo matematico resultante desta hipotese, representando as

amplitudes dos momentos e da sustentacgéo.

_ . -
L L —-|=+a]|L L
h o (2 J h y2 B
_ 1 h
~Lb M, — Ma—(5+aj(La+Mh) M, + b
M, +=7mp 0 0?|| (1 , 1 at, (5.67)
— —+al|L, 1 Ly -+a —
M, 2 Hatal b 2 B
T T -T (lJra) T
I h a h 2 g ]
onde:
2C(k)T,; C(K)T
Ly=-Ta, Loy 260 (KT (5.68)
7 kx k kz
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e R e e e [ RO -

T, Te, T Ty,
2 )
T kr  kr 27k

T,=-1- i (5.70)
V4 7K
i T,,C(k
Ta:L l—(1+aj —&(1+aji+2T9i— 12C( )[i+£j+2Tl3, (5.71)
ik \2 7k \ 2 7k 7k k T

T T T T,.i
T,=——3-—-5_ 4+ 10, 1L (T, -T,,C(k)). 5.72
B 7[2 ﬂzkz ﬁzkz 27z2k( 4 12 ( )) ( )

Vale lembrar que as fungdes T;, para i =1,...,13 sdo definidas na Seg¢do 3.2.2.

Substituindo a Eq.(5.67) na Eq.(5.66), expressam-se as equagdes adimensionais de

flutter para o modelo incluindo a superficie de sustentacdo segundo:

2
,u( —w—;J+Lh ,uxa+La—Lh(£+aj Xz + L,
@ 2
2 h
2 _a 2 -
ux, + My ra (1 a)zj_l—Ma (rﬂ+(f—e)xﬂ)+ E 0
_ —+a +M,-L, | —+a )
"\2 —(La+Mh)(%+aj+Lh(é+aj p 5(2 j Bl 0
(rj+(f—e)xa)+ )
w
pXg+ T, 1 r2l1-—2 |+ T,
+Ta—Th(E+aj @

Novamente, tem-se o0 problema de autovalor associado semelhante ao apresentado

anteriormente para 0 modelo de dois graus de liberdade.
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5.2.1 Incorporacdo das molas viscoelasticas no modelo de 3 GDL

Para a modelagem do sistema aeroviscoelastico de 3 GDL, ilustrado na Fig. 5.5, parte-
se do modelo aeroelastico desenvolvido na subsecdo anterior, e procede-se a insercdo dos
dispositivos viscoelasticos, de forma anéaloga ao feito para a secdo tipica de dois graus de
liberdade.

I

fb

777/

Figura 5.5 - Sistema aeroviscoelastico de 3 GDL com incorporac¢do das molas viscoelasticas.

De acordo com o desenvolvimento apresentado na Secdo 5.1.1, pode-se modificar

diretamente as caracteristicas das molas associadas aos graus de liberdade h, e S pela

introducdo do mddulo viscoelastico complexo, ponderado pelo fator de forma respectivo,

segundo:
ki, = PG, (T a)) (5.74)
Koy = PGy (T, @), (5.75)
Ksy = P5Gy (T,0). (5.76)

As equagdes do movimento do modelo aeroviscoelastico apresentado resultam

expressas sob as formas:

MmN (t)+S,é (t)+S,B(t)+ky, (T.@)h(t)=-L(t), (5.77)

1,6 (8)+ S, (1) +(15+(f —e)bS, ) (1) +Ky (T @) (t) =M, (1), (5.78)



93

L B(t)+SsN(1)+(1,+(F—e)bS,)c(t)+ky (T.0) B(t)=M,(t). (5.79)

Por fim, o problema de autovalor associado a estas equacdes do movimento pode ser

obtido de forma anéloga ao apresentado na Eq. (5.40).

5.3 Analise de respostas no dominio do tempo

As equacles do movimento para analise temporal serdo associadas a aproximagdo por
funcOes racionais da matriz aerodindmica, conforme discutido anteriormente (Secédo 3.3).
Com as matrizes de massa e rigidez ja definidas para os modelos de dois e trés graus de
liberdade (Egs. (5.25) e (5.59)) é apenas necessario incorporar tais matrizes no modelo em

espaco de estados, segundo:
{&(t+0)f=[D,]J{<(t+1)}+[B,){£ (1)} (5.80)
no qual o vetor de estados no tempo atual e no tempo anterior sdo dados por:

& (t+1)
& (t+1)
D=1 & (t+1) s (5.81)

é}ZJrnIag (t +1)

&(t)
&(t)
W= &0 (5.82)

§2+nlag (t)

Conforme teoria apresentada no Capitulo Il a respeito de aproximacdo por fungdes

racionais e posterior expansdo em espaco de estados, a matriz [DV], definida a seguir,

incorpora as propriedades aerodindmicas e dindmicas do modelo de secéo tipica.
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o,]=| [2] [1] —(Vﬁj%[l] (2] [Z] . (583

[z.] [;] (Vyojy.n,aw[u]

Ainda, de acordo com a modelagem viscoelastica temporal adotada, 0 comportamento

viscoelastico € incluindo na matriz [KV], parcela associada ao tempo atual, e na matriz [B, ]

que esta associada ao tempo anterior, conforme:

[Kv]z[K]+(l+cE’E—_oon[Kv] 5.84)
_ o _
(B,]= -[M Tl[_c%i Am[Kv]J (5.85)

0 J=1

2]



CAPITULO VI

Simulacdes Numéricas

Nesta parte do trabalho sdo desenvolvidas aplicagbes numeéricas para as se¢des tipicas
aeroelastica e aeroviscoelastica, as quais foram modeladas matematicamente no Capitulo V.
Os resultados apresentados na primeira secdo sdo referentes ao modelo de dois graus de
liberdade, ao passo que na segunda se¢do o modelo que inclui a superficie de controle €
explorado. A influéncia da insercdo de amortecimento viscoelastico na velocidade critica é
estudada. Outra andlise realizada consiste no estudo do comportamento do sistema
aeroviscoelastico quando sujeito a variacdes paramétricas, mais especificamente relacionadas
a temperatura e a geometria dos elementos viscoelasticos. Um modelo no dominio do tempo

também ¢é apresentado e sdo integradas as equacfes do movimento.

6.1 Simulagdes com modelo de sec¢éo tipica de dois graus de liberdade.

Figura 6.1 — Modelo aeroeléstico de dois GDL adotado nas simula¢des numéricas.
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O modelo de secdo tipica de dois graus de liberdade utilizado nas simulacdes é
semelhante aquele apresentado no Capitulo V. O modelo é mais uma vez representado na Fig.
6.1, e as propriedades fisicas e geométricas adotadas para gerar os resultados numeéricos sao

apresentadas na Tab. 6.1.

Tabela 6.1 - Propriedades fisicas e geométricas do modelo de 2 GDL adotado nas simulac¢des

numericas.

Parametro Valor
Razéo de massas () 75
Semicorda(b) 0,15m
Frequéncia natural de flexao (@) 55 rad/s
Frequéncia natural de torc¢éo (@, ) 65 rad/s
Raio de giragdo (r) \J0,25kg/m?
Massa especifica do ar (o) 1,225 kg/m3
Fator de posicionamento do centro de massa(e) 01
Fator de posicionamento do centro elastico (a) 0,2

6.1.1 Influéncia da natureza do escoamento de ar.

Conforme mencionado no Capitulo 111, o escoamento de ar que envolve o aerofélio na
condicdo de voo, gerando a forca de sustentacdo e momento aerodinamico pode ser modelado
assumindo trés diferentes regimes, correspondentes a aerodindmica estacionaria, quasi-
estaciondria e a ndo estacionaria.

O modelo de secdo tipica de dois graus de liberdade foi entdo sujeito as trés condicoes
aerodinamicas supracitadas. Os resultados estdo apresentados na Fig .6.2, na forma de um
diagrama Vgf — velocidade, amortecimento e frequéncia, para os trés regimes aerodinamicos
de interesse. O Método k foi utilizado para célculo de velocidade critica de flutter (velocidade
que define a fronteira entre da condicdo de estabilidade aerodindmica) e os valores
correspondentes sdo apresentados na Tab. 6.2. Ressalta-se que a condigéo critica € indicada

pela condicdo de amortecimento nulo.



97

70 T T T T T T T

CHEY : : —6— Estacicnario
: —&— Quasi-Estacionario ||

—6— Na&o Estacionéario

W
B
B B0 -t TR TG g
8 : : ‘ Sy :
55k e .......... e p 50 z y -
50 i
0 5 10 15 20 25 30 35 40
V[m/s]

0.5 ! ! T ! ! ! T

Figura 6.2 — Analise comparativa da frequéncia e amortecimento em funcdo da velocidade

critica para os trés regimes aerodinamicos adotados.

Tabela 6.2 — Velocidades calculadas para cada um dos regimes de escoamento adotados.

Regime aerodinamico adotado Velocidade critica calculada [m/s]
Escoamento estacionario 17,99
Escoamento quasi—estacionario 22,51
Escoamento ndo estacionario 23,56

Observa-se que os modelos estacionario e quasi-estacionario apresentam valores de
velocidade critica inferiores ao valor obtido para o regime nédo estacionario, podendo, dessa
forma, ser considerados mais conservativos. Todavia, o acoplamento aeroelastico dos modos
de vibragdo é mais evidente quando os efeitos devidos a esteira (termos circulatorios) sdo
considerados. Além do mais, ao se considerarem sistemas com diversos graus de liberdade, 0s
efeitos de esteira podem conduzir a acoplamentos adicionais, causando um estado inesperado

de instabilidade aeroeléstica.
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Com base nessa discusséo, o regime aerodinamico utilizado nas simulagbes a serem
apresentadas na sequéncia sera do tipo ndo estacionario, dado que este regime, apesar de se
fundamentar em uma teoria de maior complexidade, € 0 mais adequado para tratar de

problemas aeroelasticos dindmicos como o flutter.

6.1.2 Analise comparativa entre a se¢ao tipica aeroelastica e a se¢éo aeroviscoelastica.

O Capitulo V discorreu a respeito da modelagem matematica de secOes tipicas. Na
primeira parte, uma secdo tipica aeroeldstica suportada por uma suspensao composta de
elementos de mola puramente elasticas foi considerada. Subsequentemente, houve a insercédo
de um segundo dispositivo que também conferia dissipacdo de energia, sendo este Gltimo
constituido de material viscoelastico, como ilustrado na Fig. 6.3(b). Nesse contexto, as
propriedades descritas na Tab. 6.1 foram utilizadas para gerar resultados numeéricos baseados

na formulacdo matematica ja detalhada.

: k k

Aa kh o . “
2

Kh = kh =cle KI’.- = kf:- _ka'il_ (:COJT_}

K, =k. =cte K, =k.+k, (oT)

() (b)
Figura 6.3 — llustracdo das suspensdes utilizadas (a) suspensdo da secdo tipica puramente

elastica; (b) suspensdo da se¢do tipica aeroviscoelastica.

As equacgdes do movimento para o sistema de dois graus de liberdade foram resolvidas
numericamente utilizando o Método k para célculo das condigdes criticas. Os resultados
obtidos (diagramas Vgf) constam na Fig. 6.4. Tais diagramas apresentam as frequéncias dos
dois modos de vibracdo aeroelasticos da estrutura e o fator de amortecimento associado em
fungdo da velocidade, tanto para a secéo aeroelastica quanto para a se¢do aeroviscoelastica.
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Para esta Ultima, foi considerada temperatura de 300K e fatores geométricos
p, =P, =1,0x10"*. O material viscoeléstico utilizado é¢ o 1SD112®, para qual o médulo

complexo é fornecido na Segdo 4.2.1.

@, , [radfs]

912

-0.5
0

Velocidade [m/s]

Figura 6.4 — Frequéncias de vibracdo e amortecimento dos dois modos relacionados a secéo

tipica: comparacdo entre a secdo tipica aeroelastica e a secdo tipica aeroviscoelastica.

No que tange aos resultados em termos de envelope de operacdo, infere-se que a
velocidade critica de flutter, dada pela condi¢do de nulidade do fator de amortecimento g, € de
aproximadamente 23,56 m/s e é observada no segundo modo de vibragdo, para o0 caso onde
foi considerada a secdo tipica aeroelastica. Para esse valor, a frequéncia equivalente é de
55,79 rad/s no primeiro modo e 59,56 rad/s no segundo modo e. Ja para o caso onde as duas
molas viscoelasticas foram adicionadas, a velocidade critica passou a 31,68 m/s ainda no
segundo modo de vibracéo e as frequéncias encontradas estabelecem valores equivalentes a
59,65 rad/s no primeiro modo e 60,15 rad/s no segundo.

O algoritmo apresentado na Fig. 6.5 compreende 0s passos seguidos para calculo da

velocidade critica para os ambos 0s casos.
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Figura 6.5 — Algoritmo representativo da rotina implementada pelo Método k para analise de

estabilidade da sec¢do tipica aeroelastica e aeroviscoelastica.
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Para o caso onde h& presenga de dispositivo viscoelastico a equagdo caracteristica é
resolvida por um procedimento de otimizacao, realizado com o auxilio da fungéo fsolve.m do
software comercial MATLAB®. A rotina é utilizada para resolucdo de sistemas de equagdes
ndo lineares e o problema é resolvido pela minimizagdo da soma dos quadrados dos residuos
do procedimento de otimizacdo. A funcdo objetivo, no referido caso, é definida pelo
determinante da matriz dindmica do sistema aeroviscoelastico e os pontos iniciais de busca
sdo dados pelo autovalores do sistema aeroelastico.

Por se tratar de um procedimento de ajuste 6timo, faz-se necessario o calculo e
observacdo do residuo da funcéo objetivo. Conforme pode ser visto na Fig. 6.6, o residuo do
ajuste é da ordem de 107, ou seja, as variaveis calculadas satisfazem a condic&o de nulidade

do determinante de flutter, o que comprova a validade dos valores apresentados.

3.5 ) ) ! ) ) ) '

W)
o
T
2

N

Y
(&)

Residuo do Ajuste

—

o
(&)

Velocidade [m/fs]

Figura 6.6 — Residuo do ajuste da funcéo de otimizacao.

6.1.3 Avaliacdo da influéncia do amortecimento viscoelastico

Conforme discutido anteriormente, o material viscoelastico apresenta propriedades de
rigidez e de amortecimento dependentes de fatores como temperatura e frequéncia de
operacdo. Assim, € pertinente questionar se a insercdo desse tipo de material com a finalidade
de supressdo de vibracdo e, no caso em apreco, alteracdo da velocidade de flutter, tem sua
contribuicdo preponderante devida a sua capacidade de amortecimento ou por sua

contribuicdo a rigidez da suspensdo. Nesse contexto, essa se¢do objetiva analisar a influéncia



102

mais atrativa do material viscoelastico, sua capacidade de amortecimento. Essa capacidade é
dita de maior interesse, pois caracteristicas exclusivas de rigidez podem ser fornecidas por
meio de materiais tradicionais.

Para tal analise comparativa sdo simuladas trés condigdes de suspensdo do aerofélio: na
primeira consideram-se as molas da suspensdo com valores de rigidez determinados pela parte
real do modulo complexo a frequéncia nula, ou seja, 0 médulo complexo assume um valor
constante independente da frequéncia; na segunda condicdo sera utilizada apenas a parte real
do mddulo complexo viscoelastico, que depende da frequéncia, ao passo que na terceira
condicdo ambas as partes, real e imaginaria, sdo consideradas. Simbolicamente, 0s casos

considerados sdo representados da seguinte forma:

G, =G (0=0) (6.1)
G, =G (o) (6.2)
G; =G (o)(1+in) (6.3)

Na definicdo destes cenarios, considera-se que a parte imaginaria do médulo complexo,
associada ao fator de perda, quantifica a influéncia do amortecimento de modo que, quando
apenas a parte real é considerada, tal influéncia é desconsiderada.

Nos dois ultimos casos considerados a matriz dindmica do sistema € dependente da
frequéncia, caracterizando o problema de autovalor como néo linear, sendo necessario utilizar
um procedimento de otimizacdo para calcular a resposta do sistema. Contudo, é necessaria
ainda a indicacdo de um ponto inicial de busca para realizacdo da otimizacdo. Para esta
finalidade sdo utilizados os valores calculados para o primeiro caso, que caracteriza um
problema de autovalor linear, haja vista a independéncia da matriz de rigidez em relacdo a
frequéncia. Para o material viscoelastico 1ISD112®, o médulo complexo assume o valor de
0,4307 MPa na condicdo onde a frequéncia do sistema tende a zero. Esse valor € obtido
tomando-se o limite, com @» —0 na Eg. (4.12) que determina 0 mddulo complexo do

material.
Foi considerada uma temperatura de 300K e fatores geométricos p, = p, = 1,0x1073.

A Fig.6.7 mostra os resultados obtidos para os trés casos supracitados, em termos de

valores de frequéncia de vibracdo e fator de amortecimento. As velocidades criticas
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encontradas e o0s parametros a elas associados, nas trés condi¢cdes de simulagdo, sé&o
apresentados na Tab.6.3.

Pode-se observar que para o terceiro caso, comparado com os dois primeiros, a anulacao
de um dos fatores de amortecimento, que configura o limite de estabilidade, ocorre para
velocidades de escoamento mais altas. Este fato confirma que o aumento da velocidade critica
é proporcionado pela caracteristica de dissipacdo de energia associada ao amortecimento
viscoelastico.

120 .............. _- .............. .............. ....... G1 = G(w=0) u

100 R _________ ey, S . G,=G(v) i
S I A S T N _ | x G, =G+ |

aHIQ[rad/s]

T T T : : :
[P P t* .......... | [IREEERTeTee

a0 100 110 120

i i i i i i i
20 30 40 50 60 70 80 a0 100 110 120
Velocidade [m/s]

Figura 6.7 - Frequéncia e amortecimento: analise da influéncia do amortecimento associado

ao material viscoelastico.
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Tabela 6.3 — Valores criticos calculados para analise do amortecimento viscoelastico

. _ . _ » Frequéncia do Frequéncia do
Modulo Viscoelastico  Velocidade critica o
primeiro modo segundo modo
[Pa] [m/s]
[rad/s] [rad/s]
G, =G (w=0) 75,45 6,0280 51,6708
G, =G'() 80,61 5,656 55,3160
G, =G'(w)(1+in) 85,32 5,574 37,0654
o 107
B Q —X Rmodo1
o S —® Rmod02 |
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g
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Figura 6.8 — Residuo do procedimento de ajuste para o caso onde G, =G' (a)) :
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Figura 6.9 - Residuo do procedimento de ajuste para condicdo onde G, =G'(w)(1+i7).
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As Figs. 6.8 € 6.9 mostram os valores dos residuos associados a resolugdo numérica do
problema de autovalor, 0s quais s@o considerados satisfatoriamente baixos. Deve-se observar
que como 0 primeiro caso constitui um problema onde o material viscoelastico apresenta
modulo constante, que conduz a um problema de autovalor cléssico, ndo se faz necessario um

procedimento de otimizacgdo para calculo da fronteira de estabilidade na referida condicao.

6.1.4 Influéncias Paramétricas no comportamento do dispositivo viscoelastico

6.1.4.1 Analise da influéncia da variacdo da temperatura no modelo aeroviscoelastico.

Na presente secdo, o foco do estudo é voltado para a influéncia da temperatura no
comportamento viscoelastico e, consequentemente, nas condicdes criticas de flutter. Para
analisar tais situagdes, variou-se a temperatura de operagdo em valores correspondentes a
265K, 273K, 290K, 300K, 315K, 330K e 350K. Tais valores compreendem a faixa de
temperaturas véalidas para o modelo experimental adotado para representar o mddulo
complexo do material 1ISD112®, que abrange temperaturas de 220 a 360K.

Para os valores de temperatura testados, foram tracados os graficos das frequéncias e 0s
fatores de amortecimento dos dois modos de vibracdo associados ao sistema em estudo. Da
analise da Fig. 6.10 e da Tab. 6.4 verifica-se primeiramente que a temperatura exerce
influéncia significativa no comportamento aeroelastico; na faixa de temperatura analisada, o
decréscimo de temperatura amplia 0 dominio de estabilidade, ou seja, aumenta a velocidade
de flutter. Observa-se tambem que, para temperaturas superiores a 300K as condic@es criticas

ndo sofrem mudanga significativa.

Tabela 6.4 — Valores velocidade e indica¢Ges do modo critico para diferentes temperaturas.

Temperatura [K] Velocidade de flutter [m/s] Modo Critico de Flutter
265 75,33 2
273 48,01 2
290 32,53 2
300 31,68 1
315 31,02 1
330 30,73 1
350 30,51 1
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—+— T=265K 1°Modo
—+— T=273K 1°Modo
g —+— T=290K 1°Modo
——+— T=300K 1°Modo
—+— T=315K 1°Modo
T=330K 1°Modo
—+— T=350K 1°Modo
—6— T=265K 2°Modo
—6— T=273K 2°Modo
05 1_ ._ ; ! 1_ —6— T=290K 2°Modo
: : : : ' | —o— T=300K 2°Modo

—6— T=315K 2°Modo
T=330K 2°Modo
—e— T=350K 2°Modo

o 5 [radfs]

Velocidade [m/s]

Figura 6.10 — Frequéncias e amortecimento do sistema aeroviscoelastico para diferentes
valores de temperatura.
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Figura 6.11 — Visdo ampliada das curvas do fator de amortecimento na regido de identificacéo

da velocidade critica.

Na Fig. 6.11 séo exibidas amplia¢Ges das curvas mostradas na Fig.6.10. Nota-se que o
modo de vibracdo critico é modificado com o decaimento da temperatura. Para os dois
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menores valores de temperaturas testados (265K e 273K), verifica-se a criticidade ocorrendo
no segundo modo de vibracao. Para valores de temperatura superiores aqueles, 0 modo critico
passa a ser o primeiro.

Para completa analise da influéncia da temperatura na resposta do sistema
aeroviscoelastico, o algoritmo de calculo foi executado para cem valores de temperatura
igualmente espacados, compreendidos entre 265K e 350K. Foi entdo obtida uma visualizacéo
tridimensional do comportamento em frequéncia (Figs 6.12 e 6.14) e amortecimento (Figs
6.13 e 6.15) para os dois modos de vibracio do sistema. E possivel confirmar a grande
influéncia da temperatura na determinacdo das condigdes criticas aeroviscoelasticas. Pode-se
também notar que as maiores diferencas apresentadas nas figuras mencionadas sdo dadas para
valores de temperatura menores, reforcando a ideia de que para valores acima de 300K o
sistema sobre pequenas modificacdes. Os valores da velocidade de flutter, para cada

temperatura, séo mostrados graficamente na Fig. 6.16.
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Figura 6.12 — Variagédo da frequéncia do primeiro modo de vibragdo com a velocidade e com

a temperatura de operagao.



108

60
58
0
9 E
g 60
2 54
o 55 -
o .
R : |
S 50 52
« :
=3 .
o :
=45 ¢ 50
- 320
20 300
280 48
g0 260 Temperatura [K]

Velocidade [m/s]
Figura 6.13 — Variacdo da frequéncia do segundo modo de vibra¢do com a velocidade e com a

temperatura de operacao.
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Figura 6.14 - Variagcdo do amortecimento do primeiro modo de vibragcdo com a velocidade e

com a temperatura de operagéo.
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Figura 6.15 — Variagcdo do amortecimento do segundo modo de vibragdo com a velocidade e

com a temperatura de operagéo.
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Figura 6.16 - Evolucdo da velocidade critica de flutter em funcéo da temperatura.

De forma geral, pode-se dizer que, na faixa de temperatura examinada, para o material

viscoelastico considerado, a velocidade critica de flutter é inversamente proporcional a



110

temperatura, ou seja, quanto menor a temperatura maior é a faixa de velocidades de operacéo

estavel do sistema aeroviscoelastico.

6.1.4.2 Influéncia das caracteristicas geométricas dos dispositivos viscoelasticos

Outra abordagem de interesse € a investigacdo da influéncia das caracteristicas

geométricas dos dispositivos viscoelasticos (determinada pelos fatores geométricos p,e p, )

sobre as condices de estabilidade aeroeléstica.

O sistema aeroviscoelastico foi submetido a um conjunto de valores de fatores
geomeétricos, conforme descritos na Tab. 6.5, que se aplicam a ambas as molas (translagéo e
rotacdo). Os valores de velocidade critica de flutter calculados para cada um dos casos sdo
apresentados na mesma tabela.

Na Fig. 6.17 ¢ ilustrado o diagrama Vgf para os varios valores de fatores geométricos.
Observa-se que a geometria influencia, de fato, a velocidade critica de flutter, para uma
mesma temperatura de operagédo, equivalente a 300K, tornando o envelope de estabilidade

mais amplo com o aumento dos valores dos fatores geomeétricos.
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Figura 6.17 — VariacOes dos valores de frequéncia de vibragéo e fatores de amortecimento em

funcéo dos valores dos fatores geométricos.
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Tabela 6.5 — Valores dos fatores geométricos e velocidade criticas associadas.

Fator geométrico (ph=p,) Velocidade de flutter
[mm] [m/s]
0,1 25,64
0,3 45,46
0,5 59,70
0,7 71,74
1,0 85,54
2,0 123,54
5,0 203,32
10,0 298,55

6.1.5 Andlise de estabilidade no dominio do tempo.

Apds analise no dominio dos autovalores, objetiva-se explorar resultados de flutter no
dominio temporal, nas mesmas condi¢fes outrora utilizadas para analise na frequéncia. A
primeira dificuldade encontrada diz respeito ao modelo para escoamento nédo estacionario, que
¢ apresentado no dominio dos nameros complexos, além de apresentar dependéncia do
parametro k que é, por definicdo, associado a frequéncia de excitacdo. Para contornar esse
problema, uma aproximacdo por fungdes racionais, equivalente ao método de Roger é
implementada, conforme premissas e aspectos tedricos apresentados no Capitulo I11. Quatro

termos de atraso foram introduzidos no ajuste da aproximacao da matriz aerodinamica.

0.2 T T T T T T

015

0.05$x$

Frequéncia Reduzida (k)

Figura 6.18 - Erros absolutos da aproximacgao por fungfes racionais em funcdo da frequéncia

reduzida.
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O erro absoluto calculado na aproximacéo é ilustrado na Fig. 6.18 para cada elemento
da matriz aerodindmica, em funcdo da frequéncia reduzida. Observa-se que 0s maiores erros
foram encontrados para o elemento Az, que relaciona o0 modo de tor¢do do aerofdlio com o
de translacdo do mesmo. Observa-se mesma caracteristica no elemento A,;. Deve-se notar
também que os valores de erro mais altos sdo encontrados para frequéncias reduzidas baixas
que indicam, consequentemente, altas velocidades. Os elementos A1 € Az, tém erros muito

mais baixos.

Na Fig. 6.19 é possivel visualizar os coeficientes aerodindmicos exatos com aqueles

aproximados por func@es racionais, para cada valor de frequéncia reduzida considerada.
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Figura 6.19 — Termos exatos da matriz aerodinamica, confrontados com o0s termos

aproximados por funcdes racionais.
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6.1.5.1 Anélise do sistema aeroelastico no espaco de estados.
Como o sistema foi colocado na forma de espacgos de estados, avaliou-se a estabilidade
da matriz dinamica, por meio de anélise de autovalores. Dessa forma foi possivel calcular a
fronteira de estabilidade, dada por uma velocidade de flutter equivalente a 24,32m/s, obtida
pela observacdo da condi¢do de amortecimento nulo, semelhante ao método k. Tais condi¢bes

podem ser visualizadas na Fig. 6.20.

-~
e}

Frequéncia
[rad/s]
[e)}
o

30

Amortecimento

10 15 20 25 30 35 40
Velocidade [m/s]

Figura 6.20 — Andlise de autovalores em espaco de estados: Diagrama Vgf.

No que se diz respeito a integragdo das equagdes no movimento na forma expandida em
espaco de estados, a metodologia de Runge-Kutta de 4% ordem associada a uma condigéo
inicial de deslocamento vertical de 1mm foi utilizada.

Para o sistema aeroelastico sem amortecimento viscoelastico, 0 modelo no dominio da
frequéncia apresentou velocidade critica equivalente a 23,56 m/s. No dominio do tempo, para
a velocidade de 24,32m/s sdo observadas amplitudes constantes com o tempo, 0 que
caracteriza um comportamento tipico de iminéncia de flutter. Os termos de atraso (Fig. 6.22)
também se apresentam na forma de oscilages do tipo harmonicas de amplitude constante na
condicédo critica. O primeiro termo de atraso é aquele que apresenta as maiores amplitudes
seguido pelo segundo termo. J& os dois ultimos termos apresentaram contribuicdes
praticamente equivalentes.

O sistema aeroelastico também foi sujeito a uma velocidade de escoamento inferior a
velocidade critica para visualizacdo da resposta no tempo. Na velocidade de 20m/s pode-se

observar a resposta tipicamente amortecida nas Figs. 6.23 e 6.24.
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Figura 6.21 — Respostas temporais para velocidade de escoamento critica.
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Figura 6.22 — VariacOes dos termos de atraso aerodinamicos na condicéo critica.
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Figura 6.23 - Respostas temporais para velocidade de escoamento inferior a velocidade

critica.
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Figura 6.24 - VariagOes dos termos de atraso aerodinamicos para velocidade de escoamento

inferior a velocidade critica.
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Figura 6.25 — Respostas temporais para velocidade de escoamento superior a velocidade

critica.
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Figura 6.26 — Evolucdo dos termos de atraso aerodinamicos na condigédo supercritica.
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Foi também verificada a condicdo pos-flutter do sistema, submetendo-o a uma
velocidade de 27m/s, superior a velocidade critica. Conforme se observa na Fig.6.25 , fica
claramente caracterizada a situacdo de instabilidade, com amplitudes crescentes
exponencialmente com o tempo. Comportamento similar é observado para os dos termos de

atraso, ilustrados na Fig.6.26

6.1.5.2 Anélise do sistema aeroviscoelastico

Utilizou-se 0 modelo baseado em derivadas fracionarias, descrito no Capitulo 1V, para
viabilizar o procedimento de integracdo da equacbes do movimento do sistema
aeroviscoelastico.

A secdo tipica aeroviscoeldstica também foi submetida as mesmas condi¢Ges
anteriormente descritas para obtencdo da resposta no tempo para a sec¢do tipica aeroelastica.
Na Fig 6.27 é ilustrado um fluxograma que auxilia no entendimento do processo
implementado para obtencdo das respostas no tempo.

Na integracdo das equagbes do movimento, observou-se uma velocidade de
estabilizacdo das amplitudes de oscilacdo equivalente a 32,30 m/s, estabilizada ap6s um
periodo transiente de 0,75s, conforme mostrado na Fig.6.28. Foi também observado o
comportamento dos termos de atraso aerodinamicos, apresentado na Fig. 6.30

Em condigdo abaixo da velocidade critica, com velocidade de escoamento de 27 m/s,
observa-se estabilizacdo completa das respostas em aproximadamente 2,5s, conforme
ilustrado nas Figs. 6.30 e 6.31.

Para velocidade acima da velocidade critica, com valor de 37m/s, observam-se as
respostas mostradas na Fig.6.32 e os termos de atraso ilustrados na Fig. 6.33.
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Importar Matrizes de Massa [M], b
Rigidez [K] ¢ Aerodindmica [A]
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[Célculo dos Coeficientes Grunwald {.—i; }
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Figura 6.27 — Fluxograma ilustrativo da rotina implementada para anélise aeroviscoeléstica no

dominio do tempo.
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Figura 6.30 - Respostas temporais para velocidade de escoamento inferior a velocidade

critica.

Figura 6.31 - VariagOes dos termos de atraso aerodindmicos na condig&o subcritica
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Figura 6.32 - Respostas temporais para velocidade de escoamento superior a velocidade

critica.
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Figura 6.33 - Evolucao dos termos de atraso aerodinamicos na condigdo supercritica .
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Observa-se, da comparacdo dos resultados em frequéncia com aqueles obtidos por
analise no dominio do tempo, a equivaléncia dos resultados calculados em cada dominio. Na
analise no dominio da frequéncia a velocidade critica de flutter encontrada para caso sem
amortecimento viscoelastico foi de 23,56m/s, ao passo que na analise no dominio do tempo o
valor obtido foi de 24,32m/s, gerando uma diferenca de 3,23%, considerando o valor obtido
por analise no dominio da frequéncia como referéncia. Para 0 caso aeroviscoelastico, 0s
valores correspondentes foram de 32,30m/s e 31,68m/s, respectivamente, o que implica em
desvio de 1,96%.

6.2  Secdo tipica incluindo superficie de controle.

Essa secdo contempla o modelo de aerofdlio que inclui uma superficie de controle,
conforme ilustrado na Fig. 6.34 . A partir da modelagem matematica desenvolvida na Secéo
5.2, sdo obtidos resultados numéricos para o conjunto de parametros fisicos e geométricos que
definem um caso de estudo, dados na Tab.6.6.

b T, b

Figura 6.34 — Modelo aeroelastico de secéo tipica incluindo superficie de controle.
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Tabela 6.6 - Pardmetros fisicos e geométricos da secdo tipica de trés graus de liberdade.

Parametro Valor
Razéo de massa () 75
Semicorda (b) 0,2m
Frequéncia natural de translagdo do aerofolio (w;, ) 55 rad/s
Frequéncia natural de rotagéo do aerofdlio (@, ) 80 rad/s
Frequéncia natural de rotacéo da superficie de controle (@) 150 rad/s
Raio de giragdo do aerofdlio (r,) J0,25
Raio de giracdo da superficie de controle (rﬁ) /0,065
Massa especifica do ar (p,,) 1,225kg/m3
Fator de posicionamento do centro de massa do aerofolio (a) 0,1
Fator de posicionamento do centro de massa da superficie de controle (c) 0,8
Fator de posicionamento do centro elastico do aerofélio (a) 0,2

6.2.1 Anélise comparativa entre sistema aeroelastico e sistema aeroviscoelastico.
Mais uma vez, serdo analisadas as condi¢des de estabilidade aerodindmica para secdes
tipicas aeroelasticas em comparacdo com sec¢des tipicas associadas a molas viscoelasticas.
Semelhantemente ao apresentado para a secdo de dois graus de liberdade, foi

considerada uma temperatura de 300K e o material viscoelastico que compfe as molas da

suspensdo é o 1SD112®. Os fatores de forma utilizados tém os valores P =1,0x107*,
p, =1,0x10° e p, =1,0x107".

Também pelo método k, foram obtidas as condigdes criticas de velocidade para ambos
o0s sistemas considerados. Os valores criticos das velocidades e das frequéncias de vibragao
associadas a cada modo séo apresentados na Tab.6.7.

Observa-se, pela Fig. 6.35 que a velocidade critica para o caso aeroviscoelastico € bem
superior ao valor correspondente calculado para a secdo com suspensdo puramente elastica. O
acoplamento observado é do tipo flexo-torcao, visto que as frequéncias dos respectivos modos
sdo aquelas que apresentam o coalescimento caracteristico da instabilidade aeroeléstica.

Tabela 6.7 — Valores de velocidade de flutter para os modelos de secéo tipica propostos.

Ver [Mis] o1 [rad/s] o [rad/s] o3 [rad/s]

Sist. aeroelastico 45,18 59,04 62,92 194.06
Sist. aeroviscoelastico 71,75 62,58 65,14 205,03
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Figura 6.35 —Frequéncia e amortecimento em funcdo da velocidade de escoamento:

comparacéo de resultados obtidos para os modelos aeroelastico e aeroviscoelastico.

Ressalta-se que, para simular as condigdes de flutter de secGes com superficie de
comando, a frequéncia natural correspondente a este grau de liberdade deve ser relativamente
maior que as demais, devido a facilidade de acoplamento desse modo em relagcdo aos demais,
podendo-se gerar assim o flutter de superficie de controle, para velocidades relativamente
baixas.

Como ja foi explicado na secdo anterior, para 0 caso que inclui amortecimento
viscoelastico, um procedimento de otimizacdo foi utilizado para determinagdo das raizes da
equacdo caracteristica, adotando-se como ponto de partida de busca do minimo os valores
calculados para o sistema sem adicdo de material viscoelastico. Como se trata de um

procedimento de ajuste, foram entdo plotados os residuos de cada modo para cada valor de
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frequéncia reduzida (e, por consequéncia, de velocidade) na faixa de interesse. Conforme

visualizado na Fig. 6.36, para todos os modos os valores dos residuos sdo satisfatoriamente

pequenos, alcangando no m&ximo a ordem de 1.2x107°,

1.2 ) ! ) ) ) ! ) )
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Figura 6.36 — Residuos associados ao procedimento de otimizacéo.

6.2.2 Andlise da insercdo de dispositivo viscoelastico na juncéo aerofdlio-superficie de
controle.

Conforme comentado anteriormente, as superficies de controle devem possuir
frequéncia natural bem superior aquelas que definem os movimentos da secdo principal, para
evitar instabilidade. Todavia, muitas vezes tais dispositivos sdo sujeitos a condicOes
aerodinamicas que causam a instabilidade pelo acoplamento de um modo de superficie de
controle com outro da aeronave. Esta parte do trabalho tem como foco a andlise do
comportamento da secdo tipica com material viscoelastico aplicado somente na mola que
confere rigidez associada a rotacéo da superficie de comando.

Para este efeito, considera-se a se¢do tipica acoplada a uma superficie de controle,
semelhante a estudada na secdo anterior, salvo que a frequéncia natural de rotagdo da
superficie de controle é menor (80 rad/s) e a frequéncia de rotacdo da superficie principal
também € reduzida (30 rad/s) para evitar o acoplamento flexo-torsional. Com esses
parametros, a instabilidade ocorre no modo de superficie de controle, conforme mostra a Fig.
6.37.
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Inserindo dispositivo viscoelastico apenas no acoplamento da superficie de controle
com a secdo principal pode-se suprimir o flutter de superficie de controle em uma
determinada faixa de velocidades. No caso apresentado, a velocidade critica sem o dispositivo
viscoelastico é de 39,09m/s e ap0s a insercdo do mesmo, ndo foi observada tal condicao.

Estes resultados confirmam, uma vez mais, o0 interesse em utilizar materiais

viscoelasticos para aumentar a margem de estabilidade aeroelastica.
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Figura 6.37 — Andlise da influéncia da insercdo de dispositivo viscoelastico para o caso de

flutter de superficie de controle.

6.2.3 Anélise temporal da sec¢do tipica de trés graus de liberdade.
Da mesma forma feita para a secdo tipica com dois graus de liberdade, a matriz

aerodinamica calculada para o caso de secdo tipica de trés graus de liberdade também ¢é
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aproximada por func@es racionais a fim de possibilitar analise de estabilidade aerodindmica
no dominio do tempo. O método utilizado, baseado na aproximacéo por funcbes racionais
com quatro termos de atraso, proporciona a aproximacao da matriz aerodinadmica, que agora €
de ordem trés, contendo, portanto, nove termos. Os erros da aproximacdo, em funcdo da
frequéncia reduzida estabelecida, para cada um dos termos da matriz aerodindmica, s&o
ilustrados na Fig. 6.38, ao passo que na Fig.6.39 sdo confrontados os termos da matriz

aerodinamica exatos e os correspondentes aproximados por fungdes racionais.

3.5

Frequencia Reduzida

Figura 6.38— Erros absolutos associados a aproximacdo por fungfes racionais da matriz

aerodinamica.
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6.2.3.1 Analise do sistema aeroelastico

Foi realizada a anélise de autovalores da matriz dindmica para avaliacdo de estabilidade
aeroelastica. Extraindo as partes reais e imaginarias dos autovalores respectivos, obtém-se a
frequéncia e amortecimento associados. Na Fig. 6.41 € ilustrado o comportamento dessas

quantidades.
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Figura 6.40 — Andlise de estabilidade da matriz dindmica: indicacdo da condicdo de

instabilidade aeroelastica.

O sistema de equagOes do movimento em espaco de estados foi entdo integrado
utilizando o método de Runge-Kutta de quarta ordem, utilizando como condicédo inicial um
deslocamento vertical de Imm.

Na velocidade de 47,25 m/s, as oscilacGes se mostram com amplitudes constante com o
tempo, assim como os termos aerodindmicos de atraso, conforme ilustrado nas Figs. 6.41 e
6.42 . Essa condicao caracteriza a ocorréncia de flutter.

Na condicéo subcritica, para uma velocidade de 40m/s, sdo encontradas amplitudes em
deslocamento decrescentes para os trés graus de liberdade da estrutura e para os termos
aerodinamicos de atraso, conforme apresentado nas Figs. 6.43 e 6.44.
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Figura 6.41 — Respostas temporais para velocidade de escoamento critica
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Figura 6.44 - VariacGes dos termos de atraso aerodindmicos na condicdo de velocidade de

escoamento inferior a critica.
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Ja para velocidade superior a critica, de 50m/s, observa-se 0 aumento progressivo das
amplitudes de oscilagdo do sistema aeroelastico de trés graus de liberdade e para os termos

aerodinamicos de atraso, conforme as Figs. 6.45 e 6.46.
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6.2.3.2 Andlise do sistema aeroviscoelastico

Passa-se entdo a analise do sistema aeroviscoelastico. A velocidade critica calculada
para a referida condicdo é de 73,44 m/s. Conforme pode ser observado na Fig. 6.47, as
amplitudes atingem valores constantes para esta condicdo. Na Fig. 6.48 € ilustrado o
comportamento dos termos de atraso, que também assumem valores constantes na condigdo
caracteristica equivalente a critica.

Para velocidade de escoamento de 45m/s, observa-se o decaimento das amplitudes das
coordenadas generalizadas e dos termos de atraso, caracteristica da condigdo subcritica,
conforme apresentado nas Figs. 6.49 e 6.50 .

Para velocidade supercritica de 75 m/s, é possivel visualizar nas Figs. 6.51 e 6.52 o
crescimento exponencial das amplitudes de movimento, tanto para as coordenadas
generalizadas quanto para os termos de atraso.

Avaliando os histéricos temporais na condicdo critica, observa-se que, quando
comparados 0 caso puramente elastico com o caso incluindo material viscoeléstico, as
amplitudes em rotacdo, tanto da superficie principal quanto da superficie de controle sé&o
significativamente reduzidas, ao passo que o grau de liberdade de translacdo ndo é muito
afetado.

Quando os resultados obtidos por analise no dominio do tempo sdo comparados com 0s
resultados obtidos no dominio da frequéncia, tanto para o caso aeroelastico quanto para o caso
aeroviscoelastico, observa-se a proximidade dos dois conjuntos de valores. Na frequéncia, a
velocidade critica calculada para o caso aeroelastico foi de 45,18 m/s, e no tempo, o valor
encontrado foi de 47,25 m/s correspondendo a um erro relativo de 4,58%. No caso
aeroviscoelastico o erro é de 2,36%, com velocidades criticas no dominio da frequéncia de
71,75 m/s e no tempo 73,44m/s.
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Figura 6.50 - Variagdes dos termos de atraso aerodinamicos na condicdo de velocidade

inferior a critica.
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CAPITULO VII

Conclusdes e Perspectivas Futuras

Na presente dissertagdo foi considerada a modelagem e a andlise de secOes tipicas
associadas a dispositivos viscoelasticos, sendo que o material viscoelastico foi inserido para
fornecer amortecimento passivo, com o0 proposito de aumentar a faixa de estabilidade de
sistemas aeroelésticos de seces tipicas, de dois e trés graus de liberdade.

Quando do desenvolvimento desse trabalho, foi possivel, na fase de revisdo
bibliogréfica, verificar a auséncia de abordagens semelhantes a considerada. A maior parte
dos trabalhos em supressdo de fenbmenos aeroelésticos trata de controle ativo, que é de
complexidade e custo bem maiores quando comparados a abordagem passiva. Com isso, foi
confirmada a necessidade de desenvolvimento de estudos que contemplem o tipo de controle
aqui sugerido.

Ainda, os trabalhos mais relevantes e que sdo utilizados até hoje para o
desenvolvimento de modelos modernos datam da década de 40, principalmente os trabalhos
de Therodorsen (1934) e Theodorsen; Garrick (1940), o que leva a necessidade de pesquisas
voltadas para a engenharia aeronautica, especialmente em aeroelasticidade. Ha ainda de se
considerar que a maior parte desses estudos € feita por ou para empresas do setor aeronautico
e aeroespacial, as quais, por razbes de mercado, tendem a nao divulgar os resultados obtidos.

Em relacdo aos modelos adotados, nesse trabalho foram consideradas duas secdes
tipicas; a primeira com dois graus de liberdade e a segunda com um grau de liberdade
adicional dado pela inser¢do de uma superficie de controle, onde as molas da suspensao da
secdo tipica foram associadas a molas constituidas de material viscoelastico que adicionam
além de rigidez, amortecimento ao sistema. Verificou-se que no caso aeroviscoelastico, a
velocidade de flutter péde ser aumentada consideravelmente pela presenca do material

dissipativo, se comparado com os resultados obtidos para o sistema aeroelastico.
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A fim de consolidar a importancia da parcela de amortecimento, foram simuladas
numericamente a condi¢Ges onde sO havia material viscoelastico na suspensao da secdo tipica.
Trés casos foram comparados; no primeiro 0 médulo complexo assumido foi um valor
constante associado a condigdo de frequéncia de excitagdo nula; no segundo caso assumiu-se
nula a parcela imaginaria do mddulo complexo para, em uma terceira situagdo, considerar
todas as parcelas do mddulo complexo para comparacdo das trés condi¢fes supracitadas.
Confrontando esses resultados, pode-se verificar que a parcela associada ao amortecimento é
preponderante no aumento da velocidade critica de flutter.

A andlise paramétrica foi focada em duas variaveis que foram consideradas de maior
importancia de estudo, as quais consistem na temperatura de operacdo do dispositivo
viscoeladstico e a caracteristica geométrica exibida pelo mesmo. Quanto a temperatura,
observou-se que 0 aumento desta varidvel reduz a capacidade de dissipacdo do material
viscoelastico, levando a menores faixas de estabilidade.

No que diz respeito a propriedade geométrica, verificou-se que maiores valores dos
fatores geométricos levaram a maiores valores da velocidade critica, 0 que, por consequéncia,
aumenta a faixa de estabilidade do sistema aeroviscoelastico

Os resultados no dominio do tempo consolidam aqueles obtidos no dominio da
frequéncia, além de fornecer base para trabalhos futuros. Com a aproximacao por funcdes
racionais da aerodinamica ndo estacionaria pelo método de Roger, com quatro termos de
atraso, observou-se coeréncia entre as matrizes aerodinamicas exatas e aproximadas. Além
disso, foi utilizado o modelo constitutivo baseado em derivadas fracionarias para tratamento
adequado do comportamento viscoelastico. Tanto o sistema aeroelastico quanto o sistema
aeroviscoelastico foram integrados em condicdes de pre-flutter, pds-flutter e iminéncia de
flutter. Com isso, foi possivel visualizar o decaimento das amplitudes devido ao
amortecimento aerodinamico caracteristico da condi¢do estavel, o aumento gradativo das
mesmas na condi¢do pds-critica e as amplitudes constantes caracteristicas da condicéo critica
de flutter, respectivamente. Os resultados em termos da velocidade critica obtidos em ambos
os dominios, tempo e frequéncia, foram confrontados e observou-se uma boa correlagéo entre
0S Mesmos.

O trabalho aqui apresentado trata de sec@es tipicas, ao passo que o interesse pratico
industrial € mais voltado para desenvolvimento de modelos que contemplem asas finitas (ou
superficie de sustentacdo) e os efeitos gerados por uma superficie tridimensional finita.

Todavia, ja foi aqui fornecido um embasamento tedrico para desenvolvimento de modelos
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mais complexos, que possam, por exemplo, envolver técnicas de discretizacdo via elementos
finitos, como ¢é realizado em situacdes praticas no setor aeroespacial e aeronautico.Face a
necessidade de comparacdo dos resultados numéricos aqui apresentados, uma proposta natural

de continuacédo desse trabalho consiste em uma validagdo experimental em tinel de vento.
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