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Resumo

A estabilidade dindmica e aeroelastica para estruturas aeronauticas é de fundamental
importancia nos projetos de engenharia. Para que estas sejam capazes de realizar suas
tarefas com éxito, confiabilidade e seguranca, devem-se conhecer, a priori, as repostas
que se podem esperar destes sistemas. Com 0s objetivos de engenharia cada dia mais
ousados, reducao de peso e do nivel de vibragdes, sem perda de eficiéncia, sdo fontes
inesgotaveis de trabalho e pesquisa. Neste intuito, encaixam-se as estruturas
compostas, que combinam mais de um material, a fim de se obter um novo material,
mais leve e com melhores propriedades mecéanicas. Como estruturas leves tendem a
ser flexiveis, é necessario que haja, no préprio material, um dissipador de energia, cuja
funcdo seja a de conferir estabilidade dindmica e aeroelastica ao sistema. Neste
sentido, as estruturas inteligentes, que respondem de maneira previsivel a estimulos
externos de natureza variavel, se apresentam como uma excelente alternativa, sendo
capazes de estabilizar de maneira satisfatéria estas novas estruturas. Este trabalho de
mestrado visa propor estruturas aeronauticas, como painéis e secdes tipicas de asa,
gue sejam capazes de combinar baixo peso, boas propriedades mecanicas, além de
apresentar boa estabilidade dinAmica e aeroelastica, sem requerer fonte externa de
energia para realizar seu controle. Para isto, esta pesquisa propde a utlizacdo de
circuitos elétricos shunt ressonantes, multimodais, associados em série com a pastilha
piezelétrica. Esta forma de controle é uma forma passiva e apresenta como vantagens

sua simplicidade, confiabilidade e baixo custo.

Palavras-Chave: Circuitos elétricos shunt, materiais compostos, aeroelasticidade;

controle passivo, ndo linearidades.
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Abstract

Dynamic and aeroelastic stabilities of aeronautical structures have a fundamental
importance in engineering design. One must know, a priori, the answers for being
expected from these systems, so that they are able to perform their tasks with success,
reliability and safety. With increasing engineering challenges, weight reduction and
smaller level of vibrations, without loss of efficiency, represent an inexhaustible source of
work and research. For this purpose, composite structures, which combine more than
one material in order to obtain a new one, figure as an excellent alternative, because
they are lighter and possess better mechanical properties. It is known that light
structures tend to be flexible, which may lead to static and dynamic instabilities. In order
to avoid or suppress these instabilities there is clear need of proposing engineering
solutions to design structures with the ability of dissipating energy and stabilizing itself
when subjected to external perturbations, particularly in the aerospace sector, where
efficiency at low weight is crucial. In this sense, smart structures, are presented as an
excellent alternative, being able to stabilize satisfactorily these new structures. This
master's work aims at proposing smart aircraft structures, such as panels and wing
typical sections, which are able to combine low weight, good mechanical properties,
besides presenting enhanced dynamic and aeroelastic behaviors, without requiring
external power source of energy to carry out their control. So that, this research
proposes the use of multimodal electrical resonant shunt circuits, combined in series
topology with the piezoelectric patch. This represents a passive form of control and has

the advantages of being very simple, reliable with low cost.

Keywords: Electrical shunt circuits, composite materials, aeroelasticity, passive control,

non-linearities.
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Capitulo |

Introducéo

1.1. Contextualiza¢éo do trabalho e Revisé&o Bibliogréafica

A medida que a tecnologia avanca, sdo obtidas estruturas mais leves, por isso
flexiveis, submetidas a condi¢cdes cada vez mais criticas de carregamentos estéticos e
dindmicos. Isto induz problemas de vibragbes cada vez mais complexos (ROCHA,
1999). Fica clara, portanto, a necessidade cada vez maior de se obter estruturas leves,
mas que possam suportar altos esforcos mecéanicos, tanto estaticos, quanto dindmicos,

nas mais variadas aplicac6es de engenharia.

Os materiais compdsitos vém de encontro a estas necessidades, de reducgéo de
peso, sem perda de suas propriedades mecéanicas. Por material compdsito, entende-se
um novo material, formado por dois ou mais materiais, visando a um novo material, mais
adaptado a um projeto especifico (FARIA, 2006) (SILVA, 2014). Ou seja, relacionam-se
propriedades diferentes de materiais diferentes, que sdo importantes no novo projeto,

mas que ndo existem num sé material.

As aplicacbes mais comuns em engenharia, no que diz respeito a materiais
compdsitos, utilizam duas fases (dois materiais). Um deles serd a matriz e o outro sera o
que se chama de reforco, ou fibras. A fase da matriz é continua e responséavel por dar a

forma ao novo material, interligando-se as fibras, protegendo-as do ambiente e
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transmitindo a elas os esfor¢cos mecanicos; ja a segunda fase, ou a fase das fibras, é
descontinua e sera responsavel por conferir a resisténcia mecanica ao longo do seu
sentido de tragdo (SILVA, 2014). Segundo a direcdo em que estas fibras sdo orientadas,
tém-se propriedades mecanicas ortotropicas, ortorrdombicas (de ortotropia transversa) ou
anisotropicas. A orientacao das fibras pode mudar de camada para camada e pode ser
unidirecional, bidirecional com as fibras cruzadas ortogonalmente, de maneira aleatoria

ou ainda de maneira tridimensional (FARIA, 2006).

A figura 1.1 ilustra 0 uso de materiais compdsitos numa aeronave nacional, a
EMB-170. O uso destes materiais é bastante crescente, sobretudo em aplicagbes que

demandam baixo peso e alta resisténcia mecéanica.
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Figura 1.1: Vista explodida da aeronave EMB 170, mostrando componentes fabricados em

compostos poliméricos avangados (extraido de (Rezende, 2007).

A reducéo das dimens0fes e do peso destas novas estruturas, aliada a sua maior
flexibilidade, resultam em maiores niveis de vibragdo. Para isso, justifica-se 0 uso de
estruturas inteligentes, que sdo aquelas capazes de identificar e se adaptar a alteracdes
ambientais e/ou operacionais (SILVA, 2014).

Estas estruturas usam materiais inteligentes que respondem de forma
conhecida, a estimulos externos de origem elétrica, térmica, mecéanica, magnética,

dentre outros. Por ser possivel controlar estas respostas, acoplando mais de um tipo de
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energia, estes materiais passam a ter um carater ndo somente estrutural, mas também
funcional, sendo bastante empregados em aplicagBes tecnolégicas (SILVA, 2013).
Segundo Callister (2008), chamar um material de inteligente é dizer que ele é capaz de
sentir mudangas no ambiente e responder a elas de forma previsivel, como também

ocorre Nos seres Vivos.

Sendo assim, relacionar o uso de materiais compdsitos e inteligentes, confere a
estrutura a capacidade de atender a severas solicitagdes no sentido de baixo peso, alta
resisténcia mecanica e baixo nivel vibratério. Estas exigéncias sédo encontradas em
véarias, e diversificadas, aplicacbes de engenharia, como por exemplo, nos setores
aéreo, aeroespacial, construcdo civil, automotivo, etc. Esta estratégia, por suas 6timas
perspectivas, tém motivado bastantes esforcos em varios temas de pesquisa
(DONADON, 2000).

Dentro do ramo dos materiais inteligentes, destaca-se um tipo de material, o
piezelétrico. Estes materiais possuem a caracteristica de gerar uma diferenca de
potencial elétrico, quando deformados mecanicamente, pela acdo de um esforco
externo. Tal efeito € conhecido como efeito piezelétrico direto e € bastante util para a
aplicacdo destes materiais como sensores. O efeito piezelétrico inverso ocorre quando
estes materiais se deformam mecanicamente, sob a aplicacdo de um campo elétrico

externo. Este efeito é explorado para o uso do material piezelétrico como um atuador.

No contexto do controle de vibragdes e ruido, podem-se utilizar de técnicas

passivas, ativas, semi-ativas ou hibridas.

Técnicas de controle passivo sdo as mais simples e confiaveis. Elas
simplesmente incorporam dispositivos que dissipam parte da energia injetada no
sistema pelo carregamento dindmico/aerodindmico. Possuem baixo custo efetivo e ndo
dependem de fonte externa de energia. Por isso, tém sido amplamente utilizadas
industrialmente (LIMA, 2006), (CARNEIRO, 2009).

As técnicas de controle ativo utilizam-se de atuadores, a fim de inserir energia no
sistema. Por esta razdo, necessitam de uma fonte externa de energia e sao integrados a
controladores com processamento em tempo real e sensores, instalados na estrutura. O
controle ativo é o mais adaptavel as mudancas externas que, porventura, possam vir a
ocorrer. Porém, ele possui limitagcbes quanto a demanda de grandes quantidades de

energia, fica dependente do fornecimento ininterrupto desta, para a manutencdo do
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controle e pode causar instabilidades no sistema, devido a adicdo de energia no mesmo
(CARNEIRO, 20009).

J& as técnicas de controle semi-ativas, ndo se opdem diretamente a excitacéo,
mas possuem propriedades que podem variar dinamicamente (SPENCER JR., 1997).
Elas podem ser vistas como técnicas passivas controlaveis e aliam confianca e
simplicidade, das técnicas passivas, a versatilidade, das técnicas ativas (CARNEIRO,
2009).

Por fim, as técnicas de controle hibridas possuem uma parcela passiva e uma
ativa. Uma vez que a capacidade de dissipacdo de energia da parcela passiva se
esgota, entra em cena a parcela ativa, a fim de fornecer energia suplementar para o

controle.

Neste trabalho, sera utilizada a técnica de controle passivo, aliada a circuitos
elétricos, chamados shunt, o que constitui uma técnica usual de controle passivo
(VIANA, 2005). Existem vérios tipos de circuitos elétricos shunt, porém os mais

comumente usados séo: resistivos (R), ressonantes (RL) e capacitivos (C).

Resistivo Ressonante Capacitivo
r— | ~
| |
|CPZT | P g R
| 5
| |
L—Jf_u
O elemento resistivo Este circuito forma um Este circuito altera a
dissipa energia por efeito | sistema que se comporta rigidez do elemento
Joule, inserindo de maneira semelhante a piezelétrico.
amortecimento no um absorvedor dindmico
sistema original. de vibracdes.

Figura 1.2: Principais tipos de circuitos shunt. Adaptado de (SILVA, 2014).

Os circuitos elétricos shunt resistivos, possuem comportamento semelhante ao
do amortecimento viscoelastico, porém apresenta algumas vantagens, como ser menos
dependente de variacGes de temperatura e possibilitar modificagbes periddicas, seja por
variacbes de propriedades elétricas, seja pela reconfiguracdo do circuito elétrico
(HAGOOD & FLOTOW, 1991) (SILVA, 2014). Os circuitos shunt ressonantes, possuem
comportamento analogo aos Amortecedores Dinamicos de Vibracdo (A.D.V.), podendo
até mesmo ser notados o0s pontos invariantes na Fungcdo de Resposta em Frequéncia

(F.R.F.) do sistema. Ja os circuitos shunt capacitivos agem de modo a alterar a rigidez
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mecénica da pastilha piezelétrica, variando, portanto, a rigidez mecénica final da

estrutura inteligente.

Os circuitos elétricos shunt tiveram seu inicio com o amortecimento de um Unico
modo, como pode ser visto no trabalho de seus pioneiros (HAGOOD & FLOTOW, 1991).
Nesta época, caso se quisesse amortecer varios modos, era necessario aplicar varias
pastilhas piezelétricas, e cada uma deveria ser acoplada a um circuito shunt, além de
requerer uma sintonizagcéo diferente de cada conjunto para o modo o qual ele fosse
amortecer (SILVA, 2014). Naturalmente, devido a restricbes de espaco e peso da

estrutura, esta técnica multimodal ndo teve uma vida longa.

Alguns anos depois, Holkamp (1994) propds um circuito elétrico, com varios
ramos contendo capacitores, resisténcias e indutancias e que era capaz de, utilizando

apenas uma pastilha piezelétrica, de amortecer mais de um modo.

Posteriormente, Wu (1998) propds um circuito elétrico shunt multimodal, na
topologia em paralelo. O mesmo autor, no mesmo ano, propGs um circuito ainda mais
simples e que cumpria o mesmo papel. Fleming (2002) prop6s um circuito, semelhante,
porém agora, na topologia em série. Ambos o0s circuitos multimodais ressonantes
possuem eficiéncias semelhantes, seja na topologia em série, seja na topologia em

paralelo.

O circuito que sera estudado neste trabalho é o shunt ressonante multimodal, na
topologia em série. Ele sera avaliado no amortecimento estrutural e aeroeldstico de um
painel aerondutico fino. Por amortecimento estrutural entenda-se reduzir as amplitudes
de vibracdo da estrutura e por amortecimento aeroelastico, entenda-se aumentar a
velocidade de ocorréncia do fendmeno flutter, indesejado durante a operagdo de
aeronaves. E necessario o uso de um circuito multimodal, para que ele seja sintonizado
para os dois modos naturais da estrutura que tendam a se coalescer (unir), o que
caracteriza a ocorréncia de flutter na estrutura, como serd mostrado mais a frente, ao

longo do trabalho.

No final dos anos 50, com o0s avancos conseguidos na aviacdo gracas a
Segunda Guerra Mundial, estruturas aeronauticas, como avides e foguetes, comecaram
a falhar, de modo misterioso. Seria descoberto entdo, o fenébmeno do flutter, em cujo
estudo, Jordan foi o pioneiro (JORDAN, 1956).
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Flutter € uma instabilidade dinAmica auto-excitada, causada pela interacédo entre
forcas elasticas, aerodindmicas e inerciais (PEGADO, 2003). Estando a estrutura imersa
num escoamento de ar, que gera um carregamento aerodinamico, sua flexibilidade
permite que esta se deforme consideravelmente. Estas deformacdes irdo alterar a forma
como o carregamento aerodindmico atua sobre a estrutura e gerar novas deformacgoes,
iniciando-se um processo iterativo e auto-alimentado. Este processo pode se estabilizar
ou divergir em um carater oscilatério, caracteristico de flutter (BENINI, 2002). Tendo em
vista o diagrama V-g, pode-se explicar o flutter com uma abordagem alternativa, dizendo
que o carregamento aerodindmico, a medida que a pressdo critica do escoamento A

aumenta, alterando o comportamento dindmico da estrutura, faz com que seus

autovalores, ®”sejam deslocados, um em direcdo ao outro, podendo chegar a se

coalescer (unir). Neste momento, diz-se ter ocorrido o fenémeno do flutter.

5 ESTAVEL ;iﬂmer

(O}

INSTAVEL

o e e o o ]

-

A

Figura 1.3: Parte real do diagrama V-g, mostrando a coalescéncia de duas frequéncias naturais
numa estrutura sem amortecimento. Extraido de (PEGADO, 2003).

O fenébmeno do flutter pode ocorrer em secdes tipicas (asas) ou em painéis
aeroelasticos (cascas e placas finas). Em sec¢fes tipicas, ele ocorre em regimes
subsbOnicos e apresenta vibracdes de amplitudes crescentes de forma exponencial,
podendo levar a mesma ao colapso; Em painéis aeronauticos, ele ocorre em regimes
supersdnicos e este é o foco deste trabalho. Sobre os painéis, devido as néo
linearidades geométricas, surgem tensBes internas ao seu plano, limitando as
amplitudes das vibragfes, causando assim fadiga no proprio ou na estrutura que o
suporta (DOWELL, 1970).

Os estudos relacionados ao flutter se dividiram em duas frentes: a primeira,

modelada no dominio do tempo e transformada para o dominio da frequéncia, com a



7

ajuda da Transformada de Fourier, se concentra em determinar a velocidade critica para
a ocorréncia de flutter e é utilizada, normalmente, em controladores passivos e se atém
a parte linear do sistema; ja a segunda frente de estudo do flutter, modelada no dominio
do tempo, incorpora néo linearidades e é destinada a estudar as deformacdes induzidas
na estrutura devido a instabilidade do flutter e é importante principalmente nas praticas
de controle ativo (COSTA, 2007).

Modelo Aerodinamico Modelo Estrutural

Eq. de Movimento

Dominio do Tempo Dominio da Frequéncia

- comportamento da estrutura para

qualquer velocidade de véo - menor esforco computacional
- interpretacdo do fenoémeno fisico ) . ]
- maior precisdo na determinacio

- inclusdo de nio-linearidades da velocidade de flutter

- projeto de sistemas de controle
para supressao de flutter

wZmQE A2 e <

Figura 1.4: Abordagem temporal e frequencial de flutter. Extraido de (BENINI, 2002)

Os estudos referentes ao flutter iniciaram-se em torno da época da Segunda
Guerra Mundial, mas perduram até os dias de hoje, para aplicacées comerciais, bélicas,
aeroespaciais e de pesquisa. Ha também os aeromodelos e os planadores que sofrem
bastante com este fendmeno e possuem varios blogs online para a discussao de suas

experiéncias.

E importante lembrar que o fendmeno do flutter ndo se aplica somente a
estruturas presentes no ramo aeronautico, mas pode ser citado em outras estruturas de
engenharia. Na ponte de Tacoma, que é uma ponte delgada e de grande extensédo, no
ano de 1940, ocorreu o caso de stall flutter, levando a mesma ao colapso, que foi
registrado em video (COSTA, 2007) (FUNG, 1993).

Por ser o flutter o principal vildo do ramo aeroelastico, a aeroelasticidade foi
bastante impulsionada devido aos estudos relacionados a este fenbmeno. A tabela 1

apresenta uma breve linha do tempo, indicando as principais evolugdes entre 0s anos
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de 1953 e 1993, relacionadas aos estudos de aeroelasticidade, flutter e elementos

finitos.

Tabela 1.1: Evolugbes de engenharia entre 1953 e 1993, relacionadas ao estudo do flutter.
Extraida de (COSTA, 2007).

- Computagao digital
- Efeitos de aquecimento na aerodinamica
- Avancos no estudo do mecanismo do flutter
- Flutter de placas planas
- Método dos elementos finitos para estruturas
1960 - Flurter de hélices em rotacio
- Método de painéis para carregamentos aerodinamicos
- Representacdo completa da aeronave por elementos estruturais
e painéis aerodinamicos
1970 -CFD
- Representacdo no espago de estados para sistemas de controle
- Ndo-linearidades estruturais
- Técnicas de coleta de dados digitais
- Introdugao dos compositos

1950

1980 . .

- Flurter nas pas de compressores fan

- Atuadores piezelétricos e controle ativo
1990 - Nao linearidades e ciclos-limites

Segundo Pegado (2003), o autor Dowell, em sua referéncia (DOWELL, 1970)
dividiu, em sua época, quatro categorias sobre os estudos aeroelasticos, que diziam
respeito ao flutter e seus respetivos métodos para modelar matematicamente seus
carregamentos aeroelasticos. Posteriormente, foi adicionada uma quinta categoria, para

escoamentos hipersonicos, mas que ndo vem ao caso neste trabalho.

Tabela 1.2: Modelos utilizados no estudo do fenémeno do flutter. Extraido de (PEGADO, 2003).

Tipo Modelo Estrutural Modelo Aerodinamico
1 Linear Teoria do Pistdo Linear
2 Linear Teoria Potencial Linearizada
3 Nao-linear Teoria do Pistdo Linear
4 Nao-linear Teoria Potencial Linearizada
5 Nao-linear Teoria do Pistao Nao-linear
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Neste trabalho, a Teoria do Pistao Linear, para aerodinAmica quase-estacionaria,
sera utilizada para calcular os carregamentos aerodindmicos do escoamento
supersonico sobre um painel plano fino. Também sera apresentada a Teoria Potencial
Linearizada, proposta por Theodorsen (1935), para aerodinamica ndo estacionaria, que

sera aplicada sobre secdes tipicas de asa, num capitulo a parte.

Sobre a Teoria do Pistéo, proposta inicialmente por Lighthill (1953), ela é capaz
de fornecer o campo de pressdo aeroelastico aproximado, que o escoamento de ar,
passando por um dos lados de um painel, imp&e a este, a medida que sua velocidade
aumenta. Pode-se dizer que esta teoria € adequada para o regime supersonico, 0
escoamento é considerado isentrépico e inviscido, e sdo desconsideradas as mudancas

de fase entre o0 corpo e 0 escoamento.

O carregamento aeroelastico sera incorporado ao problema, formulado em
elementos finitos. Assim, a teoria do pistdo ou a teoria potencial linearizada, sera
utilizada para prever a velocidade de flutter, enquanto a formulacdo via elementos
finitos, dara condicdes para acoplar o problema aero-eletro-mecénico, chegando-se as
equacles diferenciais caracteristicas do problema. Estas equacfes possibilitardo
realizar estudos paramétricos, medindo-se a influéncia de parametros escolhidos sobre
a resposta aeroelastica final da estrutura. Ou seja, uma vez gerado o modelo
representativo do comportamento da estrutura, as simulagbes representam uma
possibilidade muito mais rapida e barata para o conhecimento das respostas da

estrutura.

Apesar destes e outros beneficios indiscutiveis da simulacdo numérica, deve-se
sempre confrontar os resultados obtidos com experimentos, a fim de aumentar a
confiabilidade da andlise. No caso dos ensaios de flutter, ha duas formas de se realizar

esta validacdo, segundo Bidinotto (2007):

e Ensaios em solo, em que sao utlizados shakers para gerar deformacdes
estruturais, medidas via acelerdbmetros;

e Ensaios em voo, em que define-se um intervalo de frequéncias a analisar e
realizam-se manobras reais, de forma a excita-las e analisar suas

consequéncias.
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Objetivos:
Os objetivos principais deste trabalho s&o:

» Amortecer vibracdes passivamente, sobre painéis planos e finos,
submetidos a carregamentos aeroelasticos, utilizando circuitos elétricos

shunt ressonantes multimodais, na topologia em série;

» Aumentar a estabilidade aeroelastica destes painéis, através do
amortecimento passivo imposto pelos circuitos shunt. Ou seja, aumentar

a velocidade de flutter para estas estruturas;

» Aumentar a estabilidade aeroelastica de secdes tipicas, também via

amortecimento passivo, utilizando aerodinAmica n&o estaciondria.



Capitulo Il

Modelagem por Elementos Finitos de Placas de Material Compésito,

contendo Elementos Piezelétricos e Circuitos Elétricos Shunt

Este capitulo € dedicado a fazer uma revisdo sobre a modelagem, em elementos
finitos, do problema eletromecanico, baseando-se nos trabalhos de Chee (2000), Faria
(2006), Zambolini Vicente (2014) e Silva (2014).

O problema eletromecanico sera modelizado utilizando-se duas abordagens,
uma para o problema mecanico e uma para o elétrico. Ou seja, o laminado sera
modelizado pela Teoria da Camada Equivalente Unica (Equivalent Single Layer Theory)
para o problema mecéanico. Esta aproximacédo ndo representa nenhum problema e reduz
consideravelmente o custo computacional. Ja para o problema elétrico, tal aproximacao
nao seria possivel, porque ndo permitiria ao cédigo identificar qual camada € de material
piezelétrico. Assim, os potenciais elétricos sdo modelizados utilizando-se da Teoria da
Camada Equivalente Discreta (Layerwise Theory, ou Discrete Layer Theory), que
respeita as diferencas entre cada camada do laminado, podendo separar entre camadas

mecanicas e elétricas.

Posteriormente sera realizado um estudo sobre os circuitos elétricos chamados
shunt ressonantes, que, aliados aos materiais piezelétricos, constituirdo um principio de
dissipacdo de energia, na forma passiva. A maneira como sintonizar estes circuitos
também serd apresentada, primeiramente segundo os trabalhos de Hagood & Flotow
(1991) e posteriormente, via um método heuristico de otimiza¢cdo, denominado Evolugéo

Diferencial.
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2.1. Teoria da Camada Equivalente Unica (Equivalent Single Layer Theory)

Esta teoria serd utilizada para formular o campo de deslocamentos mecanicos. Ela

faz uma aproximagéao, considerando toda a estrutura do laminado, como se fosse uma

Unica camada, com propriedades mecanicas equivalentes.

Para se fazer uso desta teoria, podem ser utilizadas variadas aproximacdes para o

campo de deslocamentos. As mais famosas, porém, serdo citadas e explicadas a

seqguir.

2.1.1. Teoria Classica dos Laminados (CLT)

Segundo Faria (2006), esta teoria € baseada nas hipéteses cinematicas de

Kirchhoff, empregadas no estudo de placas. Segundo Reddy (1997), as principais

hipoteses (aproximagdes) assumidas para 0 uso desta teoria sao:

>

Y

Y

uma linha reta e perpendicular a superficie média indeformada (linha
neutra), permanece reta e perpendicular a esta superficie apds
deformacdes;

os deslocamentos sé@o continuos ao longo das laminas;

nao ocorre deslizamento entre as camadas do laminado;

nao ha alongamento na direcdo da espessura, ou seja, despreza-se a

deformagéo normal transversal (¢&,,);

os efeitos cisalhantes transversais (y,, e y,,) sdo desprezados, ou seja,

as deformacbes séo totalmente devido a flexdo da placa e ao
alongamento de seu plano médio;
o laminado é considerado delgado, ou seja, as camadas da placa séo

relativamente finas em relagé@o as suas dimensdes superficiais.

Segundo Reddy (1997), o campo de deslocamentos, calculado por meio desta

teoria é:
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u(x, y, z,t) = Uy (x t)—ZﬂWO
i ot Y OX

ow,
V(X,y,z,t) = Vy(x, y,0) = Z oy (2.1)

W(x,Y,z,t) = Wy (X, y,1)

onde: (u,,v,,W,) sdo as componentes do deslocamento ao longo das dire¢des (x,y,z),

respectivamente, de um ponto no plano médio, ou seja, (X,y,0).

A equacdo (2.1) indica que, conhecidos os deslocamentos de um ponto no plano

médio, qualquer ponto do laminado pode ser determinado.

2.1.2. Teoria da Deformacgéo Cisalhante de Primeira Ordem (FSDT)

Segundo Faria (2006), esta teoria se baseia nas hipoteses assumidas pela Teoria

das Placas de Mindlin-Reissner. Ela € uma evolugdo da teoria CLT, e sua principal
diferenca € incluir as deformagbes transversais (y,,e 7,,) em seu campo de

deslocamentos. E assumido, nesta teoria de primeira ordem, que a deformacéo

cisalhante transversal varia linearmente com relacao a espessura do laminado.
Segundo Reddy (1997), seu campo de deslocamentos é dado por:

u(x,y,z,t) = Uy (X, y,t) + 2@, (x, y,t)
V(x,Y,2,0) = Vo (x, y,0) + 28, (x, y,1) (2.2)
W(X,Y,2,1) = Wy (X, Y1)

onde: ¢ e ¢y representam as rotacdes dos segmentos de reta normais ao plano médio

de referéncia, com relacdo aos eixos y e X, respectivamente.

Através das solucbes exatas da Teoria da Elasticidade Tridimensional, sabe-se
gue o perfil de deformacéo cisalhante real, ao longo da espessura, possui um perfil
parabolico. Como, esta teoria, de primeira ordem, assume que esta deformacao € linear,
em funcdo da espessura, fazem-se necessarios fatores de correcdo dos niveis de

deformacéo cisalhante. Estes fatores nem sempre séo faceis de determinar, porque nao
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dependem somente da fabricacdo e de parametros geométricos do composto laminado,
mas também do carregamento a ele imposto e de suas condi¢des de contorno (REDDY,
1997), (FARIA, 2006).

Além destes coeficientes de correcdo de cisalhamento transversal, a teoria FSDT
superestima a rigidez da placa, devido a problemas de travamento por cisalhamento,
conhecidos como shear-locking, para placas extremamente finas, ou seja, placas que

apresentam uma relagdo entre comprimento e espessura menor que 2%.

Apesar disso, esta teoria pode ser utilizada para placas finas e moderadamente
espessas e apresenta a melhor relacdo entre capacidade de predicdo e custo
computacional para uma vasta gama de aplicagdes. E inadequada apenas para o
calculo de modos naturais de frequéncia elevada, porém apresenta boa precisdo no
calculo das respostas mecanicas globais, tais como deflexdes, frequéncias naturais

fundamentais e cargas de flambagem (FARIA, 2006).

2.1.3. Teoria da Deformacao Cisalhante de Alta Ordem (HSDT)

A principal diferenca da teoria HSDT para a teoria FSDT, apresentada
anteriormente, reside apenas no grau dos polinbmios considerados no campo de

deslocamentos. Enquanto a teoria de primeira ordem considera as deformacdes

cisalhantes transversais (y,, e y,,) como uma linha reta (constantes ao longo da

espessura), a teoria de alta ordem considera estas deformacdes, tais como elas sao, ou

seja, com um perfil cibico parabdlico.

Esta teoria também considera deformacéo normal transversal (¢,, ), bem proxima

dos valores das solugbes exatas, obtidos pela Teoria da Elasticidade Tridimensional
(FARIA, 2006).

A teoria HSDT também representa uma evolucdo com relacéo a teoria FSDT e é
melhor adaptada para placas mais espessas, onde a relacdo entre a espessura e 0
comprimento da placa ultrapassa 25%, ou para respostas de maiores frequéncias, onde
a teoria de primeira ordem ndo seria suficiente para a predicdo dos campos de

deslocamentos com exatidao.

Segundo Lo et al. (1977), o campo de deslocamentos considerado pela teoria
HSDT é definido como:
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u(x, y, z,t) = Uy (x, y,t) + Z@, (x, y,t) + ZzgX (x,y,0)+ Z3l//x (X, y,1)
V(X,Y,2,8) = Vo (X, y,t) + Z¢y Xy, + Zzgy(x, y.0)+ 231//y(x, y,1) (2.3)

W(X, y,z,t) = Wy (X, y,t) + Z¢, (X, y,1) + ZzgZ x,y,1)

onde: ¢, ¢y e ¢representam as rotagfes dos segmentos de reta normais ao plano

meédio de referéncia, com relacdo aos eixos y, X e z, respectivamente. Porém agora,

existem outras fungoes, ¢, , Syr 60 Wy € Y, que também sdo dependentes de (x,y,t) e

nao possuem sentindo fisico. Elas estdo presentes no campo de deslocamentos apenas

como um artificio matematico, a fim de se chegar a aproximacao cubica desejada.

Como um efeito colateral do uso da teoria de alta ordem, pode-se ressaltar o alto
custo computacional, uma vez que a ordem do polindmio a ser resolvido neste caso é

cubica.

ApOs esta época, foram desenvolvidas varias teorias de alta ordem para prever o
deslocamento de placas compostas. Neste trabalho estas técnicas nado serao

abordadas, porque a teoria de primeira ordem, FSDT, serd suficiente.

Enfim, para este estudo a teoria FSDT se mostra suficiente, porque a placa
estudada é bastante fina, apresentando uma relacéo entre comprimento e espessura da
ordem de 266. Por ser uma placa extremamente fina, pode apresentar problemas de
shear-locking, mas no cédigo computacional foram considerados coeficientes para
corregdo. Assim, uso desta teoria ajudard a manter bastante reduzido o custo
computacional para a modelagem do problema mecénico, porque, como sera visto nas
secbes seguintes, a modelagem do problema elétrico ira requerer um custo

computacional maior.

De forma a sintetizar o que fora dito sobre as trés teorias para implementar o
campo cinematico dos deslocamentos mecénicos, segue uma ilustracdo bastante
didatica, visando a ilustrar o comportamento de uma linha, que cruza toda a espessura

do laminado, antes e depois de deformada.
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Figura 2.1: Comparacao entre as trés principais teorias para a formulacéo do problema
mecanico (extraido de (FARIA, 2006)).

Como pode ser visualizado pela figura 2.1, a teoria CLT ndo leva em conta

deformacées cisalhantes transversais (y,, e y,,); a teoria FSDT as leva em conta,

porém de maneira linear, por ser uma teoria de primeira ordem; e a teoria HSDT,
considera estas deformacfes em sua real forma, que é alcancada com a ajuda de

polinbmios de terceiro grau.

2.2. Teoriada Camada Equivalente Discreta (Layerwise Theory)

A formulacdo em elementos finitos do problema elétrico sera realizada com o
auxilio desta teoria, em que cada camada do laminado é considerada individualmente.
J& na primeira impressao, nota-se que esta teoria € muito mais elaborada que a teoria
apresentada anteriormente, que trata todas as camadas do laminado como sendo uma

Unica camada, equivalente.

Bom, para o problema mecénico, aquela teoria era suficiente. J4 para o problema
elétrico, faz-se necessario adotar uma abordagem que examine o que ha em cada
camada. O cédigo, em elementos finitos, precisa receber a informacéo de qual ou quais

camadas possuem material piezelétrico, que serd o responsavel pelo controle passivo.
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Esta teoria também possibilita que a inclusdo da camada piezelétrica seja realizada na

placa toda ou localizada em um ou mais regifes de interesse.

Naturalmente, esta teoria apresenta um custo computacional bastante aumentado,
com relacédo a Teoria da Camada Equivalente Unica. Por isso, os trabalhos de Suleman
(1995) e Saravanos (1997) propuseram, em sua época, utilizar-se de uma teoria que,
formulava o problema mecanico utilizando a Teoria da Camada Equivalente Unica e o
problema elétrico, utilizando a Teoria da Camada Equivalente Discreta, para modelizar
estruturas com materiais piezelétricos, mantendo o custo computacional razoavel. Esta

teoria € chamada Teoria Mista e sera vista a seguir.

2.3. Teoria Mista

Para a formulacdo do problema eletromecéanico acoplado, via elementos finitos,

sdo usadas duas teorias, que culminardo no que se chama de Teoria Mista.

A T.C.E.U. é barata computacionalmente e capaz de formular o problema
mecanico de maneira satisfatoria. Calculam-se as rijezas mecéanicas de cada camada e

estas sdo somadas para formar a rigidez mecéanica equivalente.

Ja a T.C.E.D. é mais cara computacionalmente, mas é a mais adequada para
formular o problema elétrico, devido & heterogeneidade elétrica do laminado. Com esta
teoria, analisa-se cada camada do laminado e sabe-se qual material € o material
existente e suas respectivas propriedades elétricas e mecanicas. Assim, o cddigo

fornecera as respostas eletromecanicas coerentes.

Uma representacao interessante e bastante didatica da Teoria Mista pode ser
vista na figura 2.2. O Laminado real é tratado como uma Unica camada, para o problema

mecénico e em camadas discretizadas, para o problema elétrico.
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& Equivalente

Figura 2.2: Teoria Mista (extraida de (ZAMBOLINI VICENTE, 2014)).

2.4. DefinicBes do projeto Mecéanico via Elementos Finitos

O elemento considerado, no caso em estudo, sera conforme apresentado em
(REDDY, 1997), o de placa plana, da familia Serendipity. Este elemento é retangular,
possui 8 nés por elemento e 5 graus de liberdade mecénicos e 1 grau de liberdade

elétrico, por n6. Este elemento é mostrado na figura 2.3.

b

L 5 2
Q S &
h
0,% 3 o
er—J' 4 =7 3 .
= . .
n
- L - - - I —
- - - - h; .‘1),1
7 - - - o
Z}

X, u
—

Figura2.3: Elemento da familia Serendipity, usado no modelo de Elementos Finitos.
(Extraido de (ZAMBOLINI VICENTE, 2014)).

Para cada no6, os 5 graus de liberdade mecénicos deste elemento séo:
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e Deslocamento na direcéo x: U,(X,Y,t);

o Deslocamento na diregdo y: Vy(X,Y.t);

e Deslocamento na diregéo z: W,(X,Y,t);

e Rotagdo em torno da diregdo x: ¥ (X, y,1);
e Rotacdo em torno da diregdo y: ¥ (X, Y,t).

Lembrando que, para este estudo, o campo de deslocamentos mecénicos foi
formulado pela teoria FSDT, segundo a equagéo (2.2), pode-se reescrevé-la da seguinte

forma:

U(x,y,z,t) = A(2u(x,y,t) (2.4)

onde: u(X,y,t)=[u,(X, y,0) v, (X, y,t) w, (X, y,t) v, (X,y.t) gz/y(x,y,t)]T representa o vetor que

contem os graus de liberdade mecéanicos do sistema;

Além disso, U(x,Y,z,t)=[u(x,y,z,t) v(x,y,z,) w(x,y,z,t)]" é o vetor que define o
campo de deslocamentos nas diregées(x, y,z), respectivamente; e, a matriz A é a

matriz que permitira parametrizar a espessura da placa fina (z), da seguinte forma:

10000] [000T10
A@)=A+zA,=/0 1 0 0 0|+z[0 0 0 0 1 (2.5)
00100/ |00000O0

E interessante parametrizar o modelo, para reduzir o custo computacional e
também para futuros e possiveis estudos sobre incertezas paramétricas e
eventualmente o calculo de sensibilidades, via definicAo das derivadas de primeira
ordem (ZAMBOLINI VICENTE, 2014).

Ja de posse do campo de deslocamentos, basta aplicar sobre eles derivadas
direcionais, para se chegar as deformac¢des mecanicas da estrutura. Assim, chega-se a

relacao:
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4 ﬂ 3
OX
N
Eyx é’y
€y oW
.|_) Oz
£(x,y,z2,t) =+ Y L= ﬂ_Fﬂ 3 (2.6)
Y oy OX
\}/sz ﬂ_y@
o1  OX
o Ow
R E
| dz Iy

2.5. Discretizacdo por Elementos Finitos

Para a discretizacdo por elementos finitos, cada tipo de elemento escolhido,
possui uma funcdo de forma por n6. Assim, segundo Reddy (1997), o elemento

Serendipity, possui as oito funces de forma abaixo:

N.(&n)=-(1/4)A-)(I-n)1++n)
N (En)=+(1/2)(1-)(1+(1-n)

N (En)=-(1/4)(1+ A -n)(1-<+n)
N (En)=+(1/2)1-O+n)(1-n)
Ns(Em)=-(1/4)(1+)(I+n)(1-S-n)
Ne(&m)=+(1/2)(1-)(1+(1+n)
N, (En)=-1/4)(1-HA+n)(1+<-n)
Ne(&n)=-(1/2)(1-OA+n)(1-n)

2.7)

As fungdes de forma serdo relacionadas com os graus de liberdade mecéanicos
nodais, a fim de fornecer o campo de deslocamentos nodal e permitir realizar as devidas

interpolacBes para se obter o deslocamento de qualquer ponto dentro do elemento finito.

Assim, o campo de deslocamentos, a nivel elementar é calculado segundo a

equacéao (2.8).

u&n.0) = N&n.u® (2.8)
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onde: as coordenadas (¢&7) sdo provenientes de um sistema local (elementar), que é
intercambiavel com o sistema global (x,y) através de um operador, chamado
Jacobiano.

Dado um elemento de dimensdes a e b, no sistema global, ele é considerado

com dimensdes unitarias no sistema local (elementar). As coordenadas locais e globais

sdo relacionadas através da seguinte expressao:

X= 1[é:(xs 'x4)+x3 +x4]
2 2.9)

1
y=§[f7(ye-yz)+ye+y2]

A representacdo esquemética dos dois sistemas: (£#7) que compdem o sistema
local (elementar) e (x,y) que comp8em o sistema global é feita abaixo. Pode-se
observar que, no sistema local, os lados do elemento variam de -1 a 1, enquanto no

sistema global, variam de -a' a @' ede -b'a b'. Assim, a=2a' e b=2b".

n vk
T(-1,1) 6(0,1) 51.1) T(-a' b') 6(0.8") 5(a’ b
&
8(-1,0) 41,00 B(-a,0) 4(d,0)
g X
i i
1(-1,-1) 200,-1) 3(1,-1) 1(-a',-b") 20,8 Ma',-b')

Figura 2.4: Elemento Serendipity, de oito nds, nos sistemas local e global (adaptado de
(SILVA, 2014)).

O operador jacobiano, conforme ja fora dito, € o responsavel por migrar as

equacBes do sistema local, a nivel elementar, para o global, a nivel da estrutura

7

completa. O chamado Jacobiano é o determinante da matriz jacobiana, que é uma

: - . . . , ab
matriz de transformacao linear. Assim, o valor do operador jacobiano é: J = i

ox oy

jo|0 @ :1{(&3-&) 0 } (2.10)
ox oy | 2 0 Vs -Y,)
on on
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Desta forma, a equacao (2.8) pode agora ser escrita em termos das funcdes de

forma e dos graus de liberdade nodais, conforme abaixo:
Ux,y,z,t)= AZ)N(Enu®) (2.11)

Igualmente, podem-se reescrever as expressdes de deformacao, representadas
pelas equacdes (2.6) e (2.8), em termos das func¢des de forma e graus de liberdade

nodais, como abaixo:

8(X,y,Z,t) = D(Z)N(érl)u(t) = Bu(é ”’Z)U(O (2.12)

, , - 0
onde: D(z) representa as matrizes dos operadores diferenciais ai e 5 para as
X

deformacdes mecanicas da placa (de flexdo e cisalhamento). A matriz sera B (& 7,z)

mostrada no Anexo I.

2.6. Construcdo das Matrizes de Massa e Rigidez

Para se chegar as energias, Cinética T, (t)e de Deformacéo V. (t), deve-se partir

das interpolacdes dos deslocamentos e deformacdes, mostrados acima e das matrizes

elementares de massa e rigidez, conforme mostrado abaixo.

T.() == 0" OM ()
2 (2.13)
Ve®=2u" OKu()

Para o célculo das matrizes elementares de massa e rigidez, utilizam-se as

seguintes expressoes:

M, = [ pNTATANGY, (2.14)
Ve
n°cam. +1 +1 Z+1
K= [ [ | BTTCTB,Idzdnde (2.15)
k=1 g=-1p=-1z=z¢
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onde: p representa a densidade do material da placa, V, representa o volume

elementar, ou seja, a area do elemento, multiplicada pela espessura do mesmo. As

: R . ) o . ~
matrizes B, contém os operadores diferenciais x e &_ aplicados nas fungdes de
X y

forma nodais. A matriz T é responsavel pela transformacdo, em funcdo dos angulos
das fibras do laminado, que alterara a matriz C , proveniente da Lei de Hooke o0=C¢ e

gue representa as propriedades elasticas ortotrépicas (rigidez, a grosso modo) da placa.

O operador Jacobiano é representado pela letra J. As matrizes T, Ce B,séo

apresentadas no Anexo |.

Uma vez definidas as matrizes de massa e rigidez elementares, procede-se com a
montagem das respectivas matrizes globais, incorporando a matriz de conectividade e

procedimentos usuais do método de elementos finitos (MOAVENI, 1999).

Assim, de posse das matrizes globais do sistema puramente mecanico, a

equacao do movimento, no dominio temporal, toma a seguinte forma:

M, ii(t)+ K, u(t) = F(t) (2.16)

nelem. n%elem

lem. Coelem. . o . .
onde: M,= [J M e K,= |J K™ indicam, respectivamente, as matrizes de
e=1 e=1

massa e rigidez globais, que s&o a unido de todas suas partes elementares, formando a
malha completa (global) de elementos finitos. Os graus de liberdade mecanicos sao

indicados por u(t) e os esforgos generalizados, representados por F(t).

Uma vez conhecida a montagem do sistema mecanico, deve-se agora, partir para
a adicdo de suas propriedades elétricas e, posteriormente, da incorporagdo do circuito

elétrico shunt, para que se chegue ao sistema eletromecanico completo.

2.7. Adicao do elemento piezelétrico: Problema eletromecénico acoplado

Para a formulacdo do problema eletromecanico acoplado, deve-se partir das
equacles constitutivas da piezeletricidade (HAGOOD & FLOTOW, 1991):
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onde: o representa o vetor das tensbes mecanicas;
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(2.17)

D representa o vetor dos

deslocamentos elétricos; C a matriz das propriedades elasticas (rigidez mecéanica); e e

x representam, respectivamente, os vetores do coeficiente de acoplamento

eletromecéanico e da permissividade elétrica, do material piezelétrico; & representa o

vetor das deformagBes mecénicas e, por fim, E representa o vetor do campo elétrico.

Os sobrescritos ()¥ e () indicam o campo elétrico e a deformacdo mecanica

mantidos constantes, respectivamente. O sobrescrito ()’ indica a operagdo de

transposicao do vetor.

A primeira linha da relagcdo acima representa o efeito inverso, ou de atuador do
material piezelétrico, em que este material se deforma mecanicamente, em decorréncia
da aplicacdo de uma diferenca de potencial entre as faces de sua pastilha. A segunda
linha desta relacdo matricial, evidencia o efeito piezelétrico direto, ou de sensor, em que,
devido a uma deformacdo mecénica, este material pode gerar uma diferenca de

potencial.

Assim, detalhando melhor a relacdo expressa ha equacéo (2.17), chegar-se-a nas
relacbes constitutivas da piezeletricidade linear, capazes de definir o comportamento de
uma estrutura contendo materiais piezelétricos e elasticos, de natureza ortorrdmbica, ou
seja, que apresentam ortotropia transversa, segundo (CALLISTER, 2008). Nye (1969),
sugeriu estas relagbes para relacionar as deformagdes mecanicas causadas no plano

Xy, quando se aplica um campo elétrico ao longo da espessura z do material

piezelétrico.
ol [cB, ¢f, ¢5, 0 0 0 0 0 —e,][%
Owl |cf, cf, ¢, 0 0 0 0 0 -—e,||%w
P cf, ¢5, cf, 0 0 0 0 0 -—e,||¢
Ty o 0 0 ¢, 0 0 0 -e, 0 ||
,r={ 0 0 0 0 ¢ 0 -e 0 0 [{7,
7, 0 0 0 0 0 c& 0 0 0 ||z
D, 0 0 0 0 e 0 x° 0 0|E,
D, 0 0 0 e 0 0 0 gz 0|[E
D, L€ € 8y 0 0 0 0 0 s | E,

(2.18)
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Cabe destacar, que no presente trabalho a pastilha piezelétrica sera polarizada ao
longo de sua espessura (direcdo Z) e que suas deformacdes mecanicas ocorrerdo no

plano xy.

2.8. Relacdes entre Campo e Potencial Elétrico

Estas relagfes entre campo elétrico e potencial elétrico serdo importantes para a
determinacg&o das rijezas eletromecéanicas e elétricas. Segundo Hwang (1993), o campo

elétrico pode ser definido como o gradiente negativo do potencial elétrico. Assim:

E,(X,y,z1) 01 ox
E,(xY,zt)p=—10/ 0y d(x,y,2,1) (2.19)
Ez(X’ y’z,t) ol oz

Para cada camada, tem-se duas interfaces, uma superior e uma inferior. A Teoria
da Camada Equivalente Discreta considera que o material piezelétrico contem dois
eletrodos, um inferior e um superior. Diz-se, portanto, que cada eletrodo é uma
superficie equipotencial. E o potencial elétrico de uma camada do laminado, composta
por material piezelétrico, serd uma interpolagdo entre os potenciais elétricos de cada

eletrodo (interface).

Assim, o potencial elétrico para uma camada qualquer do laminado, pode ser

escrito como:
#(&nzt)=Ly@d(Cn0)+ L, (2, (En) (2.20)

onde: ¢(&n.t) e ¢,,(En.t) sdo os potenciais elétricos da interface inferior e superior da

cada em questdo, respectivamente; As funcdes L, (z2) e L, (z2) sdo chamadas
Layerwise e sdo responsaveis por realizar uma interpolacdo Lagrangeana linear entre a

interface inferior e superior da camada analisada.

As fungdes layerwise podem ser calculadas pelas seguintes relacdes:

Z-17
Lku(z):—k

k = fKk+1 Ly " Zy

Z-Zy,,

L.(@)= (2.21)
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Retornando a equacao (2.19) e substituindo nela a equacado (2.20), chega-se a

seguinte relacdo:

[ Ayt (%Y, |
Lkd(z)_@(é, y )+Lku(z)—¢?( 15(7 %0
B0y, a ' t a . t
£yl = L@ o Hal I (2.22)
EZ(X'y’Z't) camada(k) 1 1
— XY+ —— 4. (Y1)
L L~ Ly Zis = Ly ' J

A Teoria da Camada Equivalente Discreta requer que, inicialmente, todas as
interfaces sejam consideradas piezelétricas, conforme visto na figura 2.5.
Posteriormente é realizada uma varredura, de modo a averiguar quais interfaces
realmente sao piezelétricas e retirar 0os potenciais elétricos das interfaces mecanicas.
Assim, esta teoria finalmente adicionard apenas um grau de liberdade elétrico por né,

por interface piezelétrica.

Figura 2.5: llustracao dos graus de liberdade elétricos por nés, por interface, segundo a
Teoria da Camada Equivalente Discreta (adaptado de (FARIA, 2006)).

Mais a frente na formulac&o eletromecéanica sera mostrado que cada interface é
considerada como uma superficie equipotencial. Uma das interfaces da camada
piezelétrica é considerada com potencial elétrico e a outra interface € considerada com
potencial elétrico nulo, a fim de se medir a diferenca de potencial em cada instante, que
sera proporcional a transformacdo de energia mecanica em elétrica e, por fim,
proporcional a dissipagcdo de energia passiva causada pelo material piezelétrico,

acoplado ao circuito elétrico shunt.
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2.9. Discretizagdo por Elementos Finitos do problema Eletromecéanico

Analogamente ao que fora realizado com os graus de liberdade mecanicos,

deixando a cargo das fungbes de forma nodais, a localizacdo em termos de (&7),

também o sera feito com os graus de liberdade elétricos, de forma que se chegue ao

seguinte arranjo:
¢?( (é) ’7} t)(n+]_)x1 = N¢ (é rl)(n+l)x8(n+l) @ (t)B(I‘Hl)Xl (2 23)

onde: N¢(§,77) sdo as mesmas funcdes de forma, para o elemento Serendipity,

propostas por Reddy (1997); #4(t) representa o grau de liberdade elétrico nodal. Nas

indicacdes das dimensdes dos vetores e matrizes, n representa o nUmero de camadas

e, portanto, N+1 se refere ao nimero de interfaces do laminado.

A equacdo (2.20), que fornece o potencial elétrico para cada camada do
laminado, pode agora, ser atualizada, servindo-se da equacéo (2.23), que separa 0s

graus de liberdade elétricos desta relagdo. Assim:
d(Cnz0)= L, N (EG )+ Ly (2N (S ) (1) (2.24)

A fim de exemplificar o uso da equacéo (2.24), toma-se como exemplo a placa
abordada neste problema, com quatro camadas do material compdsito carbon graphite
fabrique, apresentado por Reddy (1997) e uma quinta camada do material piezelétrico
PZT G1195.

PZT

= N W Ao

Figura 2.6: Secéo transversal da placa abordada no problema, com 5 camadas e 6

interfaces.

Para esta placa, o potencial elétrico, da camada 2 e da camada 5, calculados com

a ajuda da equacao (2.24), serdo apresentados:
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{8Enzn}= {#Cnzo}=
r@l(t)j
4,0

(1) (2.25)

¢, {0 00 0 Ly@

{0 L,@ L,z 00 0}{Nl(é‘,f7) 0 .. NyEn) 0 }

0 N(n .. 0  Nyn)

(1)
(£ (D)

De forma a buscar o valor do potencial elétrico de cada camada, combinam-se as

equacodes (2.19) e (2.20), e chega-se a:

ECnzt), =-1— >N¢(§,;1, z) (1) (2.27)

Assim, de modo a condensar a forma acima, escreve-se:

S aw B¢ €n.z), 3x8(n+1) PV, 3x8(n+1) (2.28)
onde:
Lkd Nl,g" Lku NI,E Lde&g Lku N&g"
B,&nzk=|... L4N, L.N, .. L,N,, L.N,, .. (2.29)
lele LkuNl I-‘des L'kuNS

2.10. Construcdo das Matrizes de Massa e Rigidez Eletromecéanicas

Analogamente ao que fora feito na modelizagdo da parte mecanica, deve-se
buscar construir as equacfes do movimento, partindo-se das energias cinética e de
deformacdo. Para a massa, basta somar a parcela referente a massa do material
piezelétrico, com a massa da estrutura mecanica. Ja para a rigidez, o procedimento
deve ser um pouco mais incrementado, visto que o problema eletromecénico tera agora

trés tipos de rigidez: mecanica, eletromecénica e elétrica.
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Assim, para se chegar a estas parcelas de rigidez, Chee (2000) propds que
fossem somadas as parcelas mecéanica e elétrica da energia de Deformagdo, como

segue abaixo:

V. (t)= j(eTa-ETD)dv (2.30)

e

Assim, ap6s manipulagbes, sdo obtidas as equagbes do movimento

eletromecéanicas acopladas, descritas abaixo, no dominio temporal e com graus de

liberdade mecanicos e elétricos. Nota-se que agora, ha rigidez mecanica K, eletro-

uu?

mecanica K, e puramente elétrica K,

{[MWHMM OH{U@}} [Ku] [Ku] {{u(o}} {{F(t)}} 231)

0 9O} K] [K ]| U@} [{Qw)

onde: u(t) e ¢(t) representam, respectivamente, os graus de liberdade mecéanicos e
elétricos da estrutura; F(t) e Q(t) representam os esforcos mecénicos externos e as

cargas elétricas externas, respectivamente.

Ja para as rijezas, segue descricdo de como ficam suas respectivas expressoes
finais:

Ko™ =ncam jl jl j B QeT ' B, Jdzdnd< (2.32)

=1 g=lp=-1z=2
K = j j j Bl QeT" B, Jdzdnds = (K&)' (2.33)

n°cam. *1 +1 Zn

lem. T
Kem=Y [ | | BjQxT"B,Idzdnac (2.34)
k=1 E=-1n=-1z=z
onde: fazendo-se uma analogia com a matriz de transformac&do T, que rotaciona os
vetores de tenséo e deformacdo mecéanica o e & em torno da dire¢éo transversal Z, a
matriz Q rotaciona os vetores de deslocamento elétrico D e campo elétrico E ao longo
cosd -senf 0

desta mesma dire¢do Q =|senfd cosf 0].
0 0 1
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2.11. Adicéo do Circuito Elétrico Shunt na Estrutura

O circuito elétrico shunt é acoplado a pastilha piezelétrica, de modo a realizar a
dissipacdo passiva de energia mecanica. A pastilha piezelétrica, fixada de maneira
solidaria a placa, vibra junto desta e este movimento mecéanico de vibragdo da estrutura,
faz com que a pastilha piezelétrica produza energia elétrica, que € dissipada no resistor
do circuito elétrico shunt ressonante, na forma de energia térmica, devido ao efeito

Joule.

Existem varios tipos de circuitos elétricos shunt, porém neste estudo, serdo
abordados apenas os circuitos shunt ressonantes. O circuito elétrico shunt ressonante, é
conseguido, acoplando uma resisténcia elétrica (R) e um indutor elétrico (L) a
capacitancia inerente da pastilha piezelétrica (C). Assim, chega-se a um circuito RLC,
que se comporta como um Absorvedor Dindmico de Vibragbes (ADV), dissipando

energia de forma passiva.

Ressonante

Este circuito forma um
sistema que se comporta
de maneira semelhante a
um absorvedor dinamico

de vibragdes.

Figura2.7: Esquema elétrico do shunt usado neste trabalho (Adaptado de (SILVA, 2014)).

Para se chegar as equacbes do movimento transformadas pela presenca do
circuito shunt, deve-se primeiramente, transformar e equacéo (2.31) para o dominio da
frequéncia. Lembrando que, conforme dito anteriormente, todos 0os n6s de uma mesma
interface, possuem o mesmo potencial elétrico (superficies equipotenciais). Isto confere
o carater de eletrodo a pastilha piezelétrica. Apés algumas manipulacdes, chega-se a

seguinte relagao:

(K, =0*M, )U(0)+ K ,®(@) = F(w)

(2.35)
K U (@) + K ,@(@) = Q(w)
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onde: U(w) e @(w) sdo os vetores de graus de liberdade mecanicos e elétricos, no

dominio da frequéncia.

De acordo com a Segunda Lei de Ohm, a variagdo temporal das cargas elétricas

by

define corrente elétrica, que € diretamente proporcional a diferenca de potencial
aplicada e inversamente proporcional a impedancia elétrica do circuito (SILVA, 2014).

Assim, Boylestad (2013), indica o uso da relacéo:

R0 (2.36)

Aplicando uma Transformada Répida de Fourier (FFT) na equacéao (2.36), vem:
1 1
Q(w)= [J_] Z(w) Ld(w) (2.37)
1)

onde: L representa um vetor de posicionamento.

Agora, podem-se combinar as equacdes (2.35) e (2.37), a fim de se anexar a
impedancia elétrica nas equacbes do movimento da estrutura, no dominio da

frequéncia.
-1
K¢UU(a))+£K¢¢—Z(jLaf quﬁ(w)zo (2.38)

Pode-se também, combinar a equacgéo (2.38), com a primeira linha da equacgéo

(2.35), para que se fique em funcéo apenas dos graus de liberdade mecéanicos. Assim:

jo

|:KUU—KU¢(K¢¢+ ! Z_l(a))j K¢u—a)2Muu]U(w)=F(a)) (2.39)

Dai, encontra-se a Funcdo de Resposta em Frequéncia (FRF) da estrutura
completa, possuindo suas partes mecanica, eletromecénica e shunt corretamente

acopladas.

1

-1
1.
{KUU—KU¢(KM+J_CUZ 1(a>)J K¢u—w2Muu}

H(w)= (2.40)
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Pode-se usar a equacédo (2.40) para qualquer tipo de circuito elétrico shunt. Isto

porque, para cada tipo de shunt, alterar-se-a apenas o vetor da impedancia elétrica Z

presente nesta relagao.

2.11.1. Sintonizacdo do Circuito Shunt Multimodal

Os circuitos shunt, independente do seu tipo, necessitam ser sintonizados para
o(s) modo(s) que se deseje(m) atenuar. Sintonizar um circuito shunt é ajustar seus
valores de resisténcia e indutancia (caso haja), para que a impedancia final do circuito

esteja adequada para o(s) modo(s) natural(ais) que se busca(m) amortecer.

A sintonizacdo € necesséria porque, segundo Hagood & Flotow (1991), a escolha
da impedancia elétrica correta para o circuito, faz com que o pico da curva do fator de
perda seja movido para a(s) frequéncia(s) desejada(s). Assim, proporciona-se a maior

dissipacédo possivel para aquelas determinadas frequéncias que se quer amortecer.

Neste trabalho sera utilizada a classe de circuitos shunt ressonantes, em série
com a pastilha piezelétrica. Serd apresentada sua topologia e a forma de calcular sua
impedéancia final, que influenciara na rigidez final da estrutura, como visto anteriormente,

nas equacdes do movimento finais.

O circuito foi adaptado para amortecer dois modos apenas. Como o foco era
amortecer vibracOes e retardar a coalescéncia dos dois primeiros modos naturais da
estrutura, o que incorreria em flutter, amortecer apenas estes dois modos em questao
era suficiente, para este caso. A figura 2.8 ilustra este principio. A curva azul representa
a estrutura sem amortecimento, que apresenta seu ponto de flutter em torno de 7040
Km/h; Ja a curva em verde, que representa a estrutura com um tipo de amortecimento
devido a um circuito shunt, possui uma aproximacdo mais lenta destes dois modos,

retardando o fenébmeno do flutter.
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Figura 2.8: Circuito shunt para dois modos. Busca-se apenas retirar energia de dois

modos naturais.

2.11.2. Circuitos Elétricos Shunt Ressonantes Multimodais, em Série

Para a construgcdo do circuito shunt, na configuracdo ressonante, em série, este
estudo baseou-se nos trabalhos de Fleming (2002). Segundo estes autores, o melhor
arranjo ressonante, em série para amortecer dois modos naturais se encontra

representado pela figura 2.9:

1 E__L C,
R e
Crzr=r
H R,
L.:

Figura 2.9: Proposicdo de Flemming (2002) para circuito shunt ressonante em série, para
amortecer dois modos. (Adaptado de (SILVA, 2014)).

Os parametros deste circuito serdo apresentados e seus célculos serdo descritos.

O parametro C,,, representa a capacitancia da pastilha piezelétrica. Seu calculo é

realizado da seguinte maneira:

-1
N
Cozr =Ky =Ky (K¢¢) Kug (2.41)
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Os parametros R, el, séo calculados com a ajuda das equagfes propostas por

Hagood & Flotow (1991) para os valores otimizados de resisténcia e indutancia de um

circuito shunt ressonante:

— ij

= Copro, (1+K7) (2.42)
~ 1

0= Copr? (1+KZ) (2:43)

onde: w, representa a frequéncia natural do modo n, que se deseja amortecer. Neste

caso, como se busca calcular Rl, deve-se utilizar w,.Ja o termo Kij designa o fator de

acoplamento eletromecénico.

O fator de acoplamento eletromecénico, fisicamente, representa o quanto de

energia mecanica sera convertida em energia elétrica e vice-versa (HAGOOD &

FLOTOW, 1991). Os subscritos ( )”. designaréo a direcdo de polarizacdo e de resposta

mecéanica. Ou seja, no estudo em questdo, a dire¢cdo de polarizagdo sera a direcao

transversal (dire¢éo 3) e a direcdo onde serdo medidas as respostas mecanicas, sera a

direcdo longitudinal (direcdo 1). Assim, para este estudo Kij = K,,. Pode-se calcular

este fator da seguinte forma:

d?:l

E T
\S1183

onde: d,, representa o quanto o material piezelétrico se deforma mecanicamente na

K, = (2.44)

direcdo 1, devido a um campo elétrico aplicado na direcdo 3; SlE1 representa a
compliancia mecanica, que é o inverso da rigidez. O sobrescrito ( )° significa que ela é
medida com campo elétrico constante. Por fim, g; representa uma constante dielétrica,

que relaciona o deslocamento elétrico e o campo elétrico. O sobrescrito ( )T indica que

esta constante foi medida sob valores constantes de tensdo mecanica.

Voltando ao arranjo elétrico da Figur, os parametros L, e C,, formam um

circuito de bloqueio. Ou seja, o ramo 1 da Figur, que possui R, e L, amortece o modo
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natural 1, ja o ramo 2, amortece o modo natural 2. Assim, este circuito de bloqueio cria

um impedancia infinita, pela relagéo flc_lz , deixando justamente o ramo 2

2
1

exclusivo para amortecer o modo 2 e evitando interferéncias entre os circuitos de

controle e os modos de interesse (SILVA, 2014).

Do circuito ressonante para dois modos, na topologia em série, restam ser
explicadas as variaveis R'2 e L'Z. Pois bem, para que o circuito atue corretamente, é

necessario que a indutancia total de cada ramo permaneca a mesma, apos a inser¢ao

do circuito de bloqueio (SILVA, 2014). Assim, estes novos valores de resisténcia e
induténcia, no segundo ramo, séo calculados a partir de seus valores originais R, e L,,

da seguinte forma:

R, = RRl-Rer (2.45)
1 2
p=bb*bh-bl o LL LG (2.46)

(L -L)(1-ei6c)

onde: os valores de R, e L, s&o calculados também, com o auxilio das equacdes

(2.42) e (2.43) de Hagood & Flotow (1991), utilizando o, =w, , e representam 0s

parametros 6timos para amortecer o segundo modo natural. Lembra-se que o trabalho
destes autores teve como foco um circuito ressonante monomodal, por isso, estas

novas etapas complementares foram descritas acima.

Os valores propostos por Hagood & Flotow (1991) s&o consolidados na literatura
e produzem excelentes niveis de amortecimento estrutural, para o circuito elétrico shunt

ressonante. Entretanto, fez-se variar os valores de resisténcia e indutancia elétrica, para

0 primeiro modo natural, ou seja, R1 eLl, a fim de verificar a variacdo sobre o

amortecimento final do pico, via circuito shunt.

Assim, a figura 2.10 evidencia ajustes, realizados manualmente, variando-se
manualmente os valores de indutdncia L e resisténcia elétrica R para estudar os
impactos causados. E sabido e, foi verificado, que a indutancia elétrica faz o ajuste do
posicionamento do pico, em frequéncia; ja a resisténcia elétrica, faz variar o nivel de

amortecimento passivo, do circuito.
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Figura 2.10: Variagdo do amortecimento, variando R1 e L1, para o primeiro modo natural.

E mostrado (a) ajuste da Indutancia elétrica (L); (b) ajuste da Resisténcia elétrica (R).

Finalmente, deve-se calcular o valor da impedancia elétrica total do circuito,

causada pelos valores calculados de resisténcia e indutancia, para o primeiro e segundo
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modos naturais, ou seja, R, R,, L, e L,. Para os elementos do circuito que estiverem

em série, a impedancia sera calculada segundo a equacéo (2.47); ja para os elementos

gue estiverem em paralelo entre sim, utiliza-se a equagéo (2.48).

2(w)=27,+Z, (2.47)
Z(w)= L1 (2.48)
Z,+7,

Além disso, a impedéancia elétrica causada por cada componente elétrico é

mostrada abaixo:

ZResistor =R (249)

Z2(0)yquier = JOL (2.50)

Z(w) __ (2.51)
Capacitor ja)C :

Desta forma, segundo Silva (2014), para o célculo da impedancia equivalente
total do circuito elétrico shunt ressonante, em série, evidencia-se o procedimento na

Figura e os passos sdo explicados a seguir.

1. Calculam-se primeiramente as impedancias equivalentes dos trechos que
estdo em paralelo, dentro do ramo correspondente ao controle de um
modo. Para isto, utiliza-se a equacéo (2.48);

2. Em seguida, para este mesmo ramo, calcula-se novamente a impedancia
equivalente, desta vez, dos componentes em série, pelo uso da equacao
(2.47);

3. Calcula-se a impedancia equivalente do ramo do primeiro modo, em
série, por meio da equacéo (2.47);

4. Estando as duas impedancias finais em paralelo, resolve-se, utilizando a

equacdao (2.48).
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Crzr =H

Figura 2.11: Procedimento de calculo da impedancia equivalente total para o circuito
elétrico shunt ressonante em série, para dois modos.

N&o serdo explicados cada passo deste calculo, porém, é mostrado o valor da
impedéncia equivalente total para este circuito, utilizando-se dos passos apresentados.

Para este caso, portanto, o valor da impedancia equivalente total é:

, L
R+ L) =
Cl(Lle-C_le

Z(w)= = = = (2.52)
R+ Rlz + Lle+E2wj + !

C.| Lowj-=
1( 1] ClCOJ

Este é o valor que deve ser substituido na equacéo (2.39) no caso do uso de um

circuito elétrico shunt ressonante, em série, para amortecer dois modos naturais, a fim

de simular o comportamento dindmico do sistema eletromecénico acoplado.

Desta forma, as equacfes do movimento para o problema eletromecanico, com a
presenca de qualquer circuito shunt, que ter4 sua participagdo na impedéancia Z(w), é

mostrada abaixo:

g ol ([T D )
R Ko7 Lo o)

(2.53)



Capitulo Il

Modelagem Aero-eletromecanica

Neste capitulo sera apresentado o método de simulacdo do carregamento

aerodinamico devido ao escoamento de ar na estrutura.

O modelo de elementos finitos eletromecénico ja esta pronto e o circuito shunt ja
esta sintonizado. Devem-se agora acoplar as cargas aeroelasticas, para se chegar ao

problema de interesse deste trabalho, ou seja, o problema aero-eletromecénico.

Sera abordado, também neste capitulo, o método de resolu¢do do problema de
autovalor final. Como a impedéancia elétrica, adicionada a estrutura por meio do circuito
elétrico shunt, é dependente da frequéncia, recai-se num problema de autovalor ndo

linear, que deve ser corretamente abordado.

3.1. Adicao do escoamento de ar: Problema Aero-eletromecénico Acoplado

Conforme ja fora mencionado, o sistema eletromecéanico j4 estid pronto. Agora
este deve receber um carregamento aeroelastico que ira alterar suas respostas

dindmicas, a medida que a velocidade do escoamento de ar aumenta sobre a estrutura.

Devido ao escoamento de ar de velocidade crescente, as frequéncias naturais da

estrutura sdo deslocadas, umas em direcdo as outras, até que duas delas se unam, ou
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coalesgcam. Neste instante, a estrutura atinge a fronteira da estabilidade e, a partir dai,
observa-se um movimento semelhante ao de ressonancia, porém com a forma acoplada
de dois modos naturais, em geral flexdo-tor¢do, mas também se pode observar formas

de flexao-flexao.

O flutter observado em painéis ocorre somente em regimes de escoamento
supersonicos (WRIGHT, et al., 2007). Diferentemente do flutter em secdes tipicas, que

pode ocorrer em velocidades da ordem de 20 m/s.

Para o flutter em painéis, portanto o carregamento aeroeldstico seré calculado
utilizando-se da Teoria do Pistdo, que é um modelo simples e capaz de fornecer
resultados préoximos ao real. Esta teoria é valida apenas para regimes supersonicos e
necessita que algumas hipoteses sejam assumidas, como considerar o escoamento
isentrdpico e inviscido e que ndo ha mudanca de fase entre a estrutura e o escoamento
(PEGADO, 2003).

A Teoria do Pistédo pode ser aplicada de diferentes maneiras, sendo o melhor
modelo escolhido segundo o projeto e seu devido fim. Na figura 3.1, o presente trabalho

€ posicionado, frente as varias possibilidades do emprego desta teoria.

#|Solugdo exata

. Modos
»[Linear |4 assumidos
» Ele_m‘entos
Equacao finitos
diferencial Modos
parcial NaGo- assumidos
P linearidade [~
estrutural Elementos
Nado- finitos
> linear ||
_ Nﬁlo-
» Imeanod_e Modos
aerodinamica [P M-

Figura 3.1: Aplicacdes possiveis da Teoria do Pistdo. (Adaptado de (PEGADO, 2003)).

Neste trabalho, sera utilizado o modelo linear e este sera formulado via
Elementos Finitos, como todo o restante da formulacdo eletromecanica. Assim, a

abordagem linear fornecerd a fronteira da instabilidade (velocidade de flutter) e a
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abordagem via Elementos Finitos se incumbird de adicionar ao sistema as
caracteristicas fisicas dos carregamentos aeroelasticos aproximados, incorporando-os

as equacdes do movimento da estrutura completa.

A Teoria do Pistao considera que o carregamento aeroelastico sobre os painéis
pode ser calculado pela variagdo de sua pressao aerodindmica, por meio da relagdo
abaixo (ASHLEY, 1956). Os passos que serdo ilustrados a seguir, podem ser
encontrados na referéncia (PEGADO, 2003).

2)ar

y -1 AW AW [
=p |1+ T4y 3.1
0 pw[ (2 &)} @)

onde: U_ é a velocidade do escoamento ndo-perturbado; a, é a velocidade do som no

ar néo-perturbado; y, € arelagéo entre os calores especificos.

Expandindo-se esta relagao em série, vem:

2 3
ol 1w ow) g+l (1w ow) oyl L[ 1w ow
=—||— + + M| — + + M?2| ——+—
MUt ox ) 4 U ot ox 12 U ot ox
(3.2)

p-p +...

Porém, para este trabalho, visa-se apenas a obter a velocidade critica, de
ocorréncia de flutter. Para isto, pode-se truncar a Teoria do Pistdo em seu termo de

primeira ordem. Assim:

20( 1 oW oW
p- pm = ——+— (3.3)
MU,  Jt Ix
Além disso, o amortecimento aerodinamico oW / ot pode ser desprezado para o
caso em estudo, porque sua contribuicdo serd pequena e sera no sentido de aumentar a
velocidade de flutter. Assim, desprezando-o recai-se num problema mais simples e com

segurancga superestimada.

24 OW
-p =227 3.4
P-P- M Ox (34
onde: /1=pv2/2 representa a chamada pressdao dindmica e aumenta

proporcionalmente ao quadrado da velocidade do escoamento. Na literatura € comum

ver autores que, para marcar o ponto de flutter, usam o conceito de velocidade de flutter
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ou de pressdo dinamica critca. M é o numero de Mach; W é o deslocamento

transversal da placa e, X é o comprimento longitudinal da placa.

O modelo descrito pela equacdo (3.4) recebe o nome de Modelo de Ackeret, ou
Modelo de Aproximacéo Quase-Estacionario da Teoria Linear do Escoamento Potencial,
segundo Bismarck-Nasr (1999). Este modelo é a forma mais simples da Teoria do
Pistdo, porém é suficiente para este caso de estudo, pois, como ja fora dito, deseja-se

apenas saber o ponto de ocorréncia de flutter.

Assim, para integrar este carregamento aeroelastico no modelo eletromecénico ja
construido, usa-se o trabalho da forca aerodindmica, conforme indicado por Almeida
(2011), que é dado por:

24 dw
W, w———dA 35
aerod j M Ax ( )
Apo6s manipulagdes, chega-se & matriz de rigidez aerodinamica K, , que sera
adicionada a rigidez mecénica da placa.
24 22

F o _ T _

aerod. — VJ. Nx (é’ ”)N(é:’ ﬂ)dA - VI Kaerod.dA (36)

Posteriormente, apés manipulagfes, chega-se as equag¢des do movimento para
o problema acoplado aero-eletromecéanico. A Teoria do Pistdo, como ja dito, adiciona o
carregamento aerodindmico na forma de uma rigidez mecéanica, que deve ser somada a
rigidez mecéanica da estrutura. Desta maneira o problema de resolu¢cdo da equacao

diferencial ordinaria pode permanecer homogéneo.

24
M J+[M, ] OHW}* Muleqplien] o [K] {{u(o}}_ {{o}}
0 o ||{®)} K,,] {KW ,im Z.l(w)} {s0} {0}
(3.7)

3.2. Resolugéo do Problema de Autovalor Nao-Linear

Construidas as equac¢des do movimento para o problema aero-eletromecénico

acoplado, expresso pela equacdo (3.7), recai-se em um problema nao-linear de
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resoluc@o de autovalor. O problema é néo linear porque a impedancia elétrica Z(w) €

dependente da frequéncia, conforme se pode notar pela equagéo (2.52).

Para a resolucdo deste problema, utiliza-se um método iterativo, semelhante ao
encontrado em Meunier (2001). Conforme esquematizado pela figura 3.2, para uma

dada pressdo dindmica, ou seja, para cada passo crescente de velocidade de

escoamento, inicia-se o método com um valor adotado de frequéncia w,(utilizou-se,
neste trabalho, valor inicial nulo, w; =w,=0rad /s). Assim, para este valor inicial de

frequéncia, resolve-se o problema de autovalor, que agora é linear, encontrando novos

autovalores Oy - Estes novos autovalores sdo comparados com os autovalores da

iteracdo passada. Se esta diferenca, ponderada pelos novos autovalores for maior que
uma tolerancia pré-estabelecida, parte-se para uma nova iteragdo, para refinar os
resultados de autovalores. A partir do momento em que o critério de parada for atingido,
ou seja, a tolerancia for satisfeita, encerra-se o método para aquele valor de pressao
dindmica e o autovalor complexo é armazenado, para posteriormente ser plotado, no
diagrama V-g. Assim, segue-se para o proximo valor de pressdo dindmica e repete-se o

método, até cobrir todo o intervalo de pressdes dinamicas desejado.

Para uma dada Presséo Dindmica A; ou

Velocidade de Escoamento

[K,. +AK,,, +K(@),, —0'M]{Q,@}=0

T+l

YES

Figura 3.2: Método iterativo de resolucdo do problema ndo-linear de autovalor.

by

Na figura 3.2, Aj=2/1j/Mjé 0 termo proporcional a pressao critica e a

velocidade do escoamento. Este termo sera variado, conforme descrito no final do

paragrafo anterior.
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O método requer que, para cada valor de pressdo critica ou velocidade de
escoamento, sejam resolvidos dois problemas de autovalor. Um problema de autovalor
completo, conforme a equacdo (3.8) e outro problema de autovalor, sem a rigidez

aerodindmica, como indicado pela equagéo (3.9).

I: Kmec. +4 Kaerod. +K (w)shunt - Qcompletoz M :I {Qcompleto (CD)} =0 (38)

I: Kmec. +K (w)shunt - ‘Qsem_aerod.2 M :I {Qsem_aerod.(w)} =0 (39)

Isto se faz necessario, para o célculo do amortecimento modal, que sera calculado

da seguinte forma:

g = Imag(a)jcomp,) ) Imag(szem_ael’od.)
' Real(w.,. ) Real(w

jcomp.

(3.10)

jsem_aerod. )

1
onde: w; = |- e o

jcompleto

1
——— sdao os autovalores do problema

jsem_aero

jsem_aero
jcompleto

completo e sem rigidez aerodinamica, respectivamente.

Os autovalores do problema completo ® e 0S amortecimentos modais g

comp.
serdo utilizados para a construgdo do diagrama V-g. Este diagrama, conforme indicado
na figura 3.3, € um conjunto de dois graficos e € construido da seguinte forma: no
primeiro gréfico, da esquerda, a parte real dos autovalores sera utilizada para mostrar a
aproximacdo das frequéncias naturais, & medida que a velocidade do escoamento
cresce; ja no segundo grafico, da direita, 0 amortecimento modal varia, também a

medida que a velocidade do escoamento cresce.

140 20 -
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i- 120 s — E: 10 /'/
& / L o < |
£ 100 __—— g 10 \‘
: ]| E T
?L%OO 1850 1900 19I50 20I00 2650 2100 -21%00 1850 1900 1950 2000 2050 2100
Airflow Speed [Km/h] Airflow Speed [Km/h]

Figura 3.3: Diagrama V-g que indica a velocidade de flutter e o amortecimento modal.
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Conforme pode ser verificado pelo diagrama V-g, para a curva em azul, que
representa a estrutura sem amortecimento, ou seja, sem a atuagéo do circuito shunt, as
frequéncias naturais se coalescem (unem). J4 para a resposta da curva verde, para a
estrutura com amortecimento, estas frequéncias se aproximam, porém nao se unem.

Isto é caracteristico da resposta de uma estrutura amortecida.

Para a parte imaginéaria do diagrama V-g isto também pode ser percebido. Para a
curva azul, o amortecimento modal deve permanecer nulo até o ponto de ocorréncia de
flutter, em que a ocorréncia de valores de amortecimento negativo, indicam a presenca
de uma instabilidade no sistema. Para a estrutura amortecida, os resultados tiveram um
aspecto analogo, havendo um “estouro” da parte imaginaria dos autovalores, em pares

de complexos conjugados ap6s a ocorréncia do flutter.



Capitulo IV

Resultados e Estudo Paramétrico com Foco na Estabilidade Dinamica e
Aeroelastica de Painéis Aeronauticos.

Os resultados que serdo apresentados nesta se¢do, foram obtidos via simulacdes
numéricas, do modelo aero-eletromecéanico, implementado pelo Método de Elementos

Finitos, conforme apresentado anteriormente.

O painel, em questdo, é semelhante ao da figura 4.1. As FRFs que serdo
apresentadas, tiveram como ponto de excitagcdo o ponto 87. Isto porque, neste ponto, o
maior numero de modos foi notado e as respostas em frequéncia tiveram boa qualidade.
A malha 5x5 também sera explicada mais a frente. A placa apresenta as seguintes

caracteristicas de projeto:




Figura 4.1: Painel aeronautico utilizado no presente estudo.

Geometria: L, =0,3m (comprimento) e L, =0,2m (largura);

Painel quadri-apoiado (travadas somente translacdes transversais, w );

Quatro camadas do composto elastico “Carbon Graphite Fabrique”,
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encontrado no trabalho de Reddy (1997) e mostrado nas Tabela e Tabela.

Uma camada superior do elemento piezelétrico G1195, mostrado nas

Tabela e Tabela.

Espessuras: h

composto

=h_, =0,15mm;

Angulo das fibras das quatro camadas de composto (graus): [0/75/75/ 0]

» Malha: 5x5, com elementos da familia Serendipity;

Tabela 4.1: Propriedades Mecéanicas dos Materiais envolvidos.

. Ell E22 E33 GlZ GZS VlZ V23 Vl3 P
Material .
(GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (GPa) | (Kg/m")
Composto | 173,06 | 33,09 | 5,17 | 9,38 | 3,24 | 8,27 | 0,036 | 0,171 | 0,25 1578
PZT
81,38 | 80,54 | 80,54 | 24,2 | 242 | 242 | 0,40 | 0,41 | 0,25 7700
G1195
Tabela 4.2: Propriedades Elétricas dos Materiais envolvidos.
Material €5 €2 €31 € € A1 X2 X33
(C/m? | (C/m? (C/m?) (C/m?) (C/m?) (F/m) (F/m) (F/m)
Composto 0 0 0 0 0 0 0 0
PZT . . .
0 0 -18,299 | -9,013 -9,013 1,59e™® | 1,59¢™ | 1,59¢
G1195
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Alguns estudos paramétricos serdo discutidos a fim de evidenciar a influéncia de
certos parametros de projeto sobre o controle estrutural e também sobre a velocidade

final de flutter do painel aerondutico estudado.

Basicamente, o estudo paramétrico desta se¢do, envolve 0s seguintes parametros

de projeto:
» Influéncia da sintonizacéo do circuito elétrico shunt;
» Influéncia da rigidez mecanica da pastilha piezelétrica e do controle passivo;

» Influéncia da placa de material composto (angulo de fibras e espessura de

camadas);

4.1. Validacdo do Modelo em Elementos Finitos

Nos capitulos anteriores, foi apresentado o processo que possibilita criar um
modelo aero-eletromecéanico, em elementos finitos, para um painel aeroelastico fino,
segundo a Teoria das Placas de Mindlin-Reissner. Para que se possa utilizar este
modelo com confianga, devem-se comparar suas respostas dindmicas com solugdes

exatas da literatura, ou seja, valida-lo.

Para isso, realizou-se um processo de validacao, aliado a um estudo de malhas, a
fim de decidir se 0 modelo esta confiavel e qual é a malha de elementos finitos mais
adequada, envolvendo um compromisso entre a qualidade da solugcdo e o custo

computacional envolvido.

Para isso, utilizam-se equacbes para o célculo das frequéncias naturais exatas,
para uma placa composta, encontradas no trabalho de Jones (1998). Os resultados
mostrados abaixo, dizem respeito ja, tanto ao refino da malha, quanto a validacéo

mecéanica.

Para este trabalho optou-se pela malha 5x5 elementos, porque ela é capaz de
aproximar bem dos primeiros valores de frequéncia natural e ndo confere um custo

computacional to elevado, quanto a malha de 9x9 elementos.
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Tabela 4.3: Refino da malha de elementos finitos.

Analitico Malha;,; Malha,,, Malhagss Malha g,
w, (Hz) 53,9 59,9 (11w)  5B36 (2%) 56,2 (4%) 54,5 (1%)

W, (Hz)| 1341 160,2 (19%) 146,79 (9%) 1394 (4% 1351 (1%%)
W, (Hz)| 1635 200,46 (22%) 180,94 (10%) 1683 (3%) 1652 (1%)
wy(Hz)| 2156 316,17 (46%) 2649 (22%) 2293 (7%)  219,7 (2%)

Autovalores

Além do mais, este estudo se concentrara apenas nos dois primeiros modos
naturais do painel, porque, segundo o0 estudo aeroelastico mostrado abaixo, as

primeiras frequéncias que se coalescerdo para este painel, nestas condigbes adotadas,
sdo W e Wy,

A figura 4.2 (a) apresenta a variagdo causada nas frequéncias naturais, devido ao
carregamento aerodindmico, causado pelos crescentes valores de velocidade,
mostrados no eixo horizontal. As frequéncias naturais sdo mostradas, cada uma em
uma cor, e se deslocam, umas com relagcdo as outras, até o ponto em que elas se

coalescem, caracterizando a ocorréncia de flutter.

A curva azul, referente a primeira frequéncia natural e a verde, referente a
segunda frequéncia natural, na figura 4.2 (a), para a estrutura sem controle, mas ja
contendo suas cinco camadas, sendo quatro delas de material “Carbon Graphite

Fabrique” e a quinta, de PZT G1195. H& casos em que o flutter ocorre devido a

coalescéncia de frequéncias mais altas, como @;;e @, , por exemplo.
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Figura4.2: (a) Parte real dos autovalores (freq. naturais) se movendo umas com relagéo as
outras, a medida que o escoamento aumenta de velocidade. Primeiras frequéncias a se
coalescer: w; e wy; (b) Funcdes de resposta em frequéncia, para cada passo de velocidade.

Outra forma de se notar o mecanismo do flutter, bastante didatica é apresentada
na figura 4.2 (b). Esta figura apresenta no eixo x, a frequéncia, no eixo y, as amplitudes
de vibracdo da resposta em frequéncia da estrutura e no eixo z, a velocidade crescente
do escoamento de ar, que cruza a placa. Pode-se notar que, a medida que a velocidade
do escoamento aumenta, a primeira e a segunda frequéncias naturais da estrutura se

aproximam. A curva verde apresenta o momento imediatamente antes do flutter. A curva
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vermelha, por sua vez, ilustra 0 momento em que ocorreu esta instabilidade, mostrando

gue agora nao ha mais dois modos naturais, porém um Unico modo natural, coalescido.

4.2. Influéncia da Sintonizacéo do Circuito Elétrico Shunt

Neste estudo, serd medida a influéncia da sintonizacdo elétrica do circuito

passivo, sobre as respostas estruturais e aeroelasticas do painel em questao.

4.2.1. Sintonizagao via Hagood e Flotow

A primeira sintonizacdo a ser apresentada é aquela realizada através das
equacles de Hagood & Flotow (1991). Esta sintonizacdo é realizada na velocidade de
ocorréncia de flutter para a situagdo “Open Circuit”, que é a situacdo em que ha a

presenca mecanica do material piezelétrico sobre a placa, mas ndo ha atuacgédo elétrica.
Ou seja, para o célculo de @, e @, que integrardo as equagoes (2.42) e (2.43), deve-se

considerar uma determinada velocidade de escoamento de ar, que influenciara no
carregamento aerodindmico sobre a placa. No trabalho de De Marqui (2011) a

sintonizacdo é realizada da mesma forma. Finalmente, os valores de resisténcia e

induténcia sugeridos por esta sintonizacdo foram:R, =98,07Q2, R,=88,732,

L,=0,26H e L,=0,21H .

Conforme se pode observar pela FRF abaixo, esta sintoniza¢cdo apresenta um
excelente ganho estrutural, tanto para o primeiro, quanto para o segundo modo natural.
A legenda indica que a curva azul representa a estrutura completa, com a presenca
mecanica do material piezelétrico, porém sem a atuagdo do controle passivo; ja a curva
verde, se distingue justamente, por possuir a aplicacdo do controle passivo, via shunt

ressonante multimodal, em série.
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Figura 4.3: FRF da estrutura, contendo shunt sintonizado via Hagood & Flotow (1991).

Entretanto, apesar de apresentar um 6timo ganho estrutural, esta sintonizacéo
nao apresenta ganho aeroelastico, ou seja, ndo altera a velocidade de flutter do painel,

como pode ser notado pelo diagrama V-g, na figura 4.4.

140 20
) N —]
Lz " L 10
& 120 > s
o o |
- - / L0 h \
€ 100 2
3 Ressonant Shunt in Series g’ -10
z = )0 Circuit = ~—
Ei%OO 1850 1900 1950 2000 2050 2100 -21%00 1850 1900 1950 2000 2050 2100
Airflow Speed [Km/h] Airflow Speed [Km/h]

Figura 4.4: Diagrama V-g para a sintoniza¢éo via Hagood e Flotow.

Neste diagrama V-g, o0 grafico da esquerda representa o0s autovalores
(frequéncia naturais), em Hz, que se deslocam umas em relacdo as outras, a medida
que o fluxo de ar aumenta sua velocidade, fazendo com que o0 carregamento
aerodindmico sobre o painel aumente seu valor. No caso da estrutura sem
amortecimento, curva azul, estas frequéncias se unem realmente, assumindo um unico
valor ap6s o flutter. Para a estrutura amortecida, entretanto, as frequéncias apenas se
aproximam, porém nao se unem, 0 que € caracteristico de uma estrutura amortecida,
segundo Maloy (2004).
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Ja no gréfico da esquerda, sdo representados 0os amortecimentos modais. A
estrutura em azul ndo possui amortecimento e, por iSso, sua curva permanece sobre o
valor zero até que seja atingida a pressao critica de flutter, que é de 1944 Km/h para
este caso. Neste momento, os valores de amortecimento modal se separam em valores
complexos conjugados crescentes. Para a curva verde, mesmo antes da ocorréncia de
flutter, os valores de amortecimento modal ndo sdo nulos. Pode-se notar que, os valores
de amortecimento modal aumentam, indicando flutter, aproximadamente na mesma

velocidade de escoamento de ar.

Isto leva a crer que, para aumentar a velocidade de flutter, ndo basta apenas
retirar energia dos modos naturais. Deve-se aumentar o tempo que os dois modos

levam para se coalescer (unir).

4.2.2. Sintonizagdo Manual

Para comprovar esta afirmacédo, testa-se um caso, em que a sintonizacao foi
realizada manualmente e ndo se preocupou com a amplitude de vibragdo dos modos

naturais, somente com sua distancia, em frequéncia.

Como pode ser observado pela FRF da figura 4.5, esta sintonizacdo manual foi
ajustada para retardar um pouco o primeiro modo natural, em frequéncia e, por sua vez,
elevar a frequéncia do segundo modo. Pode-se notar que, com 0 circuito ressonante

multimodal, consegue-se deslocar pouco os modos em frequéncia. Os valores utilizados

de resisténcia e indutancia, nesta sintonizagéo, foram: R, =1Q, R,=2Q, L, = 1e®H e

L,=1eH.

Neste caso, devem-se variar os valores de L, e L,, que séo responsaveis por

posicionar o modo natural, em frequéncia. Os valores de R, e R, séo responsaveis por

variar o amortecimento e foram mantidos baixos para que 0s picos permanecessem
distantes. A medida que se aumenta o amortecimento, 0s picos se aproximam em

frequéncia e isto reduz o ganho aeroelastico.
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Figura 4.5: FRF para o caso da sintonizacao manual.

Neste caso, ja é possivel notar algum ganho aeroelastico. Houve um ganho de 23

Km/h, ou seja, a velocidade de flutter do painel foi aumentada de 1.944 km/h para 1.967

km/h. Observar que, o espacamento dos modos naturais, notado na FRF da figura 4.5,

foi pequeno, causando um ganho aeroelastico também pequeno, em torno de 1,2%.

N&o serd mostrado aqui, para ndo tornar cansativa a secdo de resultados, mas

foram realizados testes melhorando e também piorando o amortecimento para a FRF

mostrada na figura 4.6 e, isto ndo variou o ganho aeroelastico. Ou seja, 0s resultados

levam a crer que este ganho esta realmente ligado ao distanciamento dos picos, em

frequéncia.
140 20 —
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Figura 4.6: Diagrama V-g para a sintonizagéo realizada manualmente.
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4.3. Influéncia da rigidez mecéanica da pastilha piezelétrica e do controle

passivo

Esta secdo busca evidenciar os ganhos aeroelasticos distintos, devido somente a
contribuicdo mecanica do material piezelétrico e, devido somente ao controle passivo,

ou seja, ao seu ganho elétrico.

O caso mostrado anteriormente, com h =0,15mm, em que ha um ganho de 23

camada
km/h em velocidade de flutter, ndo podera ser reproduzido. Isto porque, com esta
espessura, 0 painel, sem material piezelétrico entraria em flutter numa velocidade

abaixo de Mach 1 e, nesta regido, a Teoria do Pistdo ndo é recomendada.

Assim, para este caso, utiliza-se h =0,18mmtanto para o composto, quanto

camada
para o material piezelétrico. Desta forma, tem-se uma estrutura mais rigida que,
naturalmente, entrara em flutter em uma velocidade maior que a anterior, mais fina.
Portanto, esta espessura foi escolhida de forma que o flutter ocorra em regime
supersdnico para o painel com ou sem material piezelétrico e o uso da Teoria do Pistao

estard assegurado.

A partir do diagrama apresentado na figura 4.7, pode-se verificar que, para o painel
composto, sem a camada de material piezelétrico, ou seja, apenas com as quatro

camadas de “carbon graphite fabrique”, com &angulo de fibras [0/75/75/0], a

velocidade critica de flutter é de 1.336 km/h. Ser& explicado, na préxima secdo, como é

definido o angulo das fibras, dentro do painel composto.

As varidveis elétricas usadas para a obtencdo deste resultado foram sintonizadas

de maneira ndo automatica e seus valores sdoR, =1Q, R,=2Q, L =1e°H e

L,=1e®H . Estes valores de impedancia elétrica foram escolhidos de modo a afastar

em frequéncia o primeiro e o segundo modos naturais. Os resultados anteriores
mostraram que o amortecimento ndo influi no ganho aeroelastico, por isso as

resisténcias foram ajustadas para valores baixos.
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Figura 4.7: Diagrama V-g para a comparacao entre os ganhos mecénico e elétrico devido ao

circuito shunt.

A escala horizontal, das velocidades, devido a necessidade de ser bastante longa,
de 1.200 a 3.000 km/h, ndo evidencia o ganho somente devido ao controle, porém, para
este caso, houve um ganho de 17 km/h. O painel somente com a presenca mecénica do
material piezelétrico, entra em flutter a 2.551 km/h. Quando o controle passivo é

contabilizado, a velocidade de ocorréncia deste fendmeno passa a ser 2.568 km/h.

Assim, mostra-se na figura 4.8, a regido entre 2.500 e 2.600 km/h, para evidenciar o

ganho elétrico, citado acima.
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Figura 4.8: Vista com zoom, sobre o amortecimento modal da figura 4.7, a fim de evidenciar o

ganho elétrico devido ao controle passivo do circuito shunt.

Ou seja, estes resultados evidenciam um enorme ganho mecéanico e um modesto
ganho elétrico, devido a presenca do material piezelétrico sobre a velocidade de flutter
do painel. Isto pode ser explicado pela elevada rigidez mecéanica da pastilha piezelétrica,
que faz com que, quando colada a placa composta, eleve bastante sua estabilidade

aeroelastica.
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Conforme citado anteriormente, o controle passivo executado pela pastilha
piezelétrica, acoplada ao circuito elétrico shunt ressonante multimodal, em série, confere
a estrutura um excelente amortecimento estrutural. Porém, este controle altera pouco a

estabilidade aeroelastica.

4.4. Influéncia da placa de material composto (dngulo das fibras e espessura

das camadas)

Os parametros de projeto da placa de material composto também influenciam na

velocidade de flutter e na qualidade do controle, via circuito elétrico shunt.

Nesta secdo, serd verificada a influéncia de dois parametros de projeto da placa,
gue sao: angulo das fibras de cada camada do composto e, espessura das camadas de

composto e de material piezelétrico.

4.4.1. Influéncia do &ngulo das fibras do composto

Primeiramente, mostra-se a influéncia que a orientacdo do angulo das fibras de
cada camada do painel composto possui sobre a velocidade final de flutter. Numa
estrutura composta, a direcdo das fibras define a diregcdo de maior rigidez mecéanica
(SALIBA Jr., 2003).

A fim de mostrar o padréo utilizado na medi¢do dos angulos em cada fibra, segue a
figura 4.9. Os angulos sdo medidos, no sentido anti-horario, a partir da direcdo X .
Assim, definem-se novas dire¢cdes, 1,2 que sdo as direcdes deslocadas de XY

segundo os angulos das fibras, considerados para cada camada do estratificado.
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Figura 4.9: Esquema representativo do padrdo de orientacdo do angulo das fibras. Adaptado de

(ROCHA, 1999)

Segundo Faria (2006), o padrao utilizado para a designacdo da orientacdo das

fibras dos materiais compostos, é utilizar chaves e, separar os valores, em graus, dos

angulos de cada camada, por barras. Por exemplo, a configuragédo inicial do painel

utilizado neste estudo foi definida[O 75175/ O] , que também pode ser escrita na forma

[0 / 75]5, indicando a simetria do composto. A figura 4.10 apresenta esta configuracao.

Em uma das camadas as fibras estdo orientadas paralelamente ao eixo X e na

seguinte, paralelamente ao eixo Y .

X

[ 00 0 0o 0o o
A [}
= : >
[ [ 0
O o

[ o o0 0o o

Figura 4.10: Vista do laminado usado no estudo, com orientac¢éo [0/75/75/0].

A quinta camada néo foi mostrada na figura 4.10, porque é a camada de material

piezelétrico, para o qual ndo faz sentido falar de angulo de fibra.

Inicialmente serdo mostrados resultados considerando todo o laminado como

contendo uma Unica camada e a influéncia que o angulo de laminacao desta camada
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causa sobre a velocidade final de flutter, conforme realizado no trabalho de Almeida

(2011), com controle ativo, via materiais piezelétricos. Para os testes realizados nesta

se¢o, a sintonizagdo foi a seguinte: R, =1Q, R,=2Q, L, =1e°H e L,=1e"H .

Pode-se notar, pelos resultados mostrados na figura 4.11, que quando as fibras
estdo orientadas na direcao do fluxo de ar, ou em variacbes angulares pequenas (até
30°), observam-se as maiores velocidades de flutter. A medida que estes angulos
tendem a direcbes perpendiculares ao fluxo de ar, a placa atinge a instabilidade sob
menores velocidades. Porém, deve-se atentar que nestes casos, as camadas foram
consideradas como sendo Unicas, e tendo o0s angulos mostrados abaixo.

Diferentemente do caso mostrado anteriormente, em que as camadas eram

consideradas separadamente e com orientacao variada, de [0 75175/ 0] :

Isto pode ser explicado devido a rigidez mecanica que as fibras conferem a
estrutura composta. Como explicado anteriormente, a direcdo em que as fibras sdo
orientadas se torna a direcdo de maior rigidez mecénica. Logo, orientando-se as fibras
na dire¢cdo do fluxo, ou em direcbes proximas, espera-se obter a maior estabilidade

aeroelastica para o painel em estudo.
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Figura 4.11: Influéncia do angulo de laminag¢do com relagéo a velocidade de flutter.

Pode-se aprofundar o estudo, a fim de verificar a influéncia de se variar o angulo de
cada camada, bem como a influéncia de se usar um laminado simétrico ou ndo. Serao
mostrados alguns resultados neste sentido, na forma de tabela, para facilitar a
visualizacdo. Também feitas algumas reflexdes gerais sobre os resultados obtidos,

porém sem a intencdo de esgotar o assunto.
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Tabela 4.4: Velocidades de flutter para variados angulos de fibras do estratificado.

o Ganho do
caso| Estratificado Viuer "Open Circuit" | Viuwer "Shunted” Controle
[Km/h] [Km/h] (Km/h]

1 [0/30/30/0] 1990 2012 22
2 [0/60/60/0] 1967 1990 23
3 [0/90/90/0] 1944 1944 0
4 [30/0/0/30] 2012 2012 0
5 [60/0/060] 1825 1825 0
6 [90/0/0/90] 1641 1641 0
7 | [30/-30/-30/30] 2094 2094 0
8 | [45/-45/-45/45] 2067 2067 0
9 [60/-60/-60/60] 1868 1868 0
10 [0/90/0/90] 1821 1845 24
11 [0/30/60/90] 1821 1845 24
12 [0/0/0/90] 1798 1821 23

Na tabela 6, as linhas em amarelo (casos 1, 2 e 3) representam laminados
simétricos, com as camadas externas a 0° as linhas em azul (casos 4, 5 e 6)
representam laminados também simétricos, porém com as camadas internas a 0°% as
linhas em verde (casos 7, 8 e 9) simulam um caso em que os angulos das fibras sdo
girados de 90° de camada por camada, a fim de manté-las cruzadas ortogonalmente;
por fim, as linhas em vermelho (casos 10, 11 e 12), simulam casos de laminados néo

simétricos.

Os resultados seguem a mesma tendéncia do caso anterior, contendo uma Unica
camada. Ou seja, as maiores velocidades de flutter, para cada caso, foram obtidas com
os angulos de 0° e 30° das fibras do composto. Este resultado é coerente, uma vez que
o fluxo de ar esta na direcdo X e as fibras nesta orientacado conferem ao laminado uma

maior rigidez para este caso.

De uma maneira geral, estes resultados levam a crer que as camadas externas do

laminado tém um papel estrutural mais importante que as camadas internas. Isto
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porque, comparando o caso 1 com o caso 4, a maior rigidez é notada quando as fibras
de 30° estdo nas camadas externas. E importante ressaltar que ambas as camadas
externas, inferior e superior, sdo importantes na rigidez do composto, porque nos casos
do laminado ndo simétrico, em que uma das camadas externas foi considerada
contendo fibras a 0° e a outra a 90°, pode-se notar uma menor rigidez com relagdo aos

casos em que ambas as camadas foram postas a 0°.

Os resultados também indicam uma maior rigidez do laminado contendo fibras

orientadas ortogonalmente, que sdo os casos 7, 8 e 9.

Para alguns arranjos do estratificado o controle elétrico passivo do circuito shunt
teve efeito e para outros, ndo. O controle elétrico ndo teve efeito em nenhum caso de
laminado simétrico em que as fibras do composto estavam orientadas ortogonalmente; e
pode-se notar efeito quando, pelo menos uma das camadas externas esteve orientada a
0°. Estas sdo apenas observacfes sobre os resultados apresentados. Para que se
possa realmente criar uma relagdo entre a orientagéo das fibras dentro do composto e
da eficiéncia do controle passivo, via circuitos shunt, devem-se realizar testes mais

aprofundados.

4.4.2. Influéncia da espessura das camadas do composto

Por fim, estuda-se a influéncia da espessura das camadas do composto, incluindo
a espessura da camada piezelétrica, sobre a resposta dindmica e aeroelastica da

estrutura.

Sabe-se que, aumentando-se a espessura de alguma das camadas, aumenta-se
também a rigidez e, por consequéncia, a estabilidade aeroelastica. Porém, também é
sabido que, principalmente no campo da engenharia aeronautica, o aumento da
espessura e do peso da estrutura é o Ultimo dos recursos a ser utilizado. Assim, estes

testes serdo breves e com um carater mais didatico do que pratico.

Os resultados serdo mostrados em duas partes, porque, como visto pelos
resultados anteriores, a sintonizacdo do circuito que provoca um bom amortecimento
estrutural, ndo produz ganhos aeroelasticos e vice-versa. Desta forma, sera mostrada a
influéncia da espessura das camadas do composto ou do elemento piezelétrico sobre a

resposta aeroelastica, com sintonizag6es manuais e a influéncia sobre o comportamento
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dindmico da estrutura serd mostrado, utilizando-se a sintonizacéo classica, via Hagood
& Flotow (1991).

Desta forma, para a caracterizacdo da resposta aeroelastica, parte-se do painel
caracterizado no inicio deste capitulo, com suas fibras orientadas segundo o arranjo
[0/75/75/0]. A sintonizacdo utilizada, como dito, ser4 aquela realizada manualmente
R =10, R,=2Q, L,=1e°H e L,=1e°H, em que se pode notar um ganho

aeroelastico de 1,2%.

Em seguinda, para a analise estrutural, serd utilizada a sintonizacdo sugerida por

Hagood & Flotow (1991), que é aquela que apresenta ganhos estruturais importantes.

E importante lembrar que os casos testados nesta se¢do, serdo comparados com
0 caso inicial, em que todas as camadas possuem a mesma espessura, que é de

0,15mm, totalizando, para o composto de quatro camadas de “Carbon Graphite

Fabrique” e uma de PZT G1195, 0,75mm de espessura total.

Os resultados para a analise aeroelastica serdo apresentados na forma de tabela,

para facilitar a visualizacao.

Os resultados apresentados abaixo dizem respeito a variacdo de espessura do
composto total, ou seja, variam-se as espessuras de cada camada, de maneira
igualitaria. Assim, para os trés casos apresentados, de 0,6mm, 0,75mm e 0,9mm, as
espessuras de cada uma das cinco camadas foi de 0,12mm, 0,15mm e 0,18mm,

respectivamente.

A tabela 7 mostra o que ja era de se esperar. Para a mesma relacéo entre h

composto

e h_. , ou seja, relacdo h

ot / hymp =1 oObservam-se os mesmos ganhos. Nota-se

pzt comp
apenas um offset na faixa de velocidades, devido as variagBes de rigidez causadas

pelas respectivas variacdes de espessura, para cada caso.

Tabela 4.5: Influéncia da espessura total do composto na velocidade final de flutter e no ganho
do controle.

Espessura Total Viuteer "Open Circuit" Viutter " Shunted” Ganho
[mm] [Km/h] [Km/h] (%)
0,6 1430 1447 1,2
0,75 1944 1967 1,2
0,9 2573 2603 1,2
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J& o grupo de resultados da tabela 8, considera apenas a variacdo na espessura

da pastilha piezelétrica. Ou seja, varia-se a relagdo h_. / h onde a espessura do

pzt comp !

composto é mantida constante, e vale, h,__ =0,156mm.

comp

Tabela 4.6: Influéncia da espessura relativa entre o elemento piezelétrico e o composto
mecanico.

hpzt/ Neomp Viuteer "Open Circuit" Viutter " Shunted” Ganho
[mm] [Km/h] [Km/h] (%)
1,0 1944 1967 1,2
0,75 1812 1829 0,9
0,5 1690 1694 0,2

/h diminui, diminui-se

Os resultados mostram que, a medida que a relagéo h,, / h,,
também a eficiéncia do controle passivo. Pode-se imaginar, fisicamente, que, uma
pastilha menos espessa, transforma uma menor quantidade de energia mecanica em

energia elétrica.

Sera apresentada aogra, a influéncia da espessura da camada piezelétrica sobre
o0 comportamento dindmico da estrutura, uma vez que a caracterizagdo aeroelastica ja

foi realizada.

Para esta modalidade de resultados, faz-se necessario plotar as FRFs do sistema,
a fim de se ter ideia da influéncia da espessura do elemento piezelétrico sobre o

comportaemtno dindmico da estrutura.

Sera utilizada a sintonizagé@o proposta por Hagood & Flotow (1991) para todas as

andlises dindmicas que serdo apresentadas abaixo.

Nota-se, pelas FRFs presentes no Anexo Il, que, para o caso estrutural, ha um

menor impacto da relacdo de espessuras h_ /h sobre a qualidade do controle

pzt comp

passivo, realizado pelo circuito elétrico shunt.

Para a relacdo h_/h__ =10, nota-se um amortecimento que beira 50% de

pzt comp

reducdo de amplitude de vibragcdo tano para o primeiro, quanto para o segundo modo

natural.

Para os casos h . /h__ =075 e h

pzt comp

/h__=0,5, a reducdo da amplitude de

pzt comp

vibracdo para o primeiro modo natural continua em torno de 50%, porém para o
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segundo reduz-se em torno de 30%. Nao se notam diferencas importantes entre estes

dois casos.

Por fim, estudou-se o caso em que h_ /h__ =0,25 e notou-se que o primeiro

pzt comp
modo natural teve suas amplitudes de vibracdo reduzidas na faixa de 30% e o segundo
modo, na faixa de 25%, o que ainda pode ser considerado bastante razoavel, levando-

se em conta a a baixa espessura relativa da camada piezelétrica.



Capitulo V

Aplicacdo em SecOes Tipicas Aeroeléasticas

Neste capitulo, sera apresentada uma aplicacdo do controle passivo via circuitos
elétricos shunt ressonantes sobre sec¢bes tipicas com dois graus de liberdade.

Anteriormente, todo o desenvolvimento havia sido realizado sobre placas finas.

Esta aplicacdo sera realizada neste trabalho como uma forma de validar o trabalho
realizado sobre placas até entdo. Os resultados para placas mostraram ganhos
expressivos sobre o seu comportamento dinamico, porém, de maneira ndo intuitiva, o
ganho aeroelastico foi pequeno. Busca-se portanto, nesta sec¢édo do trabalho, aplicar o
mesmo circuito shunt ressonante, sobre secdes tipicas, utilizando um novo cédigo e
verificar se ganhos aeroelasticos semelhantes aos da placa serdo notados para esta

nova estrutura.

Neste capitulo, serd considerada aerodindmica nao-estacionaria, via Teoria
Potencial Linearizada de Theodorsen, segundo proposto por Theodorsen (1935). Nos
capitulos anteriores, os carregamentos aerodinamicos haviam sido incorporados via

Teoria do Pistdo, que é uma teoria mais simples, quase-estacionaria.

Por ultimo, a formulacdo mecéanica do problema, neste capitulo, € empregada no
dominio discreto e nao via método de elementos finitos, conforme havia sido realizado

no caso de placas finas.

Ou seja, com estas particularidades, este capitulo visa a conferir uma maior
confianca sobre o presente trabalho, buscando “validar’ os ganhos aeroelasticos

percebidos sobre placas, mostradas anteriormente. Além disso, busca-se tornar o
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trabalho mais abrangente, utilizando-se, nesta aplicacdo, de métodos que ainda néo

haviam sido descritos nos capitulos precedentes e, por isso, deixando-o mais rico.

5.1. Modelagem da Sec¢é&o Tipica no Dominio Discreto

A secdo tipica que sera modelada neste capitulo possui dois graus de liberdade

mecéanicos: h(t) de translacdo, representado pela mola translacional, de rigidez
mecanica K, e é mostrada abaixo e, 6(r) de translacio, representado pela mola

rotacional, de rigidez mecéanica K,. A secéo tipica em questdo é representada
esquematicamente, através da figura 5.1. As siglas dos pontos sobre a linha de
referéncia da secéo tipica sdo: a.a eixo aerodindmico; e.a eixo elastico e, c.g centro

de gravidade. As posicdes destes eixos sdo definidas no projeto da secéo tipica, a fim
de atender aos pré-requisitos de sustentacdo, arrasto e atitude da aeronave.
Dependendo das posicdes relativas entre estes trés pontos, a se¢éo tipica pode nunca
sofrer flutter (BISMARCK-NASR, 1999).

LLLLLLLLLLL LSS L,

Figura 5.1: Secéo tipica, com dois graus de liberdade, com circuito elétrico shunt ressonante.

O circuito elétrico shunt, conforme pode ser visto pela figura 5.1, esta acoplado

ao grau de liberdade de translacéo transversal h(t). Através da excitagdo aerodinamica
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provocada pelo escoamento de ar ndo estacionario, as amplitudes de vibracdo
mecanica nesta dire¢éo se tornardo maiores, & medida que a velocidade do escoamento
aumenta. Desta forma, a fungdo do amortecimento passivo, através do circuito shunt, é
retirar energia desta vibracdo e aumentar a velocidade em que o fenbmeno do flutter

ocorrera.

O deslocamento transversal do eixo elastico desta secao tipica pode ser descrito

pela expressao:
z=h({t)+ro() (5.1)
onde: r é a distancia medida do eixo elastico até o infinitesimal de massa considerado.
Desta forma, pode-se calcular a energia cinética desta estrutura como contendo
uma parte de translacdo e uma de rotacao:

= %J‘pézdr = %(fzszdr-i-ﬂ.zéj‘ prdr-i-észrzdr) (5.2)

onde: a massa do aerofolio pode ser definida como m= Ipdr , 0 segundo momento de
inércia em torno do eixo elastico |, = Iprzdr =mr € o primeiro momento de inércia em

torno deste eixo S, = Iprdr =mr,.

Assim, pode-se escrever a equacdao (5.2) da seguinte forma:
1 .. "
T —E(mh +2mr,hd +1,0°) (5.3)

Agora, para escrever a expressdo da energia de deformacéo eletromecanica, faz-
se necessario relembrar as equagfes constitutivas da piezeletricidade, mostradas na
equacdo (2.17), anteriormente. Desta forma, a energia de deformacdo para a nova

estrutura, pode ser escrita conforme:

1 1 1 1
U =2 KPP+ 2 K00 + EVI | £,0,dV — Evj D,E.dV (5.4)

pzt

Substituindo as equacdes constitutivas da piezoeletricidade sobre a expresséo da

energia de deformacao (5.4), chega-se a seguinte relacéo:

pzt (5.5)

1 CLA, e 1 1
U=E(Kh+ 1|l ptjhz_iE3thzt+EK002_E§33E§V

pzt pzt
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onde: | , representa o comprimento da pastilha piezelétrica e, ¢, = h/l, representa a

pzt

deformacdo mecénica ao longo da direcdo longitudinal da pastilha piezelétrica.

Considerando também o campo elétrico E;=-¢/t ,, pode-se reescrever a

expressao da energia de deformacdo mecénica, como sendo:

C..A e.V \Y
Uzl[Kh+ ; "Z‘]h2+ = ¢h+%K992—%§§—§33¢2 (5.6)
pzt

pzt pzt " pzt

Assim, pode-se escrever o Lagrangeano conforme a equacédo (5.7) e o principio

de Hamilton para o problema acoplado aero-eletromecénico, segundo a equacao (5.8):

L=T-U (5.7)

5T(T-U-M—M—%)dt=0 (5.8)

4

onde: W, =F

eral: W,=M_ .60 representam o trabalho realizado pelas forgas

aerod.
aerodindmicas ndo conservativas nos deslocamentos translacional h (plunge) e
rotacional @ (pitch), respectivamente. O trabalho realizado pela forca elétrica é

representado por W, = Q¢, onde Q s&o as cargas elétricas.

Assim, aplicando-se o principio de Hamilton, e realizando algumas
manipulacdes, chega-se a seguinte relacao de equilibrio:
tZ

J{oaw} {IM]o+[K{aw}-{F@}jar=0 59)

4

onde: {qt)}={h(t) O(t) #(t)} € o vetor dos graus de liberdade generalizados;

m mr, O Kin 0 Ky
[M]=|[mr, 1, 0| é a matriz de inércia do sistema; [K]=| 0 K, 0 |éa
0O 0 O Ky 0 Ky
. . . CllApzt 'es1vpzt
matriz das rijezas mecanicas, onde: K, =K, + I , Ky = 1 K=K, e

pzt pzt " pzt

Faerod . (t)

¢
Ky =—5—. Por fim, {F()}={M,..(t)} € o vetor dos esforcos externos, onde:

™ Q(®)
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{Faeros 0} € {M,.0q (1)} representam o vetor das forcas e momentos aerodinamicos,

respectivamente, e, Q(t) representa as cargas elétricas externas.

Aplica-se, sobre a equacédo de equilibrio acima, uma Transformada de Rapida de
Fourier (FFT), a fim de migrar o sistema do dominio temporal para o dominio da

frequéncia.

(‘”2['\"3]+[Ks]){q3(w)} ={F;(w)} (5.10)

A terceira equagdo do sistema acima pode ser incorporada a primeira, a fim de

reduzir o sistema da ordem 3x1 para 2x1. Assim, escrevendo a terceira equagao:
Kh¢h(w)+ K¢¢ P(w)=Q(w) (5.11)

Sabe-se que, pela lei de Ohm, no dominio frequencial, cargas elétricas e campo

elétrico se relacionam através da relacgéo:

3 Z_l(a))L
T e

Qw) P(w) (5.12)

Substituindo a equacéo (5.12) na equacéo (5.11), vem:
7 w)L N
¢(CL))= Kh¢(T— K¢¢] h(a)) (513)

Neste passo, deve-se substituir a equacéao (5.13) na relacdo (5.9). Dai chega-se a

seguinte expressao:

(-0’ [M, J+[K ){a. @)} = {F.(@)} (5.14)
Z Y w)L !
onde: |:|\/|2:|=|:mn: nlm;},[szz Khh+Kh¢[ i 'K¢¢J K¢h 0 ’
7 7 0 K%
_ h(CO) _ Faerod.(a)) 2_& 2:& —_r_H
{O'Z(w)}_{ew} | {Fz(w)}_{Maemd.(w)} T T, T
2wl , Y
, Kh¢[ i(;)) 'Kw] K¢h
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Assim, utilizando-se das simplificacGes definidas acima, a equacao (5.14) se reduz

a.
(—wzl:r2:|+|:a)2 ]) {q;(w)} = {Fz*(w)} (5.15)
T 2 2 ) h /
et Ty o5
Faerod.(a))
* b
{F2 (w)} ) M a::d.(a))
mb?

5.2. Incorporagao da Aerodinamica Nao-Estacionaria ao Modelo Discreto:

Os carregamentos aerodindmicos devidos a interacdo da secdo tipica com o
escoamento de ar serdo adicionados de forma ndo estacionéria ao modelo. Para isto,
sera empregada a Teoria Potencial Linearizada, proposta por Theodorsen (1935), que &
implementada no dominio da frequéncia e assume que a sec¢ao tipica esta imersa em
um fluido inviscido e submetida a oscilagbes de pequenas amplitudes e com um
movimento que pode ser considerado harménico (BISMARCK-NASR, 1999), (BENINI,
2002).

De acordo com esta teoria, as forcas e momentos nao estacionarios, podem ser

calculados na frequéncia de acordo com as seguintes expressoes:

F.. (0) = mpb*w? E L, +6(L,-(0.5+a)L, )] (5.16)

M. (0) = mpb*w? [{Mh -(0,5+a)|_h}%+{|v|9 -(0,5+a)(L,+ Mh)+(0,5+a)2} Lh} (5.17)

onde: L, =1-i2C/k, L,=1/2-i(1+2C)/ k-2C?/k, M, =1/2, M,=3/8-i/k, 0
parametro b representa a semi-corda da seco tipica, medida em metros.

O coeficiente de TheodorsenC(k) da equagdo acima € dependente da

frequéncia reduzida K=wb/V, onde V é a velocidade do escoamento. Ele é
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responsavel por definir se a andlise serd quase-estacionaria ou nao-estacionaria. Caso

ela seja ndo-estacionaria, seu valor € calculado pela relagéo:

0,0075 + 0,10055

C(k)=0,5+- -
ik+0,0455 ik+0,3

(5.18)

Caso a analise seja quase-estacionaria, basta considerar C(k)=1.

Substituem-se as forcas e momentos aerodinamicos na equacdao (5.15), a fim de
adicionar as equacgdes do movimento, o carregamento aerodindmico ndo-estacionario.

Isto leva o sistema final a ter o seguinte aspecto:
. Q?
(-Qz[r2]+[K]){q2(w)}=7[A] (5.19)
onde: [A] é a matriz aerodinamica e ¢ dada por:

L, L,-(0,5+a)L, }
(5.20)

[A]{Mh-(o,5+a)|_h M,-(0,5+a)(L,+M, )+(0,5+a)’L,

E a relac&o de massa é definida por u=m/zpb’L , onde m é a massa da secao tipica,

por unidade de comprimento, L.

RZ+R2 0
Além disso, @7 = o /of , R, =a? /o, R§¢=w§¢/w§e[K]=[ o }

— 2 "
0 r,

Assim, recai-se, analogamente ao problema de placas finas, numa equacéo nao-
linear, que sera resolvida, também, de maneira analoga. Lembrar que a solugéo foi

apresentada, em diagrama de blocos, e explicada na

Figura.

{[ K(w)]- {[ M] +%[A(a))]}}{q(a))} ={0} (5.21)

5.3. Resultados Numéricos

Os resultados serdo apresentados, visando a realizar um estudo paramétrico,

medindo a influéncia sobre a velocidade final de flutter, dos parametros:
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e Geometria da Sec¢éo Tipica,
e Parametros elétricos do circuito shunt.
A geometria da secdao tipica possui grande influéncia sobre sua velocidade final de
flutter. Ainda, a geometria pode favorecer o controle passivo. Tudo isto devera ser
levado em conta, nas fases de projeto da secao tipica, segundo o fim para o qual ela

sera utilizada.

Além disso, os parametros elétricos dos circuitos elétricos shunt também possuem
grande influéncia sobre a eficiéncia final do controle passivo. A sintonizag&o do circuito
shunt possui papel fundamental na qualidade do controle sobre os modos para os quais
se deseja amortecer (HAGOOD & FLOTOW, 1991). Sera apresentada também a

influéncia da rigidez mecéanica da pastilha piezelétrica sobre a velocidade de flutter.

A sintonizagdo sera realizada, como o fora para o problema de placas finas, via
dois métodos: o primeiro, segundo as equacgdes propostas por Hagood & Flotow (1991)
gue representam um método bem aceito e consolidado na literatura; e, o segundo, via
Evolucéo Diferencial, que é um método heuristico de otimizagdo, que recebera como
inputs os valores sugeridos por Hagood & Flotow (1991) e tentara buscar valores ainda

melhores.

Parte-se de uma configuracao inicial, a fim de que, a influéncia de cada parametro
possa ser mensurada. A configuragdo inicial apresenta um ganho de 6,87% em
velocidade de flutter, comparada com a sec¢do tipica sem tratamento. Nesta
configuracdo, foi utilizado um circuito shunt ressonante multimodal, em série,
sintonizado via método proposto por Hagood & Flotow (1991) e utiliza o material
piezelétrico PZT G1195, que possui as propriedades citadas na Tabela . As
propriedades mecéanicas da secao tipica considerada para a configuracdo inicial sédo

apresentadas na Tabela .

Tabela 5.1: Propriedades eletromecénicas da pastilha PZT G195.

Pastilha piezelétrica PZT G1195
C,,(GPa) 69
p(ke /m3) 7700
e,,(C/ m?) 18,1
Cau(F /m) 1,6e°

d,, (N / mV) 2,68e”




Tabela 5.2: Propriedades mecénicas da secao tipica considerada na chamada

“configuracao inicial”.

Secao tipica para a “configuragéo inicial”
T, 0,3
w, (rad / s) 300
w,(rad / s) 90
P (kg /) 1,225
ab(m) -0,075
b(m) 0,5
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Os resultados para a configuragao inicial sdo mostrados na figura 5.2. Conforme

fora dito, existe um ganho de 6,87% em velocidade de flutter, ou seja, parte-se de uma

velocidade de flutter de 197,058 m/s da secdo tipica sem tratamento, para uma

velocidade de flutter de 210,595 m/s, da sec&o tipica com circuito elétrico shunt.
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Figura 5.2: Diagrama V-g, mostrando o ganho, em velocidade de flutter, da configuracao

inicial.

No diagrama V-g, o grafico da esquerda apresenta a parte real dos autovalores,

ou seja, as frequéncias naturais, que se deslocam, umas em direcdo as outras, a

medida que o escoamento de ar aumenta sua velocidade. Em outras palavras, as

flutuacbes de presséo,

causadas pelo carregamento aeroelastico, alteram as

propriedades mecénicas da estrutura, a medida que a velocidade do escoamento de ar
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aumenta, fazendo com que suas frequéncias naturais se aproximem, até a ocorréncia

do principal fenémeno aeroelastico, o flutter.

O gréafico da direita, por sua vez, plota 0 amortecimento modal, construido pela
relacdo apresentada na equacdo (3.10). Calculam-se dois problemas de autovalores,
um que leva em conta o problema aero-eletromecanico completo e, outro que leva em
conta apenas o problema eletromecénico, e pela subtracdo das partes imaginarias,
divididas pelas partes reais dos seus autovalores, chega-se aos seus amortecimentos
modais (MEUNIER, 2001). A indicacao da velocidade de flutter é conseguida quando o
amortecimento modal cruza a fronteira dos valores negativos para 0s positivos, ou seja,
guando o amortecimento modal cruza o “zero”. Isto implica na indicacéo da instabilidade

aeroelastica estudada neste trabalho, o flutter.

5.4. Influéncia da geometria da sec¢dao tipica

No que diz respeito a influéncia do projeto da secdao tipica sobre a eficiéncia do

controle passivo, serdo estudados trés parametros: semi-corda (b), distancia do eixo

elastico até o centro da secdo tipica (ab) e a relagéo de massa ().

5.4.1. Semi-corda (b):

Quanto menor o valor da semi-corda utilizada, maior foi o0 ganho percebido para o
controle passivo. Mas a medida que a semi-corda se torna muito pequena, ou seja,

menor que 0,25m, come¢am a surgir descontinuidades nas respostas aeroelasticas.
Por isso, o valor recomendado para este parametro €, justamente, de 0,25m. Também

foi notado, que, a reducdo da semi-corda, diminui as velocidades de flutter, tanto para a

estrutura tratada, quanto para sem tratamento.

Lembrando que o que se compara neste trabalho é apenas a eficiéncia do controle
passivo, via circuito elétrico shunt. Os resultados serdo apresentados na forma de

tabelas, para uma melhor visualizagéo.



Tabela 5.3: Influéncia da semi-corda, sobre a eficiéncia do controle.
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Semi-corda (b) | Sem tratamento V,...(m/s) | ShuntedV,,. (m/s) | Ganho (%)
<0,25 Descontinuidades Descontinuidades Descontin.
0,25 98,529 107,772 9,38

0,50 (inicial) 197,058 201,595 6,87
0,75 295,588 313,966 6,22
1,00 394,117 417,825 6,02

5.4.2. Distancia do eixo elastico até o centro da secdo tipica (ab)

A medida que se aproxima o eixo elastico do centro da sec&o tipica, ou seja, a

medida que se diminui o valor de (ab), aumenta-se a eficiéncia do controle, até que ele

se estabiliza, em torno do valor de 7,1%.

Tabela 5.4: Influéncia da distancia do eixo elastico até o centro da secéo tipica.

Distancia (ab) | Sem tratamento V.. (m/s) | ShuntedV,,..(m/s) | Ganho (%)
-0,006125 193,003 206,780 7,14
-0,0125 193,341 207,114 7,12
-0,0250 194,105 207,793 7,05
-0,0750 (inicial) 197,058 210,595 6,87
-0,150 201,606 214,282 6,29

Aumenta-se a velocidade global de flutter, de maneira suave, a medida que se

aumenta o parametro (ab).

5.4.3. Razdo de Massa (u):

O ganho com o controle passivo apresenta um comportamento parabdlico, em

funcdo da razdo de massa, apresentando seu maximo em 6,87%, que é o ganho
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conseguido na configuracao inicial. A velocidade global de flutter aumenta, a medida

gue a relagdo de massa também aumenta.

Tabela 5.5: Influéncia da razdo de massa sobre o desempenho do controle passivo.

Razdo de Massa | Sem tratamento V. ,..(m/s) | Shunted V, .. (Mm/s) | Ganho (%)
5 Diverge Diverge Diverge
10 153,392 163,88 6,84
20 (inicial) 197,058 210,595 6,87
30 228,170 242,256 6,17
40 253,839 268,314 5,70

5.5. Influéncia dos parametros do circuito elétrico shunt ressonante multimodal

Sobre a influéncia dos parédmetros do circuito shunt sobre o desempenho do
controle passivo, serao abordados dois aspectos: 0 ganho devido apenas a presenca

mecéanica da pastilha piezelétrica e o ganho com a sintonizacdo 6tima do circuito.

5.5.1. Ganho devido a rigidez mecénica da pastilha

O fato de se adicionar outra rigidez mecanica ao grau de liberdade de translagéo
da secdao tipica faz com que, naturalmente, a velocidade de flutter global aumente,

porque esta acdo resulta numa estrutura mais rigida.

Assim, neste estudo, serd evidenciado o ganho apenas devido a presenca
mecanica da pastilha e, também, o ganho devido somente a dissipacdo de energia

conseguida pelo circuito passivo.

Tabela 5.6: Ganho devido apenas a presenca mecéanica da pastilha piezelétrica.

Secao Tipica Viuer (M7 S) | Ganho (%)
Sem pastilha piezelétrica 197,058 -
Somente a presenga mecanica da pastilha (open circuit) 208,388 ’
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Pela tabela 14, pode-se notar que a maior parcela do ganho do controle passivo,
deve-se apenas a presenca mecanica da pastilha piezelétrica. Ou seja, do ganho total

conseguido pelo controle passivo, na configuragdo inicial, que é de 6,87%, sabe-se

Y

que 5,75% deve-se apenas a adicdo de uma nova rigidez mecéanica no grau de

liberdade h da secéo tipica.

5.5.2. Sintonizagdo do circuito elétrico shunt

Sabe-se, através do item anterior, que o ganho aeroelastico, ou seja, em
velocidade de flutter, devido apenas ao controle elétrico, para a configuracao inicial, é

de 1,12%. Lembrando que, na configuracdo inicial, a sintonizacdo fora realizada

através das proposicGes de Hagood & Flotow (1991). A sintonizacdo proposta por estes
autores possuia um interesse estrutural e ndo aeroelastico. Assim, pode-se buscar uma

nova forma de sintoniza¢do, que tenha um foco, agora, aeroelastico.

A ferramenta utilizada para este fim, foi a chamada Evolucéo Diferencial, que é um
método heuristico de otimizagdo, proposto inicialmente por Storn & Price (1995).
Diferente de outros métodos heuristicos, a evolucdo diferencial ndo se baseia em
genética, nem no comportamento de animais, nem mesmo em fendmenos fisicos
(LOBATO, 2008). Este método é exclusivamente matematico, servindo-se, pura e
simplesmente, de um processo iterativo de soma vetorial, que define novas dire¢cdes de
busca, dentro da funcéo objetivo. O algoritmo utilizado para este processo de otimizacao
nao foi desenvolvido neste trabalho, mas sim extraido do trabalho de Viana (2008). Por
esta razdo e, por ndo ser o foco deste trabalho, maiores detalhes sobre este método

nao serdo descritos aqui, porém podem ser consultados na referéncia citada.

Entretanto, é importante informar que, para o uso deste pacote de otimizacdo, a
populacdo inicial considerada foi aquela obtida via expressbes de Hagood e von Flotow,
considerou-se 400 geracdes, com 40 individuos cada e a fungcdo mono-objetivo foi
ajustada para obter o maior distanciamento entre o primeiro e segundo modos naturais

da estrutura.



Tabela 5.7: Influéncia da sintoniza¢éo do circuito elétrico shunt sobre o ganho final.
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Sintonizagéo do circuito shunt Sem tratamento Shunted Ganho
Rl(‘Q) Rz (‘Q) Ll(H) LQ(H) Vflutter (m/ S) Vﬂutter (m / S) (%)
1.883,6 | 1.3179 | 17,9 8,8 197,058 210,595 6,87
789,8 | 1.704,9 | 22,2 25,6 197,058 212,706 7,94

O método de otimizagdo foi ajustado para buscar a maior distancia entre as

velocidades de flutter, ou seja, um cunho realmente aeroelastico e ndo estrutural, como

comentado anteriormente. Desta forma, foi possivel aumentar em 1,07% o ganho

notado pela sintonizacao anterior.

Assim, utilizando-se de otimizacéo, este trabalho apresentou um ganho puramente

~

devido ao controle de 2,19%, somado a um ganho de 5,75% devido a presenca

mecanica da pastilha piezelétrica, totalizando um ganho final de 7,94% sobre a

velocidade final de flutter da sec&o tipica.




Capitulo VI

Conclusodes

Através deste estudo, pbde-se notar que, sobre painéis aeronauticos, é possivel
ter um 6timo amortecimento estrutural, melhorando de maneira bastante consideravel a
estabilidade dindmica, com a utlizacdo de circuitos elétricos shunt ressonantes

multimodais, em série.

Entretanto, com este tipo de amortecimento passivo, ndo se nota um ganho
aeroelastico importante, limitando-se a faixas de 1 a 2,2%, ndo sendo o método de
controle mais indicado para este fim. A mesma ordem de grandeza sobre o ganho
aeroelastico foi notada sobre sec¢@es tipicas, o que confere uma maior confiangca ao

trabalho.

Tanto sobre painéis aeronauticos, quanto sobre sec¢des tipicas, a maior parte do
ganho aeroelastico, notado por este tipo de controle passivo, foi devido a inclusdo da
rigidez mecanica da pastilha piezelétrica na estrutura. Desta forma, os resultados levam
a crer que, para aplicacdes aeroelasticas seria melhor aumentar a rigidez da estrutura,

do que buscar dissipar sua energia via circuitos elétricos passivos.

Os resultados indicam que, o fato de se ter um bom amortecimento das
amplitudes de vibracdo sobre os modos naturais que irdo se coalescer, ndo implica no
aumento da estabilidade aeroelastica. Entretanto, devem-se considerar as limitagdes do

modelo linear construido para esta analise.
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Com o uso deste modelo, os resultados sugerem que, para que seja evidenciado
um ganho em velocidade de flutter, devem-se afastar, em frequéncia, os modos naturais
gue se coalescem, ou seja, eles seréo forcados a percorrer uma maior distancia, em
frequéncia, até se unirem, o que faz com que eles se unam mais tardiamente.
Novamente, € importante ressaltar que, para que estas conclusdes sejam verificadas,
faz-se necessario um modelo ndo-linear, que leve em conta todas as fontes de

amortecimento presentes numa situacao real.

O projeto, tanto do painel, quanto da secdo tipica de asa, apresenta bastante
influéncia sobre a velocidade final de flutter e também sobre a eficiéncia deste tipo de
controle passivo. Para isto, quando no projeto da estrutura aerondutica, devem-se levar

em conta os valores 6timos de cada parametro de projeto.

6.1. Trabalhos Futuros

Devido aos resultados mostrarem uma maior influéncia do ganho mecénico,
sugere-se, como continuacdo deste trabalho, utilizar um circuito shunt capacitivo, que
faz variar a rigidez da pastilha piezelétrica, conforme levantado por Viana (2005) ou
utilizar-se de um controle piezelétrico ativo. Os trabalhos de Raja (2006) e Almeida
(2011) evidenciaram a eficiéncia do controle piezelétrico ativo, para painéis de materiais

compostos, em que se ganha algo em torno de 25% em velocidade de flutter.

Para que se tenha um modelo mais robusto, sugere-se a introducdo de incertezas

no modelo, a fim de obter envelopes de solu¢ées, em detrimento a solugbes Unicas.

Pode-se usar também reducdo de modelo, a fim de aumentar a velocidade do
processamento computacional e também aplicar este estudo a estruturas maiores e que

levem em conta um maior nimero de caracteristicas.

Como a otimizacao apresentou 6timos resultados sobre as sec¢des tipicas, sugere-
se aprofundar os estudos neste sentido, aplicando otimizagdo também sobre a

sintonizacao do painel e testar outros métodos de otimizacgéo.
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Apresentacdo das Matrizes T, Ce B do problema mecénico:

A matriz T é a matriz de transformacao, dependente do angulo das fibras de cada

camada do laminado, que, por sua vez, ird influenciar a rigidez mecanica C , de cada

camada do laminado, e, por fim, da placa compésita inteira.
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A matriz C , das propriedades elasticas ortotrépicas para o material em questao,

que é ortorrdbmbico, ou seja, que apresenta ortotropia transversa, pode ser escrita como

segue:
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A matriz B,(¢7,z) contem as fungées de forma diferenciadas, segundo a matriz

dos operadores diferenciais D(z) .
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Anexo |l

Apresentacdo das FRFs do painel aeroelastico amortecido:

Sera feita a apresentacao das FRFs dos painéis amortecidos via circuitos elétricos

/h sobre a

pzt comp

shunt, visando a mensurar a influéncia da espessura relativa h

gualidade final do amortecimento sobre a estrutura.

> Casode h, /h, =10:

100

Ressonant Shunt in Series
90 === Open Circuit

20 A \
. J\. AN
/ = N

i / —
20 \

10

Amplitude [dB]

?OO 105 110 115 120 125 130 135 140
Frequéncia [Hz]

Figura I1.15: FRF para o sistema com relagéo de espessuras h , /h, —=1,0.
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» Casode h_/h__=0,75:

pzt comp

90

. JA\
50 . // \\
40 / st \
) Y/

v Ressonant Shunt in Series

Amplitude [dB]

10 === Open Circuit

](.)OO 105 110 115 120 125 130 135
Frequéncia [Hz]

Figura Il.2: FRF para o sistema com relacdo de espessuras h_. / h 0,75.

pzt comp =

> Casode h /h__=0,50:

pzt comp

90 T
Ressonant Shunt in Series
80 === Open Circuit

. \
50 4/ \\
40 // \
Y

10
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?05 110 115 120 125 130 135
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Figura 11.3: FRF para o sistema com relacdo de espessuras h_ /h__ =0,5.
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» Casode h_/h__=0,25:

pzt comp
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e S~
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Figura Il.4: FRF para o sistema com relagéo de espessuras h , /h, =0,25.
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