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Resumo

Desde o advento dos veiculos supersonicos, durante a Segunda Guerra Mundial, os
engenheiros tém se preocupado mais com as interagdes entre os esforgos aerodindmicos e
as estruturas aeronauticas. Isto devido a um importante fenbmeno altamente destrutivo

denominado Flutter de painéis aeronauticos.

O Flutter de painéis aeronauticos € um tipo de fendmeno aeroelastico auto-excitado, que pode
ocorrer durante voos supersbnicos devido a interacdo simultanea de forcas aerodindmicas,
inerciais e elasticas do sistema. Na condicao de flutter, quando a presséo dinamica critica é
atingida, as amplitudes de vibracao do painel se tornam dinamicamente instaveis e aumentam
significativamente com o tempo, afetando de maneira importante a vida em fadiga do painel
e/ou da estrutura que o suporta. Neste contexto, o interesse deste trabalho é investigar a
possibilidade de reduzir os efeitos da instabilidade aeroelastica de placas planas retangulares
em regime supersoénico através da aplicacdo de material viscoeldstico como técnica passiva
de controle de vibracdo. A motivacao por trds deste tema é que varios trabalhos destinados a
estudar a supressao do flutter através de técnicas de controle passivas, semiativas e ativas
foram publicados, entretanto poucos sdo adaptados para tratar com o problema aeroelastico
utilizando um modelo de material viscoelastico que leva em conta o0 comportamento dindmico
dependente da frequéncia e temperatura. Para tal, dois modelos diferentes de materiais
viscoelasticos sdo desenvolvidos e aplicados ao modelo de placa sanduiche em elementos
finitos. Depois da apresentacdo dos fundamentos tedricos da metodologia, varios exemplos
de simulagbes numéricas, representando diversas situa¢des, sdo mostrados afim de ilustrar

os desenvolvimentos abordados ao longo do trabalho.



FILHO, A.G.C., The Influence of the Viscoelastic Damping on the Aeroelastic Stability
of Aeronautical Panels, 2015. Master Thesis, Federal University of Uberlandia, Brazil.

Abstract

Since the creation of supersonic vehicles, during the Second World War, the engineers have
given special attention to the interaction between the aerodynamic efforts and the structures

of the aircrafts due to a highly destructive phenomenon called flutter in aeronautical panel.

Flutter in aeronautical panels is a self-excited aeroelastic phenomenon, which can occurs
during supersonic flights due to dynamic instability of inertia, elastic and aerodynamic forces
of the system. In the flutter condition, when the critical aerodynamic pressure is reached, the
vibration amplitudes of the panel become dynamically unstable and increase exponentially
with time, affecting significantly the fatigue life of the existing aeronautical components. Thus,
in this paper, the interest is to investigate the possibility of reducing the effects of the
supersonic aeroelastic instability of rectangular plates by applying passive constrained
viscoelastic layers. The rationale for such study is the fact that as the addition of viscoelastic
materials provides decreased vibration amplitudes it becomes important to quantify the
suppression of plate flutter coalescence modes that can be obtained. Moreover, despite the
fact that much research on the suppression of panel flutter has been carried out by using
passive, semi-active and active control techniques, very few of them are adapted to deal with
the problem of estimating the flutter speeds of viscoelastic systems, since they must
conveniently account for the frequency- and temperature-dependent behavior of the
viscoelastic material. In this context, two different model of viscoelastic material are developed
and applied to the model of sandwich plate by using finite elements. After the presentation of
the theoretical foundations of the methodology, the description of a humerical study on the

flutter analysis of a three-layer sandwich plate is addressed.
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CAPITULO |

INTRODUCAO

1.1. Contexto do estudo.

O trabalho apresentado se enquadra em uma cooperacgao realizada entre as equipes de
pesquisa do Laboratério de Mecanica de Estruturas (LMEst), da Faculdade de Engenharia
Mecéanica (FEMEC) da Universidade Federal de Uberlandia (UFU) e do Laboratério de

Estruturas do Instituto Tecnolégico de Aeronautica (ITA).

Atualmente, em funcdo das condi¢cdes econbmicas dos paises sedes das principais
instituicdes governamentais responsaveis pelos mais importantes investimentos em pesquisa
e desenvolvimento do setor aeroespacial, observa-se uma mudanca nas fontes de recursos.
Grande parte do financiamento tem migrado para o setor privado, uma vez que a manutencao
de programas espaciais é altamente custosa, como por exemplo o “Space Shuttle Program”
da NASA, o qual foi desativado em 2011, em funcéo de cortes do estado. Um dos impactos
desta migracéo de fontes econdmicas foi o surgimento de empresas privadas que apareceram
para suprir as necessidades criadas pelo estado. Como exemplo, podem ser citadas as
empresas Virgin Galactic e SpaceX nos Estados Unidos. Neste contexto, pode-se dizer que
criacdo de empresas privadas no setor € muito benéfica para a pesquisa e desenvolvimento
do setor, pois gera-se uma intensa concorréncia norteada pela criagdo de novas tecnologias.
Assim, & de se esperar que nos proximos anos varios trabalhos relacionados ao

desenvolvimento de estruturais aeroespaciais sejam intensamente investigados.



A busca por estruturas aeroespaciais cada vez mais leves e resistentes sempre foi uma
necessidade para o desenvolvimento da industria aeroespacial. Entretanto, com o aumento
da velocidade de operacdo das aeronaves e o decorrente aumento dos esforcos envolvidos,
solucBes mais inteligentes em termos de eficiéncia estrutural sdo necessarias. Para tal, o uso
de materiais como os compdsitos e estruturas hibridas capazes de reduzir massa e manter,
ou até mesmo melhorar a eficiéncia estrutural em relacdo aos metais, comumente utilizados,

tem sido amplamente aplicados.

Todavia, como qualquer aplicacdo de novas tecnologias em engenharia, ha a
necessidade de se ter um profundo conhecimento das propriedades e do comportamento
destes materiais e estruturas alternativas. No caso da aplicacdo em voos supersénicos,
desafios estruturais complicados surgem devido aos fendbmenos aeroelasticos decorrentes,
como o flutter. Tal fenbmeno € passivel de ocorrer em superficies de sustentacdo como asas
e pés de helicépteros, em superficies de controle como leme, aileron e profundor e em painéis
de estruturas aeroespaciais como fuselagem de veiculos durante voos supersénicos, sendo

este Ultimo o tema de motivacéo deste estudo.

O flutter de painéis aeronauticos teve sua primeira ocorréncia durante a Segunda Guerra
Mundial, mais precisamente no ano de 1944 (Pegado, 2003). Um dos mais importantes
personagens desta histéria foi o0 engenheiro alemao Wernher Von Braun, pioneiro na criagdo
de foguetes supersénicos. Seu principal desenvolvimento, na época, foi o missil balistico
V-2, capaz de atingir velocidades superiores a 5500km/h, fato que aterrorizou e assassinou
milhares de pessoas devido a sua alta capacidade destrutiva, uma vez que atingiam seu alvo

de forma silenciosa e indetectavel.

Figura 1.1 - Wernher Von Braun, criador do foguete aleméo V-2 durante a Segunda
Guerra Mundial (Dungan, 2015).

Este foi o inicio de uma nova era dos veiculos aéreos, os veiculos supersonicos. Estas

maquinas deveriam ser projetadas para operar em um regime extremo, onde a compreensao



das solicitagbes mecéanicas geradas pela interacao fluido-estrutura em velocidades téo altas
ainda ndo eram completas. O resultado foi que 70 dos 500 foguetes V-2 sofreram falhas por
razdes, até entdo, desconhecidas, dificuldade que no contexto da guerra, atrasou o projeto do
missil favorecendo, em grande parte, a vitoria dos aliados (Pegado, 2003). Mais tarde, um
pesquisador dos Estados Unidos (Jordan, 1956) identificaria uma destas falhas como sendo
o “flutter” de painéis aeronduticos. Posteriormente, a mesma falha foi registrada em varios
outros projetos como nos primeiros voos do X-15, nos ensaios em tunel de vento do X-20 e

no desenvolvimento do Titan Il e lll e S-IV B (Pegado, 2003).

A relevancia e atualidade do tema podem ser notadas durante as consideracfes de
design do caca F-117A stealth no qual rachaduras nos painéis de revestimento foram
encontradas. ApoOs secdes de testes, determinou-se que as causas das rachaduras foram
atribuidas as instabilidades aeroelasticas durante voo supersonico da aeronave (Becker,
1992).

Afim de compreender o fenémeno de flutter em painéis aeronauticos, o mesmo pode
ser definido como sendo um tipo de instabilidade aeroelastica auto-excitada oriunda da
interagdo simultdnea de forgcas aerodindmicas, elésticas e inerciais da estrutura (Dowell,
1975). Esta interacdo complexa ocorre quando o escoamento do fluido cria variagdes
significantes de pressdo sobre o painel deformando-o e armazenando energia potencial
elastica que é posteriormente transformada em energia cinética. Como o fluxo escoa de
maneira continua sobre o painel, as flutuacdes de pressdo aumentam de intensidade a medida
gue a velocidade do escoamento aumenta, intensificando as deformacgdes do painel e a
quantidade de energia cinética a ser liberada. Caso a velocidade do escoamento continue a

aumentar, o processo continuard até a ocorréncia do flutter.

O fenbmeno pode ser visto tanto em placas finas como cascas de componentes
aeroespaciais. Neste sentido, estas estruturas devem ser projetadas de maneira que todos os
esfor¢cos envolvidos no envelope de voo da aeronave sejam considerados. No caso de uma
abstencdo em projeto, a ocorréncia do fendbmeno pode provocar a falha estrutural devido a
fadiga do painel ou de seus componentes de fixagdo. Esta € uma das principais caracteristicas
do flutter de painéis, pois a falha ndo ocorre de forma subita e catastréfica como nas
superficies de sustentagdo. Isto se deve ao fato de que em funcdo de nao-linearidades
geomeétricas presentes, restricdes sdo impostas nas amplitudes do movimento oscilatério do

painel, limitando-as (Dowell, 1975).

Este tema surgiu na década de 50, e desde entdo evoluiu muito. Portanto, para a

compreensdo da evolucéo dos estudos realizados até entdo, pode-se dividir 0 processo de



desenvolvimento em dois periodos, a saber: um primeiro em que as equacgdes lineares do
problema foram estudadas objetivando determinar o ponto a partir do qual se iniciam as
instabilidades aeroelasticas. Em seguida, equac¢fes ndo lineares foram abordadas no intuito
de se determinar o ciclo limite das estruturas e desenvolver modelos em regime transiente;
por fim, foram desenvolvidos modelos contendo nao-linearidades estruturais na presenca da

aerodinamica linear ou nao linear (Dowell, 1975).

Desde a década de 50, quando o fenbmeno de flutter em painéis aeronauticos foi
identificado, diversos trabalhos sobre o tema foram publicados buscando o aprimoramento
dos modelos. Desde entéo teorias lineares e ndo-lineares foram propostas, entretanto houve
uma diminuigdo no interesse sobre o assunto entre os anos 70 e 90. A partir de 1995 até o
momento, o cenario mudou devido a utilizagdo dos materiais compdsitos e Functionally
Graded Materials (FGM) para fabricacdo na industria aeroespacial, renovando o interesse de

pesquisadores no comportamento aeroelastico destas estruturas.

Singha e Ganapathi (2005) investigaram o efeito de paradmetros estruturais nas
caracteristicas do flutter de painéis compoésitos, como: angulo e orientagdo de fibras,
condigbes de contorno, amortecimento e carregamentos termomecanicos. Os autores
concluiram que todos os parametros citados tém direta influéncia na pressao aerodinamica
critica. Kuo (2011) estudou os efeitos de espacamentos de fibras variaveis em placas
retangulares de material compdésito. O autor concluiu que a sequéncia dos modos naturais
pode ser alterada em funcao da disposicdo das fibras, além de que este espacamento pode
variar o valor de pressédo dinamica critica. Song e Li (2011) estudaram como atuar nos limites
de ocorréncia de flutter de placas compdsitas laminadas através de técnicas de controle ativo
de vibragdo utilizando materiais piezelétricos colados em ambas as superficies da placa.
Nesta mesma linha de pesquisa, Almeida et al. (2012) estudaram os limites da estabilidade
aeroelastica de painéis compdsitos aeronauticos curvos sujeitos a efeitos de enrijecimento
causados por atuadores piezelétricos. Os autores concluiram que um importante aumento da
rigidez aeroelastica pode ser atingida através desta técnica de controle ativo de vibracdes.
Além disso, é possivel controlar a velocidade e a frequéncia de ocorréncia de flutter. Prakash
e Ganapathi (2006) avaliaram os efeitos térmicos nas caracteristicas do flutter de painéis
FGM. Sohn e Kim (2009) também pesquisaram os efeitos térmicos nas caracteristicas do
flutter de painéis cerdmicos/metal (FGM). Entretanto, eles utilizaram a teoria de tensdes de
von-Karman para considerar os efeitos de nao-linearidades geométricas na modelagem do

painel.

Kouchakzadeh, Rasekh e Haddadpour (2010) avaliaram o problema de aeroelasticidade

de uma placa laminada compdésita submetida a escoamento supersénico através da Teoria



do Pistdo linear. Os autores fizeram uso da teoria de von-Karman de tensdes nao-lineares
para a modelagem da placa no intuito de se determinar o ciclo limite do sistema. Foram
avaliados os efeitos de tensdes internas ao plano do painel, diferencial de presséo estatica,
orientacdo de fibras e amortecimento aerodindmico. Pegado (2003) estudou a instabilidade
aeroelastica de painéis em fluxos supersénicos inserindo néo-linearidades estruturais e
aerodindmicas em seu modelo através do método da perturbacdo. Zhao and Cao (2013)
investigaram a influéncia do enrijecimento de painéis compoésitos pela aplicacdo de barras
chatas fixadas a superficie do painel. Sohn e Kim (2009) e Prakash e Ganapathi (2006)
pesquisaram as caracteristicas do flutter supersénico de painéis levando em consideracao os

efeitos térmicos no mesmo.

Muitos sao os trabalhos destinados ao estudo de modelos de placas compadsitas lineares
e nao-lineares e também para verificar a influéncia de parédmetros estruturais nas
caracteristicas do flutter. Entretanto, escassos séo os trabalhos voltados para o tratamento
passivo de vibracdes visando tratar o problema aeroelastico de painéis aeronduticos. Shin,
Oh et al. (2006) realizaram a analise de flutter em painéis cilindricos compésitos introduzindo
amortecimento estrutural pela aplicagdo de camadas viscoelasticas. A modelagem do
comportamento dindmico do material viscoelastico foi feita neste trabalho utilizando as
equac0bes analiticas de Drake & Soovere (1984). A introducao de propriedades viscoelasticas
em modelos de elementos finitos fazem com que 0 mesmo se torne mais complicado, uma
vez que as matrizes se tornam complexas, dificultando a solu¢do de problema de autovalores.
A forte dependéncia das condi¢cdes operacionais e ambientais como frequéncia da excitacao,
temperatura, auto-aquecimento, umidade, pré-carga estatica sao os fatores que determinarao

a complexidade do modelo.

1.2.  Principais técnicas de controle passivo de vibragdes

Um dos principais objetivos deste trabalho € o emprego de material viscoelastico como
técnica de controle passivo de vibracdes para retardar o ponto de ocorréncia do fenébmeno de
flutter em placas retangulares finas. Portanto, uma breve introducao € feita sobre as principais

técnicas de aplicacdo deste material para mitigar ruidos e vibracdes de sistemas dinamicos:

1. Camadas superficiais (tratamento continuo): Camadas viscoelasticas séo aplicadas
sobre a superficie da estrutura submetida a um carregamento dinamico. Este tipo
de técnica pode ser classificado em dois grupos distintos, dependendo de sua

aplicacéo e funcionamento.



¢ Camada livre — Nesta configuragdo, a camada de material viscoelastico é colada
ou pulverizada através de um “spray” sobre um dos lados da estrutura. Quando o
carregamento dindmico é aplicado ao conjunto, tensdes normais de tracdo e
compressao séo geradas no material viscoelastico resultando na dissipacao de
energia através do efeito histerético do material. A Figura 1.2 mostra a importancia
da técnica no setor industrial automotivo, onde séao aplicadas mantas asfalticas no
teto de veiculos monoblocos para reducéo de ruidos gerados por harménicos do

motor.

Figura 1.2 — Aplicacdo de mantas asfalticas nos tetos de carrocerias. Figura
adaptada e obtida do site do fabricante, www.citroen.com.br.

e Camada restringida — Vastas sdo as aplicacdes desta técnica nos setores
aeronautico e aeroespacial. Posicionando uma camada de material viscoelastico
entre duas camadas de material elastico, uma sendo a propria estrutura e a outra
denominada de camada restringente. A estrutura gerada € do tipo sanduiche, na
gual a camada viscoelastica, possui espessura que pode variar de 0.1 mma 1 mm
dependendo da aplicacdo com vistas ao peso acrescentado a estrutura-base. A
dissipacdo de energia é intensificada devido a introdugéo de tensdes cisalhantes

pela camada restringente.

A Figura 1.3, mostra esquematicamente como é feita a aplicacdo das camadas

superficiais nos dois sistemas.



() (b)

Figura 1.3 — Esquema da montagem das técnicas de camada livre (a) e camada
restringida (b).

2. Sistemas discretos, posicionados em pontos estrategicamente selecionados da
estrutura. Podem ser classificados como:

e Absorvedores dinamicos viscoelasticos — Similares aos absorvedores classicos de
vibracdo. Constituido de um elemento viscoel&stico e uma massa sobre 0 mesmo,
onde o absorvedor é posicionado em um ponto critico da estrutura em que se
deseja reduzir os niveis vibratérios. Logo, a antirressonancia do absorvedor age
de modo a cancelar a ressonancia da estrutura, resultando em niveis de vibracéo
atenuados da estrutura acoplada. A Figura 1.4 esquematiza o absorvedor

dindmico de vibracdes e seu comportamento dinamico.

Estrutura sem
tratamento

Estrutura

Elemento tratada

viscoelastico

Estrutura

Amplitude de vibragdo

Frequéncia

Figura 1.4 — Elemento discreto para tratamento passivo de vibragdes similar ao
absorvedor dindmico de vibracdes. Figura adaptada de Lima, Rade e Bouhaddi
(2007)

Apbés uma avaliacdo dos principais métodos de tratamento passivo de vibracéo
existentes, a técnica de camadas superficiais restringidas é adotada para o controlar as
instabilidades aeroelasticas de placas finas retangulares. Assim, um modelo em elementos

finitos de placa sanduiche composta por trés camadas € proposto.

A aplicacéo de técnicas de amortecimento passivo gerado por materiais viscoelasticos

no intuito de atenuar vibracdes é um tema importante da Engenharia Mecéanica. Varios

pesquisadores tém proposto modelos matematicos bem adaptados para serem combinados



com a técnica de elementos finitos permitindo a modelagem numérico-computacional de
diversos sistemas complexos de engenharia como robg8s, automoveis, aeronaves, estruturas
espaciais e edificios no intuito de reduzir os niveis indesejaveis de ruido e vibracdo. Uma
importante fonte de informacéo sobre os principais modelos, suas aplicacdes e limitacdes

podem ser encontradas nos trabalhos de Nashif, Jones e Handerson (1985) e Mead (1998).

Dentre os modelos matematicos mais importantes para representar o comportamento
dindmico de materiais viscoelasticos, merece destaque o Modelo de Derivadas Fracionarias
(MDF), o qual amplia o modelo linear classico pela inclusdo de derivadas temporais de ordem
fracionaria (Bagley & Torvik, 1983). Nos trabalhos apresentados por Bagley e Torvik, o modelo
MDF foi aplicado a barras finas e vigas, onde analises de problemas de autovalores

complexos e respostas transientes foram realizadas através de simulagdes numéricas.

Um segundo modelo, baseado no Campo de Deslocamentos Anelasticos (ADF —
Anelastic Displacement Fields) foi sugerido por Lesieutre e Bianchini (1995). A ideia foi
considerar o campo de deslocamento generalizado (deslocamentos e rotagfes) como sendo
composto por duas partes: uma que leva em consideragdo o comportamento anelastico
associado aos efeitos de dissipacdo do material viscoelastico. E outra parte, que leva em
conta a evolugcdo no tempo dos campos anelasticos e é representada por uma equacao

diferencial de primeira ordem.

O modelo desenvolvido por Golla e Hughes (1985) e McTavish e Hughes (1993),
conhecido como GHM (Golla-Hudges-McTavish), é baseado na introducdo de variaveis
internas dissipativas. No dominio de Laplace o médulo do material é representado por uma
série de fracBes parciais com termos similares a uma equacéo de funcéo de transferéncia de
um sistema de um grau de liberdade com amortecimento viscoso e por isso sdo denominados
de mini-osciladores. E observado que a inclus&o destas coordenadas dissipativas implica na
criacdo de um sistema acoplado aumentado, no qual o nimero total de graus de liberdade
aumenta consideravelmente. Isto faz com que o custo computacional para a obtencdo das

respostas dinamicas do sistema amortecido viscoelasticamente aumente consideravelmente.

Além dos modelos paramétricos citados anteriormente, outra maneira de se representar
0 comportamento dindmico dos materiais viscoelasticos € o modelo proposto por Drake e
Soveere (1984). Este método é baseado na teoria linear da viscoelasticidade e no conceito
do médulo complexo combinado com os Principios da Superposicao Frequéncia-Temperatura
(PSFT) e da Correspondéncia Elastica-Viscoelastica (PCEV) (Nashif, Jones, & Handerson,
1985). Ele estabelece uma equivaléncia entre os efeitos da frequéncia da excitacdo e da

temperatura para uma larga classe de materiais viscoelasticos. Desta maneira, as



caracteristicas viscoelasticas, como o modulo de armazenamento e o fator de perda para
diferentes temperaturas podem ser relacionadas através de deslocamentos nos valores reais
de frequéncia de excitacdo. Deste fato, surgem os conceitos de fator de deslocamento e
frequéncia reduzida (de Lima, Rade, & Faria, Sensitivity Analysis of Frequency Response
Functions of Composite Sandwich Plates Containing Viscoelastic Layers, 2009). Para efeito
de comparacédo com o Modelo do Médulo Complexo modelado de acordo com a equacgdes de
Drake & Soveere (Drake & Soovere, 1984), sera utilizado também neste trabalho o modelo

GHM para a andlise aeroelastica de placas contendo tratamento viscoelastico superficial.

Sistemas incorporando materiais viscoelasticos sdo apresentados por de Lima et al.
(2010). Fazendo uso do método dos elementos finitos, os autores estudaram uma forma de
reducao de sistemas viscoelasticos utilizando o modelo analitico de Drake e Soovere no intuito
de simular estruturas mais complexas de engenharia. Friswell, Inman e Margaretha (1997) e
Martin (Martin, 2011) implementaram uma nova estratégia numérica afim de facilitar o
processo de ajuste de curvas do Modelo GHM (Golla-Hughes-McTavish). O trabalho consistiu
em uma nova proposta da funcdo do modelo, acrescida de um parametro. O novo modelo foi
denominado de MGHM, ou, “Modified GHM”.

A modelagem do comportamento dindmico de materiais viscoelasticos em elementos
finitos requer a solugdo de um problema néao linear de autovalores complexos. Isto ocorre pelo
fato de que estes materiais sdo simultaneamente dependentes da frequéncia de excitacdo e
temperatura. Portanto, para obtencédo da solugcdo é proposto um método iterativo, o qual
lineariza o problema. Isto é feito fixando um valor de temperatura e ajustando a rigidez
dindmica do material viscoelastico em funcéo da velocidade do escoamento de ar sobre um
lado da placa. Desta maneira, através da andlise dos autovalores complexos o ponto de
ocorréncia de flutter & determinado de maneira similar ao método k ou V-g (Nam, Kim, &
Weisshaar, 2001).

Além deste capitulo introdutério, este trabalho de mestrado é composto por um capitulo
onde os método dos elementos finitos aplicado ao modelo de placa sanduiche contendo uma
camada viscoelastica entre das camadas elasticas é desenvolvido e as equacdes do
movimento s&o desenvolvidas de forma parametrizada, afim de diminuir os custos

computacionais.

Em seguida, o terceiro capitulo contém uma breve introducdo ao assunto da
viscoelasticidade e as técnicas de desenvolvimento em elementos finitos dos modelos

desenvolvidos por Drake e Soveree (1984) e Golla e Hudges (1985) e McTavish e Hudges
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(1993). Além disso, é descrito 0 processo de ajuste de curvas utilizado para determinar as

propriedades do material viscoelastico segundo o método GHM.

O quarto capitulo se d& com uma introducdo a aeroelasticidade de placas, onde a
natureza fisica do problema proposto é descrita. Sdo demonstrados 0s passos para o
desenvolvimento em elementos finitos do carregamento aerodinamico aplicado a placas finas

através da Teoria do Pistdo (Ashley & Zartarian, 1956).

O quinto capitulo contém todos os resultados das simulagbes numéricas obtidos através
da teoria descrita ao longo desta dissertacdo. Sdo mostradas todas as validagdes numéricas
utilizadas para certificar o modelo desenvolvido, a comparacdo entre os dois modelos de
material viscoelastico propostos e os efeitos dos parametros fisicos mais influentes do

sistema.

Finalmente, o texto se encerra com as conclusfes e as perspectivas de trabalhos

futuros.



CAPITULO 11

Modelagem por EF de uma Placa Sanduiche de Trés Camadas Contendo

Amortecimento Viscoelastico

Neste capitulo, serd apresentada a modelagem por elementos finitos (EF) de uma placa
sanduiche composta por trés camadas realizada com base nos desenvolvimentos originais
de Khatua e Cheung (1973) e implementada por de Lima, Stoppa et al. (2006). Para tanto,
sdo determinadas as matrizes de massa e rigidez das camadas elasticas segundo a teoria de
placas de Kirchhoff e para a camada viscoelastica, a teoria de Mindlin é escolhida, uma vez
que para esta sera considerado o cisalhamento transversal. Além disso, sera apresentada a
parametrizacdo das matrizes elementares visando separar os efeitos de flexdo, membrana e
cisalhamento de cada camada. Tal procedimento é adotado objetivando a construgéo

sisteméatica e com custo computacional reduzido das matrizes globais da estrutura.

2.1. Relagdes cineméticas

Nesta secdo, a determinacdo das tensdes cisalhantes decorrentes na camada
viscoelastica é feita através de relagBes cinematicas entre as camadas elasticas da placa
sanduiche. Tomando um elemento finito de placa de trés camadas conforme ilustrado na
Figura 2.1, sédo adotadas as seguintes hipo6teses: (i) os materiais envolvidos sado isotrépicos e
elasticamente lineares; (ii) as tensfes na direcéo z sdo nulas para todas as camadas; (iii) as

camadas elasticas (1) e (3) sdo modeladas de acordo com a teoria de placas de Kirchhoff;
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(iv) para o nucleo viscoelastico, a teoria de Mindlin (1951) é adotada considerando o
cisalhamento transversal; (v) as rotacdes 6’X e 49y sdo iguais para as camadas elasticas e se

diferem daquelas calculadas para a camada viscoelastica; (vi) o deslocamento transversal, w,
€ 0 mesmo para todas as camadas. O elemento contém quatro nés e sete graus de liberdade
por nd. Os deslocamentos no plano da camada de base da placa nas direcbes x e y séo
representados por u; e v,, respectivamente, e os deslocamentos no plano da camada
restringente nas direcdbes x e y sdo denotados por u; e wv;, respectivamente. Os
deslocamentos transversais, w, e as rotacoes das se¢fes dos planos em torno dos eixos x e

y séo descritas por 6, e 6,, respectivamente. Condensando em um vetor todos os graus de

liberdade a nivel nodal, tem-se: uy(t) = [uy, v1, W, uz, v3, 60,6, ].

Varios autores utilizaram anteriormente este modelo obtendo boas correlagdes entre as
respostas dinamicas do modelo e as respectivas obtidas de ensaios experimentais (de Lima,
Stoppa, & Rade, 2003).

1 b 2
i
a W h}
41 31 —*%
V. hz
i — %
Camada Restrin ente(B}ﬁ
g U, hl
Camada Viscoelastica (2) —@»} L

———Camada-base mﬁ’u —
1

Figura 2.1 — Representagéo esquemética de um elemento tipo placa sanduiche contendo
trés camadas. Figura extraida de Lima et al. (2006).



A Figura 2.2 representa de forma esquematica a cinematica da deformacgéo para os

planos ZX e ZY .
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Figura 2.2 — Cinemética da deformag¢é&o do elemento finito de placa sanduiche de trés
camadas. Figura adaptada de (de Lima A. , Stoppa, Rade, & Steffen Jr., 2006)

A deformacéo cisalhante na camada viscoelastica pode escrita como

g, =(d_uj +d—W (2.1)
dz J, dx
onde
ou Ug —Uc
aul _ 2.2
%) i 2

e o indice 2 indica que a relacdo de deformacéo é relativa a camada viscoelastica. Os termos

u, € u, Sao expressos da seguinte forma:

25
U, =U,+d =u, +—=| — 2.3
B 3 3 2 ax ( )
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U. =u, —d =u1—ﬁ(@j (2.4)

Substituindo as Egs.(2.3) e (2.4) na Eq.(2.2), tem-se

3o s

A Eq.(2.5) pode ser reescrita, fazendo d, = (h1 + hg)/Z , assim tem-se:

(5_“)2 :i{Mﬁ_W} (2.6)

oz h, d, OX

Como mencionado anteriormente, as mesmas relagdes sdo vélidas para o plano ZY.

o

[@j 2_[("3“’1)+@} 2.7)
7), m 4, oy

onde v, e v; sdo os deslocamentos médios longitudinais das camadas elasticas inferior e

superior respectivamente na diregéo y.

Os deslocamentos meédios longitudinais da camada viscoelastica podem ser

determinados através dos deslocamentos médios dos pontos B’e C”

_UgtUc _1 h3_hl 8_W
U, ==——= —2{(u1+u3)+( 5 jax} (2.8)
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vzszJrVC =%{(vl+v3)+(h3_mja—w} (2.9)

2.2. Relacbes entre tensdes e deformacdes

Nos desenvolvimentos que seguem, serdo consideradas para as camadas elasticas
somente as deformacdes de flexdo e membrana no plano da placa. Além disso, para o nacleo
viscoelastico, sdo consideradas as deformacgdes cisalhantes transversais segundo a Teoria
da Elasticidade Linear (Timoshenko & Goodier, 1951):

gx:&’ y 8y’ Xy ay ax’ 7xz=5+&’ yz oz ay’ ( : )

No desenvolvimento que segue, € apresentado o campo de deformacdo para cada
camada da placa sanduiche. Para tal, o indice (i) faz referéncia a i-ésima camada elastica, e

0 parametro z; € a distancia na dire¢do z entre a referéncia e o plano médio de cada camada.

Primeiramente, a Eq.(2.10) é desenvolvida para as camadas elasticas isotrépicas a

partir de seus deslocamentos longitudinais médios nas dire¢gdes x, y € w, expressos por:

u® =u, —z. (—&Nj (2.11)
o ox ),

i ow

v® =V, -1 [Ej, (2.12)

Wi = w. (2.13)
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O indice j = 1,2,3,4 faz referéncia aos nos de cada elemento. Substituindo as Egs.
(2.11), (2.12) e (2.13) na EQq.(2.10) as deformacdes relativas as camadas elasticas séo

determinadas:

2

() au(i) auj 0 Wj
BT T X (219)
10 a\l(l) aV] 82Wj

VB ECL e B Y i (2.16)

Vale lembrar que as deformacdes cisalhantes s&o consideradas nulas, assim
y,ﬁ? = yy(? = 0. Finalmente, as Egs.(2.14), (2.15) e (2.16), podem ser reescritas na seguinte

forma matricial:

o =gWgh (2.17)

onde o , EO e P sdo, respectivamente, o campo de tensdes, a matriz de elasticidade e
a matriz das deformacgfes relativas as camadas elasticas. Estas matrizes podem ser

representadas da seguinte maneira:
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=0 M, ) T
E _ EVo : 0
) 1-0" 1-0" 20
. ; _ (0),,0) (i) _ *
oV =lohl g0 o B0 B gl 00 (2.18)

: 1—o 10 .

£0) 7(')

Xy 0 0 G(') Xy

Na Eq.(2.18) o termo v® representa o coeficiente de Poisson do material de cada
camada. Uma vez determinadas as relacdes tensao-deformacéo para as camadas elasticas,
as relacbes da camada viscoelastica sdo estabelecidas em funcdo de sua cinematica
particular devido a camada restringente. Logo, o deslocamento longitudinal médio de um

ponto qualquer na direcao x, € dado por:
0@ oy oz | M 2.19
YT _ (2.19)
J

Substituindo a Eq. (2.5) na Eq. (2.19), obtém-se a seguinte expressao:

u,—u +h \ow
u®@ :u2+z{( 3h2 1)+£h32h2hlj&} (2.20)

De maneira analoga, para a direcdo y, o campo de deslocamento transversal vale:

v :v2+ﬁ{(v3—vl)+(h3+hlja—w} (2.21)

Em seguida, substituindo os deslocamentos longitudinais u® e v® nas Egs.(2.10), as

deformagdes normais e cisalhantes da camada viscoelastica sdo determinadas.
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2 _ 2
g0 a7, (aus 6u1j+(h3+h1j5v2v (2.22)
OX ox h, OX 2 OX
@ _ :
o O :%+QK8V3 8v1j+(ha+hlj0 \2/} (2.23)
oy oy h|l o 2 Joy

a oy OX OXdy

ou® av® au, ov, z|(ou.—éu, ov,—év o*w
yij): % o 8y2+8_x2+h_2 i 1= 1 1i(h+h) (2.24)
2

2

o= +8—W:ius—ul+(h3”‘lj8—w oo (2.25)
0z, ox h, 2 )oOXx| ox
2

/o= +5—W:i{v3—vl+(h3+“ja—w}+@ (2.26)
oz, oy h, 2 Joy] oy

Desta maneira, o campo de tensGes da camada viscoelastica pode ser escrito

matricialmente da seguinte maneira :

oD —E®@.2 (2.27)

onde o vetor das tensées ?), a matriz elastica E® e o vetor de deformacées £?), podem ser

escritos da seguinte maneira:
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[ E@ (2),,(2) i
" " Y T
O-x gx 1_ U(Z) 1_ U(z)
o e 4 o
o=@t gV =1, g0 < 1- @ (2.28)
ol 7 G o 0
Tg,f) 753) G* 0
| sim G(Z)_

E importante salientar que neste caso, os médulos E® e 6@ sdo dependentes da
frequéncia e temperatura. A forma como esta dependéncia é representada matematicamente
€ explicada no capitulo seguinte, através da representacdo do mddulo complexo segundo as
equacdes analiticas de Drake & Soveere (1984) e do modelo paramétrico GHM, desenvolvido
por Golla e Hudges (1985) e McTavish e Hudges (1993).

2.3. Discretizacédo por elementos finitos

A discretizagdo por elementos finitos é feita com base na proposicao de Khatua e
Cheung (1973), a qual também foi desenvolvida por Lima et al (2007). Um elemento retangular
de trés camadas de dimensdes: x = a e y = b; contendo quatro ndés em suas extremidades e
sete graus de liberdade por n6 € adotado (ver Figura 2.1). Para a aproximagdo dos campos
de deslocamentos longitudinais u e v no plano da placa, fun¢des de interpolacéo lineares sdo
utilizadas. No caso do deslocamento transversal, w, fungdes de interpolagéo cubica contendo
doze termos é empregada. As rotacdes em torno dos eixos x e y sao descritas,
respectivamente, pelas derivadas parciais 6, = dw/dx e 8, = dw/dy. Desta maneira, o vetor

contendo todos os graus de liberdade do elemento pode escrito como segue:

Si=luy vy Uy ovyow 6 eyj]T para j=1,..,4 (2.29)

Reescrevendo a Eq.(2.29) ou a nivel elementar da seguinte forma:
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s=[6, 8, & &, (2.30)

onde os deslocamentos longitudinais nas direcdes x e y, sdo interpolados por funcgdes lineares

e os deslocamentos transversais por funcdes cubicas, como mostrado a seguir:

U, =a +a,X+a,y+a,Xy

V, = & +a,X+a, Yy +agXy

Uy =89 +8oX+ 8y, Y +a,Xy

Vs =83 +a,X+a;Yy+agXy

w=b +b,x+b,y+b,x* +b,xy +b,y* +b,x* +b,x*y +byxy? + b, y* + b, X}y + b, xy*

(2.31)

O campo de deslocamentos transversais e longitudinais no interior do elemento é

interpolado segundo as equacdes que seguem:

A(X,y)=N(x,y)6 para 0<x<a; 0<y<b; (2.32)

onde A(X,Y) :[ul Vi U, v, W G Hy] e a matriz de fungGes de interpolagéo é representada

por: N(xy)=|N, N, N, N, N, N,

3 V3 w X

;
Ney} . Os termos da matriz N (X, y) séo

definidos como se segue:

Nu1 :[Nn 06 N12 06 N13 06 N14 oe]! :[01 N11 06 N12 06 N13 Oe N14 05]’

NV1
[O N11 06 N12 06 N13 06 N14 04]’ Nv3 :[03 N11 06 le 06 N13 06 N14 03]’

2
0, Ny Nyg, wa 0, Nay No, Nzey 0, Nay Ngg, N39y 0, Nuy Ny, N4¢9y]1

N 3
NW
N,,

0, NN N0, N NN 0, NN N0, NN N
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No, :[04 NN NGy 0 NN NG 0 NGNS NG 0 NN NG, }

1 1 1 1 1 2 2 2 2 2 2
upovoup vy Wod 6 u v o ov o wog L - s oo
uiovou v, W 6w v ouy vy owtogl g

NX

i6,!

NX

i0,

Nyv Nis Nig, N, Ni

! N, eN} para i=1,...,4 sdo apresentados com maiores
X y

detalhes no ANEXO A.

A Figura 2.3 mostra a sequéncia dos nés adotada no elemento para determinacao dos
intervalos de integracdo das funcBes de interpolacdo. No esquema a e b sao,

respectivamente, os comprimentos nas dire¢des x e y do elemento.

y
(%) %)
4 - 3
X
l —
(-7 (%27%)

Figura 2.3 — Pontos de integracao utilizados nas fungfes de interpolacéo.

Ao combinar as relacbes de deformacgéo estabelecidas na Eq.(2.10) e a expressao do

campo de deslocamento (2.32), o campo de deformacdes para o elemento é determinado:

e(xy)=D(xy)é (2.33)

onde D(X, y) € a matriz dos operadores diferenciais, indicados na Eqg. (2.10), aplicada a

matriz de fungdes de forma N (X,Y).
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2.4. Obtencao das matrizes elementares de massa e rigidez

E conveniente formular as equacées do movimento a partir das equacées de Lagrange.
Desta maneira, as energias cinéticas e poténcias elasticas da placa, bem como os trabalhos
nao conservativos associados ao carregamento aerodindmico sdo determinados (Bismarck-

Nasr, 1999), a partir da seguinte expressao:

d( oL oL
1 2= Z=—0. 2.34
dt(aqi]+aqi ° (234

onde, L =T — U, é o lagrangeano, T, é a energia cinética , U, é a energia potencial elastica
da placa, Q; é o carregamento aerodindmico e g; sdo as coordenadas generalizadas do

sistema.

A energia de deformacéo total é calculada através da soma das parcelas das energias

de deformacéo de cada camada da placa sanduiche da seguinte maneira:

3
U= ZW ,parak = 1,2,3. (2.35)

k=1

onde o indice k refere-se a camada. Logo, a energia de deformacao elastica de cada camada

é expressa da seguinte maneira

Ut = % [ EMeMav (2.36)

Ao introduzir a Eq.(2.33) na Eq.(2.36) efetua-se a integral para a obtencédo das matrizes

de rigidez elementares:
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u® =%5T U DX’ E<K>D(K>dvj5=%5TK<K>5 (2.37)
\%

onde K® :J'D(k)T EM®DKgy corresponde a parcela de rigidez respectiva a k —ésima
\%

camada da placa, onde k =1,2,3. Apds algumas manipulagbes mateméticas (ver detalhes

no ANEXO A), as matrizes de rigidez elementar sdo calculadas. Os indices k = 1,3 fazem
referéncia as camadas elasticas do elemento. O indice sobrescrito (e) faz referéncia a
quantidade elementar e o indice subscrito e, faz referéncia a propriedade elastica. Desta

maneira, a matriz de rigidez elastica elementar pode ser escrita da seguinte forma:

k
. i > fm 3 Kr(nnz para k = 1,3 (2.38)

onde K\ :” DWdxdy, K :” D®dxdy , K® :J'J' Ddxdy representam as parcelas de
y X y X y X

rigidez devido aos efeitos de flexdo pura, acoplamento flexdo-membrana e membrana pura.
Ja a matriz de rigidez elementar da camada viscoelastica (k = 2) apresenta outros efeitos,

além de flexdo e membrana, pelo fato de as deformacgdes cisalhantes serem consideradas.

KO =K?+K® 1K 42K® 1oK@ 42Kk P =K, (2.39)

onde K2 =[D?E”DPdv. K{ =[DPEDPdv. K& =[D E”D v,

\Y \Y \Y

KZ =D EPDPdv., K2 =[DYE®PDPdv e K =[D?EPDPdv. sdo,
\% \% \%

respectivamente, as parcelas de rigidez devido aos efeitos puramente de membrana, flexdo e
cisalhamento, além dos acoplamentos flexdo-membrana, membrana-flexdo e flexdo-
cisalhamento.

A matriz elementar, K,, é definida de tal forma que as propriedades do material

viscoelastico sdo mantidas fatoradas dos coeficientes da mesma. Este processo é realizado
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através do Principio da Correspondéncia Elastica-Viscoelastica (PCEV), o qual permite supor
que a subestrutura viscoelastica possui propriedades puramente elasticas, a priori (de Lima,

Stoppa, & Rade, 2003). Desta maneira, a seguinte relacdo pode ser escrita
K,(0,T)=G(o,T)K, (2.40)

onde G(w,T), € o médulo de cisalhamento do material viscoelastico, o qual sera modelizado

e introduzido no modelo de elementos finitos posteriormente.

Finalmente, a rigidez elementar total pode ser definida como sendo a soma algébrica

das parcelas relativas a cada uma das trés camadas do elemento de placa sanduiche:
KO =KY+K, (0T)+KP =K, +K, (@,T) (2.41)

Em seguida, a matriz de massa elementar é determinada considerando as energias

cinéticas de cada camada do elemento de placa sanduiche

3

TE = ZT(k) para k = 1,2,3. (2.42)

k=1
onde,

() pT (0 40T 4T i ) dv (2.43)
\Y

Na Eqg. (2.43), os termos p¥), representam as densidades relativas & cada camada do

elemento, u®, ¥ e wk) sdo os campos de velocidade nas direcdes x, y e z. As energias
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cinéticas podem ainda serem escritas fatorando-se as espessuras, h(® obtendo assim a
seguinte expressao.

A

(k) (k) T T T
T K= %U a® u<k>dA+jv(k) v<k>dA+jw<k> W(k)dAj (2.44)
A A

Substituindo na Eq. (2.44), as respectivas funcbes de forma, a mesma pode ser escrita
da seguinte maneira:

T ()2 %Za [ PO j(Ngkf NG+ NOTNG NVTVNW)dAj5 (2.45)
k=1 A
T <K>:%5TM(k)5 (2.46)

onde M® = ¥ f(N S

Nl(jk) + Nék)T Nsk) +N/ NW)dA representa a contribui¢cdo da massa
A

da k —ésima camada do elemento, Ni(f‘), N("), N,, sdo as matrizes contendo as fun¢fes de

(4

interpolag@o. Desta maneira, a matriz de massa elementar é determinada pela soma das

massas de todas as camadas do elemento da seguinte maneira:

M =S M (2.47)

onde
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M® = p“)h(l)j( NO N+ N NO +N,T NW)dA,
A

M@ =p(2>h(2)j(N52)T N® + N N@ N NW)dA,
A

M® = p<3)h<3>j( NO N® + NO NG 4N NW)dA.

A

Finalmente, as matrizes de massa e rigidez a nivel elementar podem ser transformadas
para o nivel global, quantidade indicada pelo sobrescrito, g, através de uma transformacao

linear realizada pela matriz de conectividade L, (Assan, 2003), como mostrado a seguir:

M, => LML, (2.48)

K, (T)=> LK (0T)L, (2.49)

Assim a equacdo do movimento governante da placa sanduiche € determinada:

M, %(t)+K, (o, T)x(t)=F(t) (2.50)

onde Kg(a),T) =K, + G(w,T)K,. Admitindo uma solu¢do harménica do tipo x(t) = Xe'®t,

um problema de autovalor pode ser determinado:
[K,+G (0, T)Ky-o’M, |X =0 (2.51)

Maiores detalhes sobre a determinacdo das matrizes de massa e rigidez podem ser
vistos no ANEXO A.



CAPITULO 111

Modelagem do Comportamento Dinamico de Materiais Viscoelasticos

Neste capitulo sdo apresentadas duas maneiras de se incorporar 0 comportamento
dinAmico dos materiais viscoelasticos em modelos de elementos finitos. A primeira delas,
através do médulo complexo e equagBes analiticas propostas por Drake e Soovere (1984),
faz uso do Principio da Equivaléncia Elastica-Viscoelastica e o do Principio da Superposi¢éo
Frequéncia-Temperatura; a segunda forma é o modelo de equagdes paramétricas
desenvolvido por Golla e Hudges (1985) e McTavish e Hughes (1993) denominado de Modelo
Paramétrico de Golla-Hudges-McTavish (GHM). Sera também apresentado neste capitulo
algumas técnicas a serem empregadas para a reducdo do custo computacional envolvido no
tratamento das equacfes aumentadas do sistema viscoelastico via emprego do modelo GHM

com vistas a analise de instabilidade aeroelastica de sistemas viscoelasticos.

3.1. A viscoelasticidade linear

Os materiais poliméricos sao formados por longas cadeias de carbono dispostas de tal
forma que uma complexa rede molecular é formada, como pode ser visto na Figura 3.1. Tal
disposicdo de moléculas é capaz de gerar amortecimento quando de um processo de
deformacdo, uma vez que o estiramento e recuperacdo do material gera importante

quantidade de calor devido ao atrito entre as cadeias de carbono.
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Tal interacdo entre movimento molecular e temperatura possui forte dependéncia da

temperatura e frequéncia de excitacdo (Nashif, Jones, & Handerson, 1985).

Figura 3.1 — Esquema de uma tipica rede estrutural polimérica. Adaptado de Nashif et
al. (1985).

Os materiais viscoelasticos sdo também particulares quanto a maneira de deformar
frente a um carregamento mecanico. Materiais puramente elasticos, quando submetidos a um
carregamento mecéanico se deformam instantaneamente, e retomam sua forma original
imediatamente apés a remocdo das forcas. Ja 0os materiais viscoelasticos, se deformam
instantaneamente de maneira elastica, e em seguida assumem um comportamento viscoso e
dependente do tempo, chamado de fluéncia. Em seguida, apds a remocédo do carregamento,
entra no estado de relaxacao representado por uma lenta capacidade de retomar a sua forma
original. Os materiais viscosos ndo se deformam instantaneamente, a deformacdo é
dependente do tempo, além de ndo retomarem sua forma original apés a remocdo do

carregamento. Este comportamento é mostrado na Figura 3.2.
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Carregamento
Deformagdo

a Tempo tr tq Tempo tr
(a) (b)

Deformacdo
Deformagdo

ty Tempo ty tq Tempo ty
(c) (d)
Figura 3.2 — (a) aplicacdo e remogéo da carga de maneira instantanea; (b) deformagéo
de um material elastico em resposta ao carregamento; (¢) deformacao de um material
viscoelastico em resposta ao carregamento; (d) deformacéo de um material viscoso em

resposta ao carregamento. Figurada adaptada de Callister e Rethwisch (2009)

Os polimeros sédo também muito versateis quanto a sua fabricacdo, pois durante a
manufatura é possivel determinar qualidades especificas em funcéo de sua aplicacdo, como
por exemplo: propriedades amortecedoras, duracdo de vida, resisténcia a fluéncia,
estabilidade térmica, além de outras propriedades desejaveis quando solicitado
dinamicamente em uma larga banda de frequéncia e temperatura (de Lima, Rade, &
Bouhaddi, Modelagem e Otimizacdo Robusta de Sistemas Mecanicos em Presenca de

Amortecimento Viscoelastico, 2007).

3.2. Efeito de fatores ambientais e operacionais

A utilizag&o correta de materiais viscoelasticos € uma tarefa complexa do ponto de vista
matematico e pratico, pois devido a simultinea dependéncia de fatores ambientais como
temperatura e operacionais como frequéncia de excitagéo, é imprescindivel a previséo correta

de seu comportamento dindmico.

Os polimeros amorfos possuem a caracteristica de variar suas propriedades mecéanicas
de acordo com a temperatura. Em baixas temperaturas predomina-se um comportamento dito

vitreo e 0 modulo de elasticidade assume um valor elevado, além de apresentar os menores
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valores para o fator de amortecimento. A medida que se aumenta a temperatura do material,
0 comportamento vitreo evolui para um estado transitério entre este Ultimo e 0 comportamento
de uma borracha, com valores decrescentes de moédulo de elasticidade do material.
Entretanto, é nesta regido que o fator de amortecimento apresenta valor 6timo. Se a
temperatura continuar a aumentar, 0 material se comportara como borracha e finalmente
evoluira para o comportamento viscoso de um fluido. Nas temperaturas intermediarias, por
apresentar caracteristicas dos dois extremos, 0 comportamento é chamado de viscoelastico

(Callister & Rethwisch, 2009). A Figura 3.3, retrata este comportamento.

| Frequéncia de
| excitacdo constante

Modulo de Armazenamento £, Fator de
perda i

o Regidode | Comportamento | Comportam
Regido Vitrea transicdo | deBorracha |  defluido
Temperatura

Figura 3.3 - Comportamento esquematico de um material viscoelastico variando em

funcdo do aumento de temperatura. Figura adaptada de Nashif et al. (1985).

Um exemplo de qudo sensivel é este comportamento pode ser visto na Figura 3.4, em
que uma simulacdo numérica foi realizada para avaliar o comportamento dindmico de uma
placa de material compésito tratada superficialmente com material viscoelastico para uma

larga banda de frequéncia para diversos valores de temperatura.
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Figura 3.4 — Mapa do espectro de temperatura para uma placa de material compdésito

amortecida viscoelasticamente.

As linhas pretas evidenciam os picos de amplitudes para os quatro primeiros modos
naturais da placa, mostrando que até 300K (27°C), o material viscoelastico é muito eficiente,
a ponto de deslocar significativamente os valores dos quatro picos. Entretanto seu

comportamento é ndo-linear.

Portanto, durante a concepg¢ao de estruturas incorporando materiais viscoelasticos com
o intuito de mitigar vibrac¢des e ruidos, o uso de modelos matematicos capazes de representar
adequadamente a dependéncia em frequéncia e temperatura do comportamento desses

materiais é importante.

3.3.  Modelo do médulo complexo

Segundo a teoria da viscoelasticidade linear (Christensen, 1982), o modulo complexo

de um material viscoelastico no dominio da frequéncia € expresso da seguinte maneira:

E(o.T)=E(oT)+iE(0,T)=E(0,T)[1+7(oT)] (3.1)

onde E (a),T) € o0 médulo de armazenamento, termo que representa fisicamente a rigidez do

material, E (a),T) € 0 modulo de perda, parte complexa do médulo e que é associada ao
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amortecimento e 7(®,T)=E (®,T)/E (@,T) é o fator de perda, termo que representa de

fato o amortecimento do material.

Assumindo a hipétese de que o coeficiente de Poisson do material viscoelastico, v,
independe da frequéncia e da temperatura (Christensen, 1982), e que o material viscoelastico

€ homogéneo e isotrépico, a seguinte relacdo entre 0 modulo de elasticidade longitudinal,

E(®,T), e o médulo de cisalhamento G(®,T) pode ser estabelecida:

G(oT)=E(aT)/2(1+v) (3.2)

Além disso, sdo empregados os Principios da Superposi¢cdo Frequéncia-Temperatura
(PSFT) também conhecido como Principio de Williams, Landell e Ferry (WLF) e o Principio
da Correspondéncia Elastica Viscoelastica (Nashif, Jones, & Handerson, 1985). O primeiro
cria os conceitos de fator de deslocamento a(T) e frequéncia reduzida, W, =
ar(Tw, onde w é a frequéncia circular ou frequéncia real de excitacdo. Tais conceitos
permitirdo determinar as propriedades mecanicas do material viscoelastico para qualquer
valor de frequéncia e temperatura desejados. O segundo permite admitir que a subestrutura
viscoelastica tenha propriedades puramente elasticas, possibilitando assim a fatora¢do do
madulo elastico da matriz de rigidez viscoelastica. Isto facilita o processo de modelagem do
comportamento dindmico do material viscoelastico. Desta maneira o0 modulo de cisalhamento,

G(w,T), e o fator de perda, n(w, T), tomam a seguinte forma:

G(oT)=G6(»,.T,)=6(xo,T,)

(3.3)
T (a”T) =15 (a)r’To): s (aTa)’TO)

onde T é a temperatura atual do material viscoelastico e T, € uma temperatura de referéncia,

caracteristica de cada material.

Para compreender a aplicagdo dos conceitos de fator de deslocamento e frequéncia
reduzida, a Figura 3.5 mostra que uma vez determinados os valores de moédulo de
armazenamento e fator de perda para uma temperatura de referéncia de um material

viscoelastico qualquer, é possivel estender o intervalo de temperatura: T_; < Ty <T;. O
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processo é feito através de deslocamentos horizontais, no eixo das frequéncias, aplicados a
cada uma das curvas, de tal maneira que somente uma curva contendo as informacgfes de
todas as temperaturas desejadas seja obtida. O deslocamento horizontal é determinado pelo

parametro a(T).

Mddulo de Armazenamento

te

Moédulo de Armazenamento e Fator de Perda

Fator de Perda

Frequéncia Reduzida

Frequéncia

Figura 3.5 — llustracao do Principio da Superposicao Frequéncia-Temperatura — PSFT (de
Lima, da Silva, Rade, & Bouhaddi, 2010).

A esta curva mestre obtida, é dado o nome abaco de nomograma. Cada temperatura
corresponde a um fator de deslocamento, a;(T), o qual define uma isoterma, representada
por uma reta no plano (w,, w). Assim, para uma frequéncia de excitacao w; e uma temperatura

T;, a leitura do abaco é feita da seguinte maneira, descritas na Figura 3.6:

e Tragcar uma horizontal a partir do valor de frequéncia w; até o ponto de
cruzamento (P) com uma isoterma,

e Leitura da abcissa do ponto P, a qual fornece o valor de frequéncia reduzida
w;ar(Ty);

e Leitura dos valores de E’ e n sobre as curvas mestres em funcdo de w;ar(T;).
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Frequéncia

Mddulo de Perda [Mpa] e Fator de Perda

Frequéncia Reduzida
Figura 3.6 — llustracdo de um abaco ou nomograma em frequéncia reduzida. Figurada
adaptada da referéncia (de Lima, Rade, & Bouhaddi, Modelagem e Otimizacdo Robusta de

Sistemas Mecénicos em Presencga de Amortecimento Viscoelastico, 2007).

3.3.1. Equacg0es analiticas para o material ISD112 3M

A partir da secao anterior, é possivel determinar as propriedades de um material
viscoelastico e utiliza-las para a modelagem em elementos finitos do comportamento dindmico
do mesmo. Neste caso, foi utilizado o material utilizado é o ISD112™. A Figura 3.7 mostra
como o Modulo de Armazenamento e o Fator de Perda variam em funcdo da frequéncia
reduzida w,. E mostrado também como o fator de deslocamento, a(T), varia em funcdo da

temperatura. Nota-se que a temperatura de referéncia é determinada quando a(T) = 0.
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Figura 3.7 — Nomograma de frequéncia reduzida do material ISD112 3M® extraido da
referéncia (de Lima, Rade, & Faria, Sensitivity Analysis of Frequency Response Functions of

Composite Sandwich Plates Containing Viscoelastic Layers, 2009).

A funcao a;(T) pode ser obtida a partir de testes experimentais realizados em materiais
viscoelasticos especificos. Neste contexto, foram adotadas as expressbes analiticas,
sugeridas por Drake e Soovere (1984), compostas de diversos parametros determinados

empiricamente.

1 1 2a T b a
log(a;)=a| =—— [+2.303]| —-b |log,,| — |+| =——=-S T-T
g( T) T TO TO g10 TO TO T02 AZ ( 0) (34)
G(w,) =B+ B, /(1+B; (i, /By) ™ + (i, /By ™) (3.5)

onde cara parametro € mostrado na Tabela 3-1.
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Tabela 3-1 - Parametros para o material 3M™ |SD112 (Drake & Soovere, 1984).

Modulo Complexo — Eq. (3.4)
B,[MPa] B, [MPa] B, B, B, B,
0.4307 1200 1543000 0.6847 3.241 0.18
Fator de deslocamento — Eq. (3.5)

Torkl  TIKE T IKE g KT S IKTY Sy KT

290 210 360 0.05956 0.1474 0.009725
a=(DgCc —CgDc )/De b=(DcC,—CcD,)/De
2
A:(]/TL _]/TO) CB:(l/TL *]/To) Cc :(SAL_SAZ)

DA :(l/TH _]/TO)Z Dg :(J'/TH _J/To) D¢ :(SAH _SAZ) De =(DBCA_DACB)

Foram utilizados para a constru¢cdo do nomograma de frequéncia reduzida os seguintes

intervalos de temperatura, 210<T<360K e frequéncia 1.0<w<10°Hz.

O nomograma de frequéncia reduzida permite determinar, para qualquer valor de
temperatura e frequéncia de excitacdo, as propriedades mecéanicas do material, como pode
ser visto na Figura 3.8 e Figura 3.9, as quais mostram as superficies geradas pelos médulo

de armazenamento e fator de perda.
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Figura 3.8 — Médulo de armazenamento do material ISD112 3M em funcéo da temperatura e

frequéncia.
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Fator de Perda
3

360 380
200 340
280 300

10 i
g 0
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Figura 3.9 — Fator de perda do material ISD112 3M em funcéo da temperatura e frequéncia.

Uma vez determinadas as propriedades do material viscoelastico, G(w,T), estas sao
inseridas na equagdo do movimento, Eq.(2.50), fato que torna o problema de autovalor,
descrito pela Eq. (2.51), ndo-linear devido a simultdnea dependéncia da temperatura e
frequéncia de excitacao. Portanto, um método iterativo para a resolucdo do problema se faz
necessario. Tal método, também utilizado por Meunier e Shinoi (2001), é proposto através de

um diagrama de blocos conforme mostrado na Figura 3.10.

| Escolha um valor inicial para frequéncia de excitagdo= @ =0

I

Calcular o Médulo complexo  G(w,T) I

{Ke +G(m,T)fr[m,T)—mEJM}Q:()

Saida:  Frequéncia circular do sistemaw;,
Fator de perdan

Figura 3.10 — Etapas para a solucdo do problema de autovalor ndo-linear de sistemas

contendo amortecimento viscoelastico



38

No inicio do processo, um valor para a frequéncia de excitacdo w=0 é assumido. Em
seguida, inicia-se o lagco, onde o mddulo complexo é calculado para esta frequéncia, a qual €
um ponto particular das caracteristicas do médulo complexo, denominado de médulo estatico
ou médulo a baixa frequéncia (de Lima, Rade, & Bouhaddi, Modelagem e Otimizag&o Robusta
de Sistemas Mecéanicos em Presenca de Amortecimento Viscoelastico, 2007), o qual ndo
apresenta nenhum fator de perda. Em seguida, através das matrizes de massa e rigidez
previamente calculadas, é estipulado o problema de autovalor que é finalmente resolvido,
resultando nos valores de frequéncias naturais e modos de vibracdo. Um critério de parada é

estabelecido baseado numa tolerancia e um erro. O erro é determinado através da diferenca

entre a frequéncia de saida, @,,,, e a frequéncia de entrada do laco, ;. O laco continuaré a

j+l

ser executado até que o erro seja menor que a tolerancia estabelecida arbitrariamente.

3.4. Modelo de Golla-Hudges-McTavish (GHM)

Representar o comportamento dindmico de matérias viscoelasticos utilizando o método
GHM é uma maneira bastante interessante e que utiliza também o conceito de maddulo
complexo e que pode ser utilizado para obter respostas transientes e/ou no dominio da
frequéncia de sistemas viscoelasticos (Friswell, Inman, & Margaretha, 1997). Uma vantagem
do método GHM é que leva a obtencdo de matrizes de massa, amortecimento viscoso e
rigidez aumentadas mas constantes, caracteristica que faz com que o problema de
autovalores seja resolvido de forma direta, assim evitando o processo iterativo como mostrado

na sec¢ao anterior

Segundo os desenvolvimentos realizados por Golla e Hudges (1985) e McTavish e
Hudges (1993), a funcdo do médulo complexo de um material viscoelastico qualquer pode ser

expressa segundo a forma:

2 2
iz S+ 2( w5+ w;

G(s)=G, (1+§ai S+ 2 j (3.6)

Devido a similaridade entre cada termo da Eq.(3.6) e uma funcdo de transferéncia de
um sistema amortecido de um grau de liberdade (ver Figura 3.11), a funcdo mdédulo pode ser

interpretada como sendo constituida por uma série de N; mini-osciladores (sistema massa-
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mola-amortecedor) representados por trés parametros positivos (ai,wi, i) mais um maédulo

estatico, G,, a serem determinados.

a%k
k Q’szk
R
m 149

Figura 3.11 — Sistema de um grau de liberdade contento um mini-oscilador. Figura
adaptada da referéncia (Gibson, Smith, & McTavish, 1995).

Da EQq.(3.6), pode-se determinar o médulo em alta frequéncia, ou, médulo dindmico

como sendo:

G, =G, (1+§:aiJ (3.7)

Uma vez introduzidos os conceitos do método GHM, a equacdo do movimento pode se

expressa da seguinte forma:

Md(t)+Dq(t)+Kq(t)= f(t) (3.8)
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onde M é a matriz de massa, D é a matriz de amortecimento viscoso e K* = K, + G(w, T)K,
€ a matriz de rigidez complexa. Os vetores ( (t) e f (t) sdo, respectivamente, 0 campo de

deslocamento e o carregamento externo.

Apos aplicar a transformada de Laplace na Eqg. (3.8) e substituir G(a),T) pela funcdo

do médulo dado pela equacgéo (3.6), obtém-se a seguinte equagdo do movimento:

2 & 32+2C.(D.s
M+sD+K +G, K [1+) a iVi _E
- V[ .21: 'S+ 2005+ Q (3.9)

, . . .. . G/: .
Uma série de coordenadas internas dissipativas Q; (I =1.., NG) relacionadas com as

coordenadas fisicas sdo definidas de acordo com a expressdo seguinte:

2
.

G _ i
Q= s+ 2 w5+ 0 Q (3:10)

Ao introduzir a Eq.(3.10) na Eq.(3.9) e apds algumas manipula¢des matematicas realiza-
se a transformada inversa de Laplace, levando a Eq.(3.9) novamente para o dominio do

tempo, porém, agora adaptada ao modelo GHM

Mg (t)+ Dgdg (1) + Kets (t) = o (1) (3.11)
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M 0 0 D 0 0o ]
0 &K 0 0 24%ko
onde M, = 10 0 , Ds = 0’10 0 :
0 0 oo 0 o 2o o
L (DNG L (DNG a
K 4K o KD e ey K
—— K. %;3 ‘(.) 0 4o =[a.a8,....a5 ] e fo=[f,0,..0]"

Na Eq.(3.11), Mg, Dg, Kg €eR™™ com T,=N(1+Ng) , onde N é a ordem das
matrizes de massa e rigidez convencionais e N; é a quantidade de mini-osciladores definida
no modelo. K? =G, K, ¢ a matriz de rigidez estatica ou a baixa frequénciae K”=G° K ¢

a matriz de rigidez dinamica ou rigidez a alta frequéncia, onde G® é o modulo dinamico.

3.5. Pré-processamento numérico do sistema de equacdes aumentado.

A inclusdo das coordenadas internas dissipativas no sistema é feita para considerar a
dependéncia da frequéncia e temperatura do comportamento dinamico do material
viscoelastico. Este procedimento leva a um sistema aumentado e acoplado das equagfes do
movimento onde o namero total de graus de liberdade excede enormemente 0 nimero de
graus de liberdade do sistema original. Além disso, a matriz de massa obtida através do
emprego do modelo GHM é nao-positiva definida. Como resultado, é necessario realizar um
pré-processamento numerico para que seja possivel resolver as equagdes do movimento (de
Lima, Stopa, & Rade, Finite Elment Modeling of Structures Incorporating Viscoelastic
Materials, 2003). Segundo McTavish e Hughes (1993), uma matriz de massa definida positiva
pode ser obtida para o modelo GHM ao se realizar a decomposicao espectral da parte relativa

a subestrutura viscoelastica (denotada porK.).
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O procedimento consiste em eliminar os autovalores nulos e seus respectivos
autovetores e, como resultado, o numero de coordenadas dissipativas é diminuido, além

tornar a matriz de massa definida positiva.

3.6. Decomposicado espectral da matriz de rigidez fatorada do modelo GHM

A decomposicdo espectral para o0 modelo viscoelastico GHM é feita considerando que
0 modulo estatico é fatorado da matriz de rigidez viscoelastica associada a subestrutura

viscoelastica.

K!=G,K,=G,RAR’ (3.12)

Definindo A = GOA como sendo os autovalores ndo-nulos, R = RA os autovetores

. - GG _ RToC ) .
respectivos aos autovalores ndo-nulos e =R (° os graus de liberdade respectivos aos

autovalores ndo-nulos. Introduzindo estes elementos reduzidos na Eq.(3.11), a mesma pode

colocada da seguinte forma:

Mg+ DG +(K, + K/ )g—aRq® =F (3.13)

ou ainda:

Ay 2a¢

A AG®® +aAq®® —aARTq =0 (3.14)

w

O sistema de equacdes (3.14) pode ser proposto segundo uma denotacdo de elementos

reduzidos, como a seguir:
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MG + DG + Kiag = f¢ 615
LY 0 0 D 0 0 7
0o B4 0 0 28% 4 g
r @, r w,
onde Mg =/ : 0 - 0o | Di= L . |
0 0 ZG A 0 0 2CNGOCNG A
L wNG i wNG |
K, +K; -R ~ay, R]
r aN RT OClA O )
Ke=| o o Cqs =[a.a%e,....q8] . F¢=[F0....0] .
aNG RT 0 OCNG A |

Logo, para solugdo da equacgéo € necessério a transformacgéo para o espaco de estado
da Eg. (3.11), uma vez que a mesma € uma equagdo de segunda ordem com acoplamento

entre o amortecimento e a rigidez.

{;:((?)}{—MZK —M;; DH;:((E;}[%TAHS} (3.16)

A EQ.(3.16) pode ser reescrita:

(X0} =A{X(t)}+B{fs} (3.17)

2Tgx2TG

onde a matriz de estado utilizada na solucédo do problema de autovalor A< C é dada

como segue:
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[ 0 0 0 I 0 0 i
0 0 0 0 | 0
0 0 0 0 0 I
A= -M7K; o,M'R - a MR 0 0 0
o’ A'R' ol 0 0 2¢ol 0
oy, AR 0 oy 0 0 - 20 oy |

E importante salientar que a ordem do sistema amortecido viscoelasticamente no
espaco de estado dobra. Isto implica no pés-processamento dos dados, pois € necessario
separar os modos de vibracao fisicos dos modos nao fisicos oriundos das variaveis internas
dissipativas. Portanto, incialmente determina-se os pares modais a partir dos autovalores

obtidos, os quais possuem a seguinte forma:

As =0 +1fs =—Co0s +iwg\1-C5 =—C oo +imy (3.18)

onde w; € o vetor das frequéncias naturais da placa, {; € o vetor contendo os fatores de
amortecimento e w,; € 0 vetor contendo os valores da chamada frequéncia amortecida. As

expressoes da frequéncia amortecida e do fator de amortecimento sdo expressas por,

P _GG2 G _éz,gc;: £ .
’ \/( £ +(w \/17) \/(—Jewe)2+(wex/1—_§é)z o

Finalmente, os pares modais sdo determinados por,

0 =[as 6] (3.20)
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Em seguida, para separar os modos superamortecidos exclui-se aqueles em que

{¢ > 0.99 e 0os modos de corpo rigido e néo fisicos eliminando todos em que w; < 1.

3.7.  Ajuste de curvas dos parametros do material viscoeléstico

Um aspecto importante relativo ao uso do modelo GHM é a necessidade de identificagéo

dos parametros do modelo (GO, a;,w;, ¢ i). A identificacdo destes é feita com base no tipo do
material viscoelastico utilizado, isto €, a partir da caracterizacdo empirica de um material. No
caso deste trabalho, os dados empiricos foram obtidos através do nomograma do material

ISD112 3M® fornecido pelo fabricante.

Portanto, uma vez escolhido e caracterizado o material, traca-se uma curva do médulo
de armazenamento, E'(w, T), do médulo de perda E"' (w, T) e do fator de perda n(w, T). Estas
curvas serao utilizadas no ajuste de curva que ira definir os valores dos parametros do modelo
GHM.

Primeiramente, € necessario determinar a quantidade de parametros a ser utilizados.
Para tal, faz-se uso da seguinte definicdo (de Lima, Rade, & Bouhaddi, Modelagem e
Otimizagdo Robusta de Sistemas Mecéanicos em Presenca de Amortecimento Viscoelastico,
2007):

N =1+3N, (3.21)

par

onde N; é definido em funcdo da representatividade obtida em cada ajuste de curva. Isto
impde o0 seguinte problema: um valor pequeno de N; ndo aportard a representatividade
necessaria, ao passo que um valor grande de N, tornard o processo oneroso e até inviavel
(Martin, 2011).

Portanto, apos varias andlises, foi determinado um valor de N; = 4, resultando um total
de 13 parametros, suficientes para determinar os valores 6timos na banda de frequéncia de

interesse e para as temperaturas investigadas.
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A otimizacao foi realizada utilizando o programa de algoritmos genéticos (GA) contido
no toolbox do MATLAB. Como funcéo obijetivo, foi utilizada a fungcdo dos minimos quadrados

entre os valores experimentais e aqueles obtidos em modelo,

(3.22)

fobj = Z

real (GHM )—real ( Exp)}2 J{imag (GHM )—imag (Exp) ’
real (Exp) imag (Exp)

onde GHM é a matriz contendo os valores otimizados e Exp € a matriz contendo os valores

experimentais.

Deve-se salientar que métodos deterministicos também foram analisados, porém, sem
sucesso em funcdo do grande nimero de parametros a serem determinados. Além disso,
devido ao fato de que a otimizag&o € caracteristica de um problema de restri¢cdes laterais, foi
necessario adapta-las a cada iteracdo de maneira que o limite inferior e superior se modificam
de —10% e +10%, respectivamente, em relagdo ao valor dos parametros otimizados para

cada iteracao.

Os valores obtidos e a respectivas curvas utilizadas para comparar com o0 modelo séo

mostradas no Anexo B.



CAPITULO IV

Aeroelasticidade de Placas

Este capitulo trata do estudo do comportamento aeroelastico de placas retangulares
finas visando analisar o fendmeno do flutter em tais sistemas estruturais. Sera apresentada
uma breve discussao sobre aeroelasticidade, a natureza fisica do problema aeroelastico
envolvendo painéis aeronauticos e 0s requerimentos para compreensdo e modelagem do
problema linear aeroeléstico visando a incorporagdo do mesmo ao modelo de placa sanduiche
de trés camadas contendo material viscoelastico desenvolvido no capitulo precedente. Sera
também apresentado o método iterativo a ser empregado na identificacdo do ponto de

ocorréncia das instabilidades aerodinamicas para o sistema viscoelastico.

4.1. Introducédo a aeroelasticidade

A aeroelasticidade é um campo de estudos de natureza intrinsicamente interdisciplinar,
uma vez que tal fenbmeno envolve a interacdo mutua de trés forcas distintas, a saber:
aerodindmicas, elasticas e inerciais. O classico tridangulo aeroelastico de Collar (Wright &
Cooper, 2007), ilustrado na Figura 4.1, sintetiza claramente esta interacdo, mostrando que
as disciplinas controle e estabilidade, aeroelasticidade estética e dindmica estrutural sdo, cada

uma, resultado da interacéo entre dois dos trés tipos de forcas envolvidas.
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Forcas inerciais

4

Dinamica
Estrutural Aeroelasticidade e controle
Dinamica

Forcas Forcas

Elasticas Aerodinamicas

Estabilidade

Aeroelasticidade
Estatica

Figura 4.1 — Diagrama de Collar. Figura adaptada de (Wright & Cooper, 2007).

Segundo Wright & Cooper (2007) a aeroelasticidade estatica considera os efeitos nao
oscilatorios das forcas aerodindmicas que atuam sobre a estrutura da aeronave, a qual €
flexivel. No caso de uma asa, tal flexibilidade permite que a mesma se deforme, gerando
grandes deslocamentos que irdo influenciar na distribuicdo de sustentagdo ao longo da
envergadura da asa em uma condicdo de voo em regime permanente (voo de cruzeiro, por
exemplo). Desta maneira, independente de quédo preciso e sofisticado sejam os calculos
aerodindmicos, a deformacéo final da asa decorrente do carregamento aerodindmico em
regime permanente pode conter erros, decorrentes da modelagem incorreta. Estes erros
resultardo em penalidades na predicdo de arrasto, resultando em um errénea predi¢cdo da
autonomia da aeronave, por exemplo. Outro problema relacionado a aeroelasticidade estatica
€ a reducéo da efetividade das superficies de controle e até mesmo o fendmeno de inverséo
de controles. Ha também, a possibilidade de ocorréncia de um fenémeno altamente destrutivo,
chamado de Divergéncia, o qual faz com que a torsdo da asa aumente sem limite caso o

momento de arfagem gerado exceda a capacidade de restauragéo elastica da estrutura.

Ja o fendbmeno de aeroelasticidade dindmica trato os efeitos oscilatérios das interacdes
aeroelasticas, e a principal area de interesse € o fendbmeno de flutter, potencialmente
catastrofico. Esta instabilidade envolve dois ou mais modos de vibrar e surge do acoplamento
entre forcas aerodindmicas, elasticas e inerciais. Isto significa que a estrutura pode extrair
energia do fluxo de ar e aumentar suas amplitudes de vibracdo. A principal dificuldade em
predizer o fenbmeno de flutter reside na natureza instavel das forcas aerodindmicas e

momentos gerados quando a estrutura da aeronave oscila.

Considerac0es feitas no projeto aeroelastico da aeronave podem influenciar no design

final da mesma em diversas maneiras. O envelope de voo deve assegurar que flutter e
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divergéncia ndo ocorram e que a aeronave seja suficientemente controlavel. As deformacbes
finais da estrutura da aeronave devem ser precisamente determinadas, afim de evitar erros
na predicdo do arrasto e consequentemente na performance da aeronave (Wright & Cooper,
2007).

Neste contexto, sera realizado o estudo da instabilidade aeroelastica de placas, ou
painéis aeronauticos. O objetivo sera determinar se o amortecimento gerado pelo material
viscoelastico 1ISD112™ da 3M é efetivo no retardo do ponto de ocorréncia de flutter. Para tal,
a Teoria do Pistdo em sua forma mais simples, denominada de Modelo Quase Estatico de
Ackeret, sera desenvolvida e introduzida no modelo de elementos finitos de placa sanduiche

previamente apresentado.

4.2. A natureza fisica do problema

Para compreender a natureza fisica do problema de flutter em placas, considere uma
placa plana e flexivel apoiada em seus quatro bordos. Sobre somente um dos lados da placa
escoa um fluxo de ar a um determinado nimero de Mach. E importante remarcar que a outra
superficie da placa se encontra em uma regido de ar estagnado, a Figura 4.2 ilustra a situacao

descrita

u,x
4

Figura 4.2 — Esquemai ilustrativo de um experimento para a determinacdo do ponto de
ocorréncia do flutter em uma placa retangular fina: (1) parede rigida do tanel de vento, (2)
placa retangular fina, (3) cavidade formada pela estrutura de fixacéo.

O limite de flutter deste painel é atingido quando a velocidade do ar escoando é

aumentada, intensificando também a pressao dindmica. Para pequenos valores de pressao
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dindmica, o sistema se encontra em um ponto anterior ao seu limite de flutter. Nesta condicao,
séo observadas oscilagdes aleatorias com componentes de frequéncia dominantes proximas
a frequéncias naturais mais baixas do painel. Além disso, as maximas amplitudes de oscilacéo

possuem magnitudes iguais a uma pequena fracdo da espessura do painel (Dowell, 1975).

Quando o limite de flutter é ultrapassado, apds o ponto em que a pressao dindmica se
torna critico, as oscilagbes do painel tornam aproximadamente senoidais com amplitudes de
vibragdo superiores a espessura do painel. Este comportamento € mostrado na Figura 4.3.

® Dados experimentais
— = Analise de flutter convencional
Anadlise de ruido convencional
-’
*”
10 = Ruido Flutter _~
< > ”
P e
Vs
t 4
w ’
/ h ’
7/
7/

*/

I/

]

|

/ l'/ A Atter

A

Figura 4.3 — Resposta aerodindmica de um painel (adaptado de (Dowell, 1975)).

Apb6s a ocorréncia do flutter, o comportamento do painel é dominado por ndo
linearidades geradas no sistema. A principal delas é o acoplamento estrutural entre as tensdes
de flexdo e membrana no plano do painel. Tal acoplamento pode ser compreendido da
seguinte maneira, a medida que a placa flete, tens6es de membrana atuam simultaneamente
aumentando de maneira ndo-linear a rigidez efetiva do painel, limitando assim as amplitudes
de vibragdo (Dowell, 1975). Estas ndo-linearidades sdo também chamadas de n&o-

linearidades geométricas.

O enrijecimento do painel influencia diretamente nos mecanismos de falha.
Diferentemente do flutter em asas, onde a falha se da de maneira subita e catastrofica, no

flutter em painéis, geralmente, a falha se da por fadiga do material do painel ou da sua
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estrutura de fixacdo. Isto ocorre quando as tensdes no plano do painel séo relativamente
pequenas. Caso as amplitudes das tensdes ultrapassem o limite de escoamento do material,

entdo falha subita ou catastréfica ocorrera (Dowell, 1975).

4.3. Modelo de carregamento aeroelastico linear

Normalmente a pressao aerodinamica pode ser considerada como sendo formada por
duas partes: uma primeira, gerada por flutuagdes de press@es na superficie (camada limite
turbulenta) do painel, na auséncia de qualguer deslocamento do mesmo. Uma segunda, dada
pelo préprio deslocamento do painel. A superposi¢cdo dos dois efeitos forma a presséo
aerodinamica total. Segundo Dowell (1975), a parcela resultante do deslocamento do painel
ndo é capaz de modificar as flutuagbes de pressao geradas pela camada limite turbulenta,
devido as pequenas amplitudes de vibragéo.

A partir desta suposicdo, a modelagem do carregamento aerodin@mico linear é feita
através da Teoria do Pistdo, originalmente desenvolvida por Lighthill (1953). Esta teoria
fornece uma aproximacao para o campo de pressao aerodindmico gerado por um escoamento
supersodnico que passa sobre um dos lados de uma placa fina. E um modelo de carregamento
aerodinamico néo estacionario que pode ser desenvolvido segundo equacdes lineares ou

nao-lineares e aplicado utilizando o método dos elementos finitos.

A forma linear da Teoria do Pistdo é amplamente utilizada para investigar o flutter em
painéis aeronauticos (Krumhaar, 1963). A forma mais geral da Teoria do Pistdo pode ser

expressa por

2ar

y. -1( dw dwj Var-1
p p{ —Zaw (dt g (4.1)

onde U,, € a velocidade do escoamento em um ponto distante da estrutura que néo influéncia
na mesma (velocidade de estagnacgéo), a., € a velocidade do som neste mesmo ponto € y,,
€ a razédo entre os calores especificos do ar (Pegado, 2003). Nota-se que, o0 campo de
deslocamento lateral w, é derivado em relacdo a x, determinando assim o sentindo do

escoamento do ar sobre a placa.
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A Eq.(4.1) pode ser expandida em série, retornando a seguinte equagao:

2 3
:zpdin (d_w+id_wj+7ar+1|v|[dw+id_wj +7/ar+1M2[dW+ide +

dx U, dt 4 dx U, dt 12 dx U, dt

(4.2)

onde o parametro Py, = p. V2> /2 representa a presséo dindmica devido ao escoamento do

fluido sobre a placa. A Eq.(4.2) pode ser truncada em qualquer termo. A partir do termo de
segunda ordem, teorias ndo lineares sédo adotadas. Se truncada no termo de primeira ordem,

a equacéo resultante representa a Teoria do Pistdo Linear:

n = 2P| dw 1 dw 4.3
P=P. =7y (deer dtj (4.3)

A EQq.(4.3) é conhecida por relacionar o movimento de um pistdo em um cilindro e a
variacdo de pressdo em funcdo de seu deslocamento w, dai a origem de seu nome. E
interessante remarcar que a Eq.(4.3) é regida por um termo atemporal, e um termo temporal.
Estes termos representam, respectivamente, a deformacao do painel (termo responsavel por
fornecer a matriz de rigidez aerodindmica) e a velocidade dos deslocamentos (termo
responsavel por fornecer a matriz de amortecimento aerodinamico). Simplificacdes podem ser
feitas, dependendo do tipo de problema a ser estudado, como por exemplo, a avaliagdo no
dominio da frequéncia de um painel aerodindmico, em que o objetivo é determinar somente o
valor de pressdo dindmica critica e frequéncias naturais. Neste caso, 0 amortecimento
aerodinamico, representado pelo termo temporal da Eq.(4.3), pode ser desconsiderado devido
a sua pequena magnitude (Singha & Ganapathi, 2005). Esta simplificacdo remete ao modelo
aerodinamico mais simples da Teoria do Pistdo, denominado de Modelo Quase Estatico de

Ackeret, expresso por:

o 2P d_W)
pP-p,= M (dx (4.4)
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Lighthill (1953) afirma que as Eqgs. (4.3) e (4.4) podem ser utilizadas com excelente
precisdo no calculo da pressdo sobre estruturas planas para escoamentos em regime

permanente ou ndo. Para tal, € necessario que nimero de Mach seja da ordem M2 > 1, ou

ainda, que esteja compreendido no intervalo de velocidades de v2 < M < +/5.

4.4. Introducao do efeito aerodindmico no sistema viscoelastico

A partir da Eq.(4.4), o trabalho das forgas ndo-conservativas, pode ser calculado para
determinagdo da matriz de rigidez aerodindmica, a qual serd introduzida no sistema

viscoelastico. O célculo se da por,

Wn.c. = _Wf (4.5)
onde
_ 2pg, fdw
W, _—T.[&WdA (4.6)

onde o campo de deslocamentos w, para 0 caso da placa sanduiche de trés camadas é
determinado através das funcdes de forma estabelecidas na secédo 2.3, Capitulo Il, mais

precisamente pelo termo N,,.

Apos integrar a Eqg. (4.6), o trabalho do carregamento aerodindmico passa a contemplar

em seu formalismo a matriz de rigidez aerodindmica da seguinte forma,

a

W :_%5“&5 4.7
M

onde os vetores & contém os graus de liberdade a nivel elementar para o elemento finito de

placa sanduiche de trés camadas, e a matriz a representa a matriz de rigidez aerodindmica
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elementar. Pode-se ainda determinar o parametro de pressédo aerodindmica da seguinte

maneira;

2D,
4 = — £ Fdin 4.8
M (4.8)

Uma vez determinada a matriz aerodindmica, a introdu¢cdo no modelo de elementos
finitos de placa sanduiche é feita através da equacao do movimento (2.50). Entretanto, deve-
se salientar que a resolucéo do problema aerodindmico do sistema contendo amortecimento
viscoelastico depende do tipo de abordagem matematica adotada para representar o

comportamento dinAmico do material viscoelastico (ver CAPITULO Il1).

A partir do problema de autovalor obtido da equa¢do movimento (2.51), a matriz de
rigidez aerodindmica pode ser introduzida no problema via acréscimo da matriz de rigidez
aerodinamica ao sistema viscoelastico. Deste processo, resulta um novo sistema denominado

de aeroviscoelastico, representado a seguir

[Ke+G(w,T)RV+}La—a}2M]¢*:0 (4.9)

Logo, para se determinar o ponto de ocorréncia de flutter, € necessario fazer variar o
pardmetro de pressdo dinamica, A. Isso implica que para cada valor de A, é necessario
resolver um problema de autovalor para determinar as frequéncias e modos de vibrac&o do
sistema viscoelastico cujas propriedades sao fortemente dependentes da propria frequéncia
a ser determinada e, simultaneamente da temperatura. Portanto, tem-se de um problema de

autovalores nao-lineares do sistema viscoelastico a ser resolvido.

Entretanto, como explicado na secdo 3.3, a resolucdo do problema de autovalor do
sistema viscoelastico, quando adotado o modelo do médulo complexo, requer um método
iterativo. Logo os dois problemas séo avaliados simultaneamente através da construgéo de
um laco interno a outro. Assim, é preciso determinar as propriedades do material viscoelastico
dependentes da frequéncia, a qual deve ser determinada para uma dada temperatura fixa e
para cada valor do carregamento aerodinamico. Portanto, um método iterativo modificado foi

desenvolvido baseado no método proposto na Secdo 3.3. O mesmo foi acrescido de alguns
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procedimentos necessarios para identificagdo do ponto de flutter para um sistema dindmico

contendo amortecimento viscoelastico.

Normalmente, para problemas aeroeldsticos sem a presenca de amortecimento
viscoelastico ou estrutural envolvendo painéis aeronauticos, o ponto de ocorréncia de flutter
pode ser determinado utilizando um método similar ao método k (Hodges & Pierce, 2002)
utilizado em sec¢des tipicas de superficies de sustentagédo. O sistema de equacdes para este

problema é mostrado a seguir:

[K,+4a-0’M |¢" =0 (4.10)

Neste caso, os autovalores, w, obtidos séo reais, e 0 ponto de ocorréncia de flutter pode
ser determinado de duas maneiras: seja quando duas frequéncias quaisquer coalescerem,
ou, quando o autovalor obtido passa a ser um complexo conjugado. Entretanto, para o caso
aqui estudado, a identificacdo do ponto de flutter é dificultada devido a presenca do
amortecimento introduzido pelo material viscoelastico, como mostrado na Eq.(4.9). Isso faz
com que, para qualquer valor de A, os autovalores obtidos sejam complexos e se aproximem
um do outro, entretanto eles ndo coalescem. Nestes casos, o0 ponto de ocorréncia de flutter é
determinado quando a parte imaginaria de um dos autovalores for igual a zero (Singha &
Ganapathi, 2005).

Entretanto, é necessario realizar a decomposicdo da parte imaginaria do autovalor
obtido, pois esta € composta pelo amortecimento estrutural e uma outra parte devida ao
problema aeroelastico. Uma vez decomposto, o procedimento € 0 mesmo, ou seja, o flutter é

determinado quando o amortecimento for igual a zero.

Um diagrama de blocos contendo os passos do processo de determinacéo do ponto de
flutter de um sistema contendo amortecimento estrutural dentro do método iterativo é

apresentado na figura seguinte.
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| Para um dado valor de temperature do material viscoelastico |

—)I Iniciar o lago de pressdo dindmica 4, I

!

| Escolher um valor inicial de frequéncia de excitagio=2m = 0 |

o, 1

J Calcular o modulo complexo G(w,T)
|

! i
Sistema Completo Sistema Incompleto
K, +G(o.T)K, +ia-AM|§ =0 {Ke +G{m,T}I?‘,(m,T]—A*M}g}* ={o}
1
|w_,i :wj+1 e gll

[

NO

SIM

Fim

Figura 4.4 — Método iterativo usado para a analise aerodinamica de um sistema

contendo amortecimento viscoelastico.

A decomposicdo é feita adotando dois sistemas em paralelo: um sistema completo
contendo todas as componentes de rigidez estrutural, viscoelastica e aerodindmica e um
sistema incompleto, o qual desconsidera os efeitos do termo dw/dx do modelo de Ackeret;

termo de trabalho ndo-conservativo. Para identificacdo dos parametros, determina-se que o

amortecimento gerado pelo sistema completo seja denominado de §; e o amortecimento do

sistema incompleto seja denominado de {,. Destes dois termos, pode ser obtido o

amortecimento resultante e, finalmente, determinado o ponto de ocorréncia de flutter:

9=0,-9,=0 (4.11)



CAPITULO V

SolugBes Numéricas do Sistema Aeroviscoelastico

Para ilustrar as principais caracteristicas e a eficiéncia dos procedimentos de
modelagem usados para avaliar o fenbmeno de flutter em sistemas contendo materiais
viscoelasticos, um exemplo numérico composto por placa sanduiche de trés camadas, sendo
as camadas externas compostas de material elastico e camada central composta do material
viscoelastico 3M ISD112™. As propriedades geométricas e fisicas da placa sdo apresentadas,

respectivamente, nas Tabela 5-1 e Tabela 5-2.

Tabela 5-1 — Propriedades geométricas da placa sanduiche.

Camada Comprimento X [mm] Comprimento Y [mm] Espessura [mm]
Placa base 390 330 15
Viscoelastica 390 330 0.0254

Restringente 390 330 0.5
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Para as trés camadas, sdo definidos trés tipos de materiais com as seguintes

propriedades mecanicas:

Tabela 5-2 — Propriedades mecénicas da placa sanduiche

Camada Mdédulo de Young [GPa] Coef. de Poisson Densidade [%]
Placa Base 70 0.34 2700
Viscoelastica - 0.49 950
Restringente 70 0.34 2700

O mobdulo de elasticidade escolhido corresponde ao aluminio, material utilizado na
indastria aeroespacial para construcdo das aeronaves. O Material ISD112™ é empregado,
pois 0 mesmo possui excelentes propriedades dissipativas. Além disso suas propriedades

mecanicas foram devidamente caracterizadas experimentalmente.

E importante salientar que as propriedades apresentadas na Tabela 5-1 e Tabela 5-2
serdo adotadas para a geracao do modelo de elementos finitos do sistema. Além disso,

assume-se que esta € referéncia utilizada no estudo paramétrico.

Apo6s um estudo de convergéncia de malha do sistema sem tratamento viscoelastico
superficial, conforme mostrado na Figura 5.1, os resultados mostram que as malhas
compostas por 2 x 2 e 3 x 3 elementos ndo representam adequadamente a velocidade critica
de flutter. Desta maneira, nas simula¢gfes que seguem sera empregada a malha composta

por 6 X 6 elementos.

VELOCIDADE CRITICA
[KMH-]

2x2 3x3 4x4 5x5 6x6 7x7 8x8
MALHA

Figura 5.1 — Estudo de convergéncia da malha baseada na velocidade critica.
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Com relacéo as condi¢Bes de contorno foi adotado que a placa é simplesmente apoiada
pelos quatro bordos, ou seja, para todos os nés dos elementos presentes nas extremidades

da placa, o grau de liberdade w=0.

5.1. Validacdo numérica do modelo mecéanico de placa

A validagdo numérica do modelo Aeroviscoelastico é feita a partir das propriedades de
placa sanduiche descritas na se¢éo anterior. Os resultados obtidos sdo comparados com
valores analiticos da literatura pertinente. A Tabela 5-3 mostra os resultados sugeridos por
Jones (1999).

Tabela 5-3 — Comparagdao entre as frequéncias naturais analiticas e numéricas

Valores exatos Valores numéricos
w; = 58.02 Hz w; =57.17 Hz
w, = 130.66 Hz w, = 127.65 Hz
w3 = 159.48 Hz w3 = 156.20 Hz

Jones (1999), sugere também, para os mesmos valores de frequéncia natural
apresentados na Tabela 5-3, solu¢6es analiticas para as respectivas formas modais. Nota-se,
a partir da Figura 5.2, que para a solucéo exata, as linhas pontilhadas representam os pontos
em que os deslocamentos dos nés sao nulos e para a solugdo numérica, as zonas em azul e
vermelho representam, respectivamente, os valores minimos e maximos dos deslocamentos

nodais.
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Solugao Exata Solugdo Numérica

o .

Segundo modo

Terceiro mado

Figura 5.2 — Comparacgédo entre as formas modais analiticas e numéricas de uma placa.

Finalmente, 0 modelo de carregamento aerodinamico em elementos finitos e aplicado
ao painel aeronautico é validado através de solucdo analitica fornecida por Bismarck-Nars
(1999). O autor determina os valores exatos de presséo dindmica critica adimensionalizadas,
segundo a Teoria Linear do Pistédo, para diferentes dimensdes de placas retangulares. Neste
caso, a verificacdo € feita para uma placa quadrada de dimensfes 0.4x0.4m?, que segundo
a referéncia o valor de pressdo dindmica critica adimensional vale 512.65. O modelo
numeérico obteve um valor de 511.75, como pode ser visto no diagrama V-g mostrado na

Figura 5.3. Neste caso, a pressao dinamica adimensional foi calculada segundo a seguinte
expressao:

A= (5.1)

onde, A, ver Eq.(4.8), é a pressao dindmica. A faixa de Mach adotada varia de 1.6 < M < 5,
segundo a Teoria do Pistdo. L, é o comprimento da placa na dire¢cdo x e D é o coeficiente de
rigidez a flexdo da placa.
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Figura 5.3 — Coalescéncia das duas primeiras frequéncias naturais da placa-base.

Como a avaliacdo é feita para uma placa puramente elastica sem a presenca de
amortecimento estrutural, os autovalores obtidos sdo reais até o ponto de primeira
coalescéncia das frequéncias naturais, o qual informa a ocorréncia do flutter. A partir deste

ponto, os autovalores se tornam complexos e conjugados.

E importante ressaltar que para a analise da influéncia de parametros fisicos e
geomeétricos no comportamento aeroelastico da placa sanduiche foram considerados somente
os dois primeiros modos de vibracdo da placa sanduiche, pois a coalescéncia das frequéncias
naturais ocorre primeiro para estes modos. A Figura 5.4 mostra os resultados de coalescéncia

para as dez primeiras frequéncias naturais do sistema.
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Figura 5.4 — Coalescéncia das dez primeiras frequéncias naturais da placa-base.

Apos verificagdo do modelo de elementos finitos da placa-base, a analise para avaliar a
influéncia do tratamento viscoelastico superficial por camada restrita passiva no

comportamento aeroelastico da mesma é mostrado na sequéncia.

5.2. Efeitos do tratamento com amortecimento viscoelastico

A primeira analise a ser realizada tem o objetivo de avaliar o impacto do amortecimento
viscoelastico no comportamento aeroelastico do painel sanduiche. Para tal, um painel com as
caracteristicas apresentadas na Tabela 5-1 e Tabela 5-2 é simulado fazendo variar somente

a temperatura do material viscoelastico.

As andlises foram feitas no intervalo de pressdo de 1 — 6 x 10° Pa com um passo
constante e arbitrario de 15 x 103 Pa. Os resultados s&o fornecidos em termos de frequéncias
naturais adimensionalizadas, determinadas através da relacéo: @ = w;a*/m*hy/p1/E;, onde
a, hy, p; € E; sdo, respectivamente, o comprimento, a espessura, a densidade e o médulo de

Young da placa-base.

Os calculos consistem em obter a velocidade de flutter do sistema viscoelastico pela a
observacdo da parte imaginaria do autovalor do sistema amortecido, quando o mesmo for

igual a zero, implicara na ocorréncia do flutter.
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Figura 5.5 — Influéncia do tratamento viscoelastico superficial no comportamento

aeroelastico da placa-base de aluminio. (a) Placa sem tratamento viscoelastico - velocidade

de ocorréncia de flutter de 2062 km/h; (b) Tratamento viscoelastico a 15°C — velocidade de

ocorréncia de flutter de 3070 km/h; (c) tratamento viscoelastico a 40°C — velocidade de

ocorréncia de flutter — 2772 km/h.
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Os valores de temperatura de 15 e 40 °C foram escolhidos, pois esta primeira esta
proxima do ponto de trabalho ideal do material viscoelastico e a segunda por ser uma

temperatura em que ha importante perda de eficiéncia de dissipacao de energia.

Pela Figura 5.5, pode-se ver que a placa-base sem tratamento viscoelastico entra em
flutter a uma velocidade de aproximadamente 2062 km/h. Ao incorporar o tratamento
viscoelastico superficial na placa-base, assumindo uma temperatura do material viscoelastico
de 15°C, esta velocidade aumenta para 3070.49 km/h, representando um consideravel
aumento de 48.88% na velocidade critica da placa. Isto mostra claramente a efetividade do
tratamento viscoelastico superficial no que concerne a estabilizar os efeitos de flutter.
Entretanto, a medida que a temperatura do material viscoelastico € aumentada para 40°C,
uma reducao significativa na capacidade de dissipar energia do tratamento viscoelastico é
constatada, implicando em uma consideravel redugdo de 11,71% na velocidade de flutter,
27712 km/h. Neste caso, pode-se concluir de imediato que as caracteristicas dinamicas e

aeroelésticas do sistema viscoelastico sdo sensiveis as variacdes de temperatura.

Este resultado induz ao raciocinio de que a aplicacdo da técnica de tratamento
viscoelastico superficial deve ser feita tendo em mente o tipo de ambiente no qual a estrutura
em questdo sera submetida. Como por exemplo: veiculos supersodnicos, foguetes de
lancamento e até mesmo, misseis balisticos, onde as superficies externas das estruturas
destes equipamentos estao sujeitas a intensas variacbes de temperatura em virtude do

escoamento compressivel e alto nivel de friccao.

E importante remarcar que o sistema ndo amortecido tem a caracteristica particular de
apresentar a coalescéncia das frequéncias naturais respectivas aos modos de vibrar
responsaveis por entrar em flutter. J4 no caso do sistema amortecido viscoelasticamente, este
comportamento ndo é visto, uma vez que as frequéncias naturais se aproximam umas das
outras, mas ndo coalescem. Logo, o ponto de ocorréncia de flutter é determinado no ponto

em que a parte imaginaria do autovalor se € igual a zero.

As Figuras Figura 5.6 e Figura 5.7 mostram as formas modais para a placa com
tratamento viscoelastico superficial e sem tratamento, respectivamente, para uma
temperatura de 15°C, e para dois valores de fluxo de ar, um imediatamente antes e outro no
ponto de ocorréncia de flutter. Nota-se pelos resultados obtidos como séo similares as formas
de vibrar do primeiro e do segundo modo para ambos os sistemas, mas devido ao fato de que
ndo ha a coalescéncia para o sistema viscoelastico, as formas modais apresentam ligeiras

diferencas, as quais ndo aparecem no caso do sistema sem amortecimento.
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5.3. Comparacédo entre os dois modelos de material viscoelastico

Nesta secdo, serdo comparados os resultados obtidos da analise dos dois sistemas
aeroviscoelasticos modelados, conforme apresentado nas Sec¢fes 3.3 e 34 do Capitulo 3. O

objetivo é identificar as vantagens e desvantagens de cada estratégia em termos da analise

aerodindmica, custo computacional de processamento.

Utilizando uma placa com propriedades detalhadas nas Tabela 5-1 e Tabela 5-2, varias
analises foram realizadas para diferentes valores de temperatura do material viscoelastico

para cada um dos modelos. Os resultados sdo mostrados nas Figura 5.10, Figura 5.11 e

Figura 5.12.
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Para facilitar a visualizagdo dos resultados, os mesmos sao descritos na Tabela 5-4.

Tabela 5-4 — Comparacédo dos resultados obtidos pelos modelos do Médulo Complexo
e 0 do Modelo GHM

Velocidade de Ocorréncia de flutter [km/h]

Temperatura [°C] Mdédulo Complexo GHM
15 3077 3110
30 2966 2957
60 2123 2261

Pode-se concluir que ambas as estratégias de modelagem do comportamento dinamico
do material viscoelastico indicam a mesma regido de ocorréncia do fenébmeno de flutter. Além
disso, as pequenas diferencas observadas se devem, em grande parte, ao nimero de mini-
osciladores utilizados, pois quanto maior a quantidade de parédmetros, mais dificil é a
identificacdo dos mesmos. Esta grande quantidade de parametros dificulta a busca pelo
minimo global, fazendo com que o valor do erro da funcéo objetivo, ver Eq.(3.22), seja igual
a 0.7 para todas as curvas otimizadas. Finalmente ha a presenca de erros introduzidos desde
a obtencao dos dados experimentais fornecidos pelo fabricante até o processo de curve fitting

em si. Os ajustes de curva sdo mostrados no ANEXO B.

E importante remarcar que o modelo GHM faz uso de matrizes constantes de massa,
rigidez e amortecimento, logo os resultados séo obtidos de forma direta, ndo sendo necessario
de um processo iterativo. Em contrapartida, a ordem do sistema é consideravelmente
aumentada. Este aumento dependerd da quantidade de mini-osciladores empregado no
processo de identificacdo dos parametros do modelo. Como resultado, o emprego do modelo
GHM gera um alto custo computacional que pode se tornar inviavel dependo da complexidade
geomeétrica da estrutura avaliada. Uma solucdo para este problema sao as técnicas de
reducdo de modelos adaptadas a sistemas viscoelasticos conforme discutido em de Lima
(2015).
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5.4. Influéncia de parametros fisicos e geométricos na velocidade de flutter

Os paneis aerondauticos tem como premissas de projeto o peso, logo, desenvolver
estruturas leves e eficientes é sempre o ideal. Portanto a avaliacdo da melhor configuragéo
de placas sanduiche pode ser feita através de uma analise da sensibilidade das respostas do
sistema a diversos parametros de projeto, como por exemplo: as espessuras da camada

restringente e da camada viscoelastica, e da temperatura do material viscoeléstico.

5.4.1. Espessura da camada restringente

O primeiro parametro avaliado € a espessura da camada restringente. Serdo avaliadas
diversas espessuras, varrendo um intervalo de 0.1 — 1.0mm, mantendo a espessura da
camada viscoelastica de 0.0254mm e temperatura de 30°C. O comportamento do sistema
sera sintetizado através de uma curva mostrando a espessura da camada restringente em

funcao da velocidade de flutter.

Ao observar a curva da Figura 5.12, constata-se claramente que a velocidade critica de
flutter aumenta de maneira significativa com o aumento da espessura da camada restringente.
Isto pode ser explicado pelo fato de que quando a camada restringente do tratamento
viscoelastico superficial aumenta, é observado um aumento das deformacgfes cisalhantes
induzidas no nucleo viscoelastico, resultando num aumento da capacidade de amortecimento
do viscoelastico. Além disso, a variacdo do parametro com a velocidade de flutter mostrou ser

aproximadamente linear.
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Figura 5.13 — Influéncia da espessura da camada restringente no comportamento

aeroelastico da placa sanduiche.

5.4.2. Espessura da camada viscoelastica

De maneira semelhante, a camada de material viscoelastico é avaliada para diferentes
valores de espessuras: 0.02—-0.10 MM, mantendo-se a temperatura de 30°C e a camada

restringente de 0.5 MM . Os resultados sdo mostrados na figura abaixo.
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Da mesma forma que para a camada restringente, a resposta aerodindmica do sistema
se mostra também bastante sensivel a variacdes na espessura da camada viscoelastica.
Entretanto, os valores de velocidade de flutter sdo inversamente proporcionais ao aumento
de espessura do material viscoelastico. Além disso, a resposta obtida do sistema frente a tal

variagdo se mostra ndo linear.

5.5. Influéncia do efeito puramente viscoelastico

Ao utilizar o tratamento viscoelastico superficial segundo a técnica da camada
restringente para retardar as instabilidades aeroelasticas de painéis aeronauticos, a adicao
das camadas viscoelastica e restringente podem afetar significativamente a massa e a rigidez
da estrutura base, 0s quais contribuem para retardar o ponto de ocorréncia de flutter, além do
principal fator, o amortecimento viscoelastico. Portanto, é interessante quantificar a real
contribuicdo unicamente do amortecimento viscoeléstico. Para tanto, uma avaliagéo diferente
é realizada através da modificacao da rigidez global da placa. Ao invés de adotar a rigidez da
camada viscoelastica como sendo dependente da frequéncia, é utilizado somente o médulo a

baixa frequéncia do material viscoelastico, G, = 430700 Pa, que € real e constante. Logo, a



73

rigidez global da placa toma a forma, K, = K, + GyK,, € a equagdo do movimento pode ser

reescrita da seguinte forma:

K, +Aa-o’M [ X =0 (5.2)
I ]

As curvas mostradas na Figura 5.15 mostram a coalescéncia das duas primeiras
frequéncias adimensionais da placa sanduiche considerando somente o modulo a baixa
frequéncia e da placa sanduiche com moédulo complexo determinado para a temperatura de
30°C. As definicdes geométricas da placa sdo as mesmas daquelas apresentadas na. As
propriedades geométricas e fisicas da placa sdo apresentadas, respectivamente, nas
Tabelas 5.1 e 5.2. Através da comparacao das velocidades de flutter para as duas situacoes
investigadas, pode-se perceber a influéncia do efeito do amortecimento viscoelastico puro.
Além disso, comparando os resultados da Figura 5.15 com os resultados da placa sem

tratamento mostrados na (c)

Figura 5.5, € possivel quantificar o aumento na velocidade de flutter que pode ser obtido

pelo acréscimo de massa e rigidez devido ao tratamento viscoelastico superficial.

O sistema que representa 0 comportamento estatico do material viscoelastico
apresentou uma velocidade de flutter de 2595 km/h. J4 esta mesma placa sem qualquer
adicdo de material, apresenta uma velocidade de flutter de 2062 km/h. Finalmente apés
aplicar o tratamento superficial e adotando a temperatura do material viscoelastico igual a
30°C, a velocidade de flutter aumenta para 2966 km/h. Quantitativamente o ganho

proporcionado pelo amortecimento foi de 12,5%.
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Placa de aluminio tratada 30°C
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CAPITULO VI

Conclusoes

6.1. Resumo e avaliacdo

Neste trabalho de dissertacdo representa uma contribuicdo aos desenvolvimentos
recentes com relacdo ao estudo numérico-computacional da viabilidade da aplicacdo de
tratamentos viscoelasticos superficiais a sistemas dindmicos submetidos ao fenbmeno do
flutter para o controle passivo do mesmo. Além disso, este trabalho é o resultado de uma
parceria em pesquisa entre o Laboratério de Mecanica de Estruturas (LMEst), da Faculdade
de Engenharia Mecanica (FEMEC-UFU), e o Laboratério de Estruturas do Instituto

Tecnoldgico de Aeronautica (ITA).

A primeira parte do trabalho é dedicada a descricdo de algumas contribuicbes mais
recentes acerca do emprego de técnicas de controle do fendmeno do flutter em painéis
aeronauticos metélicos e em materiais compdsitos submetidos condi¢cdes subsonicas, e as
vantagens em se utilizar os materiais viscoelasticos para o controle passivo de vibracfes e
sua viabilidade para retardar as velocidades de flutter de sistemas dindmicos. Em seguida, foi
descrita de forma sucinta a modelagem por elementos finitos de uma placa sanduiche
composta por trés camadas fazendo uso da teoria de Kirchhoff para as camadas metalicas e
da teoria de Mindlin para o nucleo viscoelastico. Neste contexto, foi empregado os Principios
da Equivaléncia Elastico-Viscoelastico e da Correspondéncia Frequéncia-Temperatura para
a modelagem da substrutura viscoelastica e consequente introducdo no modelo do
comportamento dindmico do material viscoelastico via emprego do modelo do mddulo

complexo.
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Na sequéncia, foi apresentado o desenvolvimento do modelo GHM como outra opgao
bastante interessante para representar o comportamento dindmico do material viscoelastico.
Neste contexto, foi apresentado todo o desenvolvimento em elementos finitos de construcéo
das matrizes globais aumentadas de massa, rigidez e amortecimento viscoso do sistema
aerodinamico através da consideracéo das variaveis internas dissipativas referentes aos min-
osciladores. Como resultado, foi gerado um sistema acoplado de equacfes do movimento
exigindo a transformacgé&o a posteriori para o espaco de estado para a posterior resolugéo do
problema de autovalores e obtencédo das velocidades de flutter. Por fim, foi apresentado
também a técnica de decomposicdo espectral das matrizes relativas a subestrutura
viscoelastica com o objetivo de eliminar os autovalores nulos e seus respectivos autovetores

para a reducao do numero de coordenadas dissipativas.

Uma vez definidos os modelos de elementos finitos do sistema dindmico e os modelos
viscoelasticos, na sequéncia foi apresentado o modelo de carregamento aerodinamico
utilizado neste trabalho que foi baseado na Teoria do Pistdo em sua forma mais simples, o
Modelo-Quase Estético de Ackeret. Este modelo utiliza 0 campo de deslocamento transversal
para o célculo do trabalho dos esfor¢os aerodindmicos e posterior determinacdo da matriz de

rigidez aerodindmica a ser inserida na equacéo do movimento do sistema viscoelastico.

Os resultados das simulagbes numéricas apresentadas na sequéncia permitiram
concluiracerca da eficiéncia do tratamento viscoelastico superficial em retardar as velocidades
de flutter de sistemas dindmicos. Além disso, foi investigada a influéncia de parametros fisicos
e geomeétricos na eficiéncia do tratamento viscoelastico, além da comparacédo direta com 0s
resultados obtidos para as duas estratégias de modelagem do comportamento dindmico do

material viscoelastico. Neste sentido, as principais conclusfes foram:

i) A técnica de tratamento passivo de vibragcdo que faz uso de camadas superficiais
de material viscoelastico se mostrou bastante eficiente na supressao do flutter de

placas finas;

ii) Os dois modelos utilizados para representar o comportamento dindmico dos
materiais viscoelasticos, indicaram valores coerentes de ocorréncia de flutter,
demonstrando que ambos podem ser utilizados para modelar este tipo de
problema. Além disso, o estudo permitiu observar resultados da comparacao dos
dois métodos no que tange ao custo computacional e dificuldade de modelagem

numérico-computacional. O modelo do médulo complexo, o qual faz uso de um
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procedimento iterativo para solu¢cdo do problema de autovalores nao-linear, se
mostrou mais rapido na realizagdo dos calculos. Utilizando uma maquina com as
seguintes configuracdes: Intel® Core™ i7-4500U CPU @ 1.80GHz, 16.0 GB de
memoéria RAM; o tempo médio de processamento gasto pelo método do modulo
complexo foi de 116.66 segundos e o método GHM foi de 252.77 segundos.
Entretanto, o modelo GHM, apesar de ter sua ordem aumentada por ser tratado no
espaco de estado e fazer uso de variaveis internas dissipativas, ndo requer um
procedimento iterativo para solugcéo do problema de autovalores, sendo a solugéo

determinada de forma direta.

Ficou clara a sensibilidade do material viscoelastico frente a variacdes de
temperatura e frequéncia de excitagdo. Deste ponto de vista, esta grande
sensibilidade pode se tornar revés quando do projeto de uma aeronave
supersdnica, uma vez que as estruturas destes veiculos estdo sujeitas a intensas
variagdes de temperatura em seu envelope de voo. Segundo Starke, Cornélia et
al. (1996) estas temperaturas podem varias da temperatura ambiente até valores
entre 100°C e 200°C. Maiores detalhes podem ser encontrados na referéncia
(Starke, et al., 1996);

Os parametros estruturais avaliados foram as espessuras das camadas
restringente e viscoelastica. Primeiramente, conclui-se que 0 aumento da
espessura da camada restringente aumenta a eficiéncia de forma linear, quase
dobrando a velocidade de flutter com o acréscimo total de 0.9 mm na espessura.
Ja o0 aumento da camada viscoelastica ocasionou a diminuicdo da velocidade de
flutter, ou seja, a medida que a espessura da camada viscoelastica aumenta, a
velocidade critica diminui. Além disso, o comportamento do sistema se mostrou

néo linear a esta variacéo;

Finalmente, as avaliacbes terminam com a contribuicAo do amortecimento
viscoelastico na atenuacao da velocidade de flutter. Conclui-se que além dos
efeitos de rigidez e massa inseridos pelas camadas viscoelastica e restringente, o
amortecimento viscoelastico puro tem grande capacidade de retardar a velocidade

critica de flutter.



78

6.2. Sugestdes de trabalhos futuros

Os trabalhos realizados nesta dissertacdo de mestrado proporcionaram a idealizacao
de indmeros outros trabalhos relacionados, que podem dar continuidade ao ja realizado.

Alguns dos principais temas séo listados abaixo:

e Melhoramento do modelo em elementos finitos do painel introduzindo néao
linearidades geométricas, curvaturas que permitirdo descrever o movimento de
painéis finos em regime transiente durante e depois do flutter;

e Introduzir no modelo de carregamento aerodindmico e também nas deformacdes
do painel o efeito de auto-aquecimento do material viscoelastico, aproximando-
0 ainda mais de um modelo real;

e Substituir o modelo de placa sanduiche que utiliza material elastico isotrdpico,
por modelos de materiais compa@sitos;

e Aplicagdo de técnicas de redugdo de modelos no intuito de simular estruturas
mais complexas de engenharia;

e Introducdo de incertezas paramétricas com vistas a obtencdo dos
envelopes/regides favoraveis das solugdes em termos das velocidades de flutter;

e Melhorar o modelo aerodindmico introduzindo amortecimento aerodinamico;
aplicar a Teoria do Pistdo ndo linear; considerar os efeitos aquecimento

estrutural ligado ao escoamento supersdnico incompressivel.
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ANEXO A

Discretizacdo por elementos finitos

Os coeficientes da matriz N da Eq.(2.32): N, N, Ny, Nigy’ N N, Ni);y1 N e
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Matrizes elementares de rigidez e massa de um elemento finito de

placa sanduiche trés camadas

A partir da relacdo tensdo-deformacdo mostrada na Eqg. (2.27), as matrizes de

~ U] . . N L as .
deformacéo, ¢, , com i=1,2, relativas as camadas elasticas, podem ser parametrizadas

segundo o desenvolvimento apresentado.

ay
OX
ov.

oy
ou; %

—+

oy OX

+ Z

2
OXoy

(A.1)

A Eq. (A.1) pode ser reescrita em forma matricial originando os termos, Df € D,, as

quais sdo matrizes de operadores diferenciais que representam os efeitos de flexdo e

membrana:
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_%x 0 0— 00 8%)(2
D, =| 0 %yo,Dm=00 %2
_%X %y 0 0 0 23%)@_

Desta maneira a Eg. (A.1) toma a seguinte forma:

gV =DVs+ 2D (A.2)

onde §=[u; v, w].

Substituindo o resultado obtido em (A.2) na Eq. (2.36), a energia de deformacéo das

camadas elasticas da placa é determinada.

Ul _ % (002 D@)T(sT E” (DY +2D{")sdv (A.3)

\

Apo6s a multiplicacdo dentro da integral, os termos referentes as contribuicédo de flexéo,

flexdo-membrana e membrana sdo claramente evidenciados:

onde DY = DY EVDY, D) =(D$”TE“>D(‘>+D<‘)T E(‘)D?)), DY =(D(i)TE(i)D(i)).

Desta maneira, a rigidez elementar pode ser determinada de tal maneira que os efeitos

de flexdo e membrana sejam separados.

KU (A.5)

onde K{ = [[DPdxdy, K =[[Dpdxdy, K\ = [[D)dxdy-
y X y X

y X
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Para determinar as matrizes de rigidez e massa da camada viscoelastica, as
deformacdes cisalhantes sédo consideradas, afim de melhor representar a capacidade
dissipativas do material. Logo, a partir das relacfes cinematicas descritas na Sec¢éo 2.1 para
a camada viscoelastica e considerando as relacbes tensdo-deformacdo da Eq. (2.27), o

campo de deformacéo é escrito:

au(z)
OX
£? Ne)
£ %
@l _)%N My
Yy —_—t— (A.6)
) oy OX
7)(2
. 6u(z) ow
@ | Z@
4% oz ox
Moy , oW
oz oy

Da Eq.(A.6), 0s termos aw/ax e GW/ay séo nulos, pois deformagdes na direcéo z séo

muito pequenas. Apds expandir a (A.6), o campo de deformacgdes pode ser escrito da seguinte

maneira.

JC NG IRNCIRNC (A7)

m f c

onde os indices m, f e ¢ representam as componentes de deformacédo devido aos efeitos de

~ . . 2 2 2 ~
membrana, flexao e cisalhamento, respectivamente. E os termos er(n), g(f ) e +e£ ) sao:
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ou, d(us—u, ) L4 ow

ox OX 2| ox?

o O(Vy — v, ) +i(82w]
£ = oy . G _4 oy 2\ oy*

m 1 f ]
ou; oV h; o(u;—u) 9(vs—vy) o*w
dy o +d;

y oy oX OX0y
0 0
0 0
0
0

Finalmente, a matriz de rigidez da camada viscoelastica é determinada substituindo a

relacdo (A.7) na Eq. (2.36) para k=2.

T

KO [(£2 460 1 o0\ EQ (g0 42 4 2@ \qy
\_!.(gm +¢& +¢, ) (gm +¢& +¢, )d (A.8)

onde, apds a multiplicacéo distributiva dos termos, séo obtidos:

@ _ [(sPE®D2\gv: K@ — [(£2E@ @\ KO — [(£2E® 2 gy -
K (6PE®&l )av; K ‘V[(gf EPs? )dv; K \J/.(g E®s? Jdv;

\Y

@) _ [(sPEPDYav: K@ = [(sPE@2Ydv; K@ = [(sPE@ \av:
K Vj(ng £ )av; Kf \J;(ngg)dVK J(gEg)dv

K2 = [(£PE@@)dv; K2 = [(6PE@)dv; KP = [(PE@& )av;
cm I(gc Em ) f j(é‘ & )d f \.!.(gf € )d

\% \4

Portanto, pode-se dizer que a matriz de rigidez da camada viscoelastica vale:



K@ =K® 1+ K@P1+K® 42K@ 12K 4 2K 2

Parametrizacdo da camada viscoelastica
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(A.9)

A parametrizacédo do modelo pode ser feita fatorando termos comuns das matrizes como

mostrado a seguir para o campo de deformacdes:

d(u, +uy)
OX
(v, +Vy)
oy
o(u, +uy) . OV, +Vy)

N~

oy OX
0
0

d(uy—u,)
OX
a(v;—v,)
oy
d(uy—u,) . o(v;—v,)

oy OX

u,—u | 2|2

vow) o1 aw
2\ oy

+d

(A.10)
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onde d =h,—h,, d, =h,+h, . Desta maneira, obtém-se o campo de deformacées para a

camada viscoeléstica parametrizado.

g(z):%Do+le+%Dz+%D3+hiD4+iD

5
2 2 2 h2

(A.11)

De maneira andloga, é feita a parametrizagdo das matrizes de massa das camadas

elasticas e viscoeldstica a partir da formulacdo das energias cinéticas, ver Eq. (2.45), como

mostrado nas equacgdes a seguir. O desenvolvimento da determinacdo da massa relativa a

camada viscoelastica sera apresentado em seguida.

uiu., = uT—z%T u—2, M- uu +z —UT@—aWTu +228WT@
OO e Ut Pax ) Pt L P ax oax )t ox ox

U0, = uT—z%T TIREPICLL Y ST —UT@—&NTU +228WT@
@@ {7 P U TPax ) PP Tax o ax 0) T ax ox

T T ow’ oW T oW ow' , OW' ow
VIV, =V —z,— ||V, —z,— |=V]V, + 2, | -] ———V, |+ 22 ——
(l) (1) 1 1 1 1 171 1 1 1 1

oy oy oy oy oy

2
Y

ViV = [Vg % M](Va —Z @j =V3V; + 7, [—v —V, |+2?
2 o o o oy

ww=w"w

Portanto, somando cada parcela tém-se:

(A.12)

(A.13)

(A.14)

(A.15)

(A.16)
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(k) _ T T T
MY =3 ph I(u(k)u(k) ViV T Wi W )dA (A.17)

Desenvolvendo a Eq. (A.17) a partir das equagdes (A.12 - A.16), tém-se:

T T T T
M(l):(ulTU1+V1TV1+W1TW1)+Zl —uf@—@ ul—vlT@—@ v, |+27 W oW oW o
X  OX oy oy oXx OX oy oy

(A.18)

T T T T
M(3):(u§u3+v§v3+wgwg)+z3 —ugﬁ—@ u3—V;@—% v, |+122 oW O | oW oW
OX OX oy oy oX OXx oy oy

(A.19)

Como os efeitos de rotagéo serdo desconsiderados no célculo da energia cinética, por

serem despreziveis, os termos multiplicados por Z(i) séo desconsiderados. Desta maneira, as

massas relativas as camadas elésticas podem escritas da seguinte maneira:

A

M = plqj(uful +V, v, +wlTwl)dAjt,oghs'[(usTu3 +V, V, +w;w3)dA (A.20)
A

Em seguida € determinada a matriz de massa relativa & camada viscoelastica através

das relacdes (2.20) a (2.21), também considerando somente os efeitos de translagéo.

W 1 d ow ow  ow' ow’
U5 Uy :Z<U;U3+U;U1+U1TU3+U1TU1)+§[U1T —ul —+ u3+—u1j+...

ox  Cox ox OX
LSO oW ow
16 ox ox

(A.21)
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VoV =—(v3v3+v3vl+v1v3+vlv1)+— V, —+V, —+ Vo +——V, [+...
4 8\ " oy oy oy oy
LA (o aw
16\ oy oy
(A.22)
WoW o =w'w (A.23)

Reescrevendo de maneira simplificada a soma dos quadrados das velocidades, tém-se:

T T T 1 d d?
IURVIRERRY +W(Tj)w(].):Z(UO+V0+4WTW)+§(U1+V1)+E(U2+V2) (A.24)

E a matriz de massa é obtida.

Méz) :pZThZ_”(Uo"'Vo"'LlWTW )dxdy_,_%.!:;[(ul +V1)dxdy+...

y X

2
...+%”(U2+Vz)dxdy
y X

(A.25)



ANEXO B
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Ajuste de curva: valores obtidos através da otimizacéao

A Tabela 6-1 contém os valores de todos os parametros ajustados para as temperaturas
de 15, 20, 30, 40, 50 e 60°C.

Tabela 6-1 — Tabela que contém os valores dos parametros otimizados do modelo GHM

Temperatura 15°C

Temperatura de 40°C

Gr=0.49147 [Mpa]

Gr=0.46065 [Mpa]

Mini

; 1 2 3 4 1 2 3 4
oscillador
of 1.1992 14.791 121.03  4.4974 4.0767 0.38704 1.2267 13.607
G 102.32 27.698 2.2771  44.939 |[0.085745 4.9352 10.196 1.9882
wi[HZ] 4774.2 98956 70340 24366 9805.2 958.75 3258.7 1.2428x10°
Temperatura de 20°C Temperatura de 50°C
Gr=0.63159 Gr=0.44795
Mini 1 2 3 4 1 2 3 4
oscillador
of 1.9059 1.7095 5.8028 66.926 3.3985 0.22409 0.75053 8.25
G 0.54981 2.2224 15402  4.4561 0.0696 4.7283 2.6357 6.8488
wi[HZ] 68959 637.7 3798.6 1.3458x10°| 11778 928.05 4649.1 1.2095x10°
Temperatura de 30°C Temperatura de 60°C
Gr=0.49548 Gr=0.28291
Mini 1 2 3 4 1 2 3 4
oscillador
of 8.7236 0.65348 2.344 22.289 9.9654 0.59262 0.38184  1.4118
G 0.12758 1.6652 2.0276  6.6081 0.65573 6.2515 7.6494 10.196
wi[HZ] 10247 298.4 3257.1 98510 18686 20.942 3807.9 42542
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As curvas ilustram a qualidade do ajuste. As curvas em pontilhado vermelho

representam os valores otimizados através do método de algoritmos genéticos.

momne
- ===-Mddulo de Armazenamento 15°C
—Modulo de Perda 15°C

===-Mddulo de Armazenamento 40°C

—Modulo de Perda 40°C

Médulo Complexo [MPa]
T

10'2 | |

10° 10’ 107 10°
o 10°'E o e ——
e
[]
o
(]
<
[
L
© —Fator de perda 15°C
g% N L —Fator de perda 40°C

10° 10' ) 10° 10°

Frequéncia [Hz]
Figure 6.1 — Ajuste de curva para as temperaturas de 15°C e 40°C
‘©
m 2
E 10 ---Médulo de Armazenamento 20°C|
o —Modulo de Perda 20°C
é ==-Mobdulo de Armazenamento 50°C
-y —Modulo de Perda 50°C
E 10" - -
[}
(&)
)
=5 2
10 | | L

3 10 10 107 10°
=

10' ¢ E
© E
g ]
(]
aoF
() [ !
T ]
S s -
5 107 :
4] F —Fator de Perda 20°C
b ol e L — Fator de Perda 50°C
10° 10' 10° 10°

Frequéncia [Hz]

Figure 6.2 — Ajuste de curva para as temperaturas de 20°C e 50°C
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Figure 6.3 - Ajuste de curva para as temperaturas de 30°C e 60°C
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