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BORGES, D. M. Desenvolvimento de uma metodologia de analise da estabilidade de
sistemas aeroviscoelasticos empregando o método Doublet Lattice.2019. 126 f. Dissertagdo
de Mestrado, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.

RESUMO

O flutter ¢ um fendmeno aeroeldstico que estd sempre em atencdo no projeto de
aeronaves. A constante busca por solugdes aeroelésticas de alto desempenho torna o flutter uma
métrica importante nos requisitos de otimizagdo do projeto. Neste sentido, a industria
aeronautica tem visado solugdes para fornecer um desempenho aeroeldstico 6timo, por meio da
supressdo do fendmeno por vias de controle ativo ou passivo. O uso de técnicas de controle
passivo comumente envolve a aplicagdo de materiais que sejam benéficos ao desempenho
aerodinamico e estrutural. De tal maneira, o emprego de materiais viscoelasticos pode ser uma
solucdo viavel para aumentar a eficiéncia aeroeldstica do sistema, devido a sua grande

capacidade de amortecimento estrutural.

O foco deste trabalho foi o desenvolvimento de uma metodologia de analise da
estabilidade de sistemas de interesse aerondutico e implementagao do método doublet lattice
(DLM) como uma ferramenta de calculo, para prover estimativas com baixo custo
computacional de cargas aerodinamicas complexas para superficies sustentadoras. Além do
mais, o trabalho apresenta uma contribuicdo ao estudo de sistemas aeroviscoelasticos,
empregando a modelagem aerodinamica pelo DLM, para estudar a viabilidade de aplicagdo de
materiais viscoelasticos no controle aeroeléstico de sistemas estruturais representativos de asas,
do tipo placas sanduiches finas, sujeitas a fluxos subsonicos. A influéncia do tratamento
viscoelastico para a estrutura proposta ¢ avaliada, bem como a influéncia de parametros

operacionais e ambientais sobre a velocidade criticade flutter.

Palavras-chave: aerodinimica ndo-estacionaria, método doublet-lattice, controle aerolastico,

aeroviscoelasticidade, flutter.
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BORGES, D. M. Development of a methodology to study the stability of aeroviscoelastic
systems using the Doublet Lattice method. 2019. 126 s. Master thesis, Federal University of
Uberlandia, Uberlandia.

ABSTRACT

In aeronautical industry the flutter phenomenon has a great importance and need to be
investigated, since it can lead to catastrophes. Thus, the constant requirements for high-
performance structures turns flutter a design metric for the optimization of aeroelastic
performance. In this sense, the current solutions for optimal aeroelastic performance, involves
passive or active aeroelastic control. Commonly, the techniques for passive control involves
the use of anisotropic materials to affect aerodynamic and structural performance in a beneficial
way. In order to achieve flutter suppression, the use of viscoelastic materials aims to improve

aeroelastic performance, due to its high structural damping.

The focus of this work was developed a methodology to study aeronautical structures
using an implemented Doublet-Lattice Method (DLM) program to provide unsteady
aerodynamics loads at a low computational cost. The program aims to be a reliable tool to
investigate the feasibility of the application of viscoelastic materials in flutter suppression. A
plate-like wing model is used to investigate the influence of viscoelastic treatment, on the form
of'a sandwich plate, in the aeroelastic stability considering subsonic flow. Finally, the influence
of the viscoelastic treatment on the proposed structure was evaluated as well as the influence

of environmental and operational parameters in the critical flutter velocity.

Keywords: unsteady aerodynamics, doublet lattice method, aeroelastic control,
aeroviscoelasticity, flutter.
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CAPITULOII

INTRODUCAO

Os problemas que envolvem a interacdo de estruturas e cargas provenientes da
fluidodinamica estdo largamente presentes na natureza e em diversas areas da engenharia. O
conhecimento da dinamica de interacdo entre um fluido e uma estrutura ¢ de grande importancia
para se adotar medidas que visam a melhor performance de processos que operam nestas

condi¢des, onde ¢ necessaria uma resposta mais precisa.

Especialmente nas areas aeronautica e aeroespacial, a classe de fenomenos resultantes
da interagao entre os campos da aerodindmica, elasticidade e da dinamica estrutural € conhecido
por aeroelasticidade, sendo de grande relevancia na industria aerondutica seja no projeto de
componentes estruturais de aeronaves e/ou em palhetas de turbinas e compressores de motores.
Nao somente na area aeronautica, a dinamica de interagdo entre um fluido e uma estrutura é
alvo de estudo em diversas outras aplicagdes, como no projeto de pontes e prédios sujeitos a
condi¢des adversas de vento, carros de competi¢do, turbinas edlicas, risers de exploracao de
petréleo, dentre outras aplicagdes onde o estudo e conhecimento dos fendomenos aeroelasticos

também se fazem necessarios.

Usualmente os fendmenos aeroeldsticos sdo classificados como sendo estaticos ou
dinamicos (WRIGHT; COOPER, 2008). A representacao mais usual da interdisciplinaridade
desta classe de fendmenos ¢ através do famoso diagrama de Collar, que representa a interagao

dos campos da elasticidade dos materiais, da acrodinamica e da dindmica de estruturas.
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Figura 1.1 - Diagrama de Collar para aeroelasticidade (extraido de Hodges e Pierce, 2011).

A aeroelasticidade estdtica considera os efeitos do carregamento aerodinamico
estacionario, onde potenciais fendmenos desastrosos como a divergéncia e reversdao de
comandos sdo considerados. Entretanto, devido as condi¢cdes de cargas e esforcos
aerodinamicos ndo-estaciondrios que uma aeronave esta sujeita, a analise puramente estatica ¢

limitada, devendo ser contemplados também os efeitos transientes do carregamento.

A primeiraaeronave a colocar em evidéncia esses problemas, foi construida pelo Prof.
Samuel Langley em 1903 (LANGLEY, 1911). O avido monoplano sofreu uma divergéncia
torcional catastroficana asa, e caiu no rio Potomac, proximo a Washington. Desde entdo, este
tipo de fendomeno vem sendo estudado e compreendido por estudiosos e pesquisadores, a fim
de promover maior seguran¢a em voo, melhorias estruturais e continuo avango no desempenho

das aeronaves.

Figura 1.2 - Queda do monoplano construido pelo Professor Langley no rio Potomac, 1903.
(extraido de Langley, 1911).
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A aeroelasticidade dinamica € centrada nos fendmenos resultantes dos efeitos ndo
permanentes do carregamento aerodindmico, dentre os quais estdo o buffeting, instabilidades
geradas devido a cargas de rajada de vento e o flutter. Sem duvidas, o fendmeno de maior
interesse ¢ mais estudado ¢ o flutter, principalmente nos estagios iniciais de projeto de uma
aeronave. A principal dificuldade na busca pela predicao do flutter é a natureza transiente das
forgas e momentos aerodinamicos gerados devido a oscilacdo da aeronave, ¢ como tal
movimento afeta as forgas resultantes, principalmente em regime transonico ( WRIGHT;

COOPER, 2008).

Com o avango historico das aeronaves a partir da Segunda Guerra Mundial, uma série
de melhorias na aerodindmica e principalmente na relagdo peso e poténcia dos motores,
possibilitou o desenvolvimento de aeronaves cada vez mais leves e com velocidades cada vez
maiores de operacdo, o que acentuou o problema das instabilidades aeroelasticas geradas.
Avangos significativos a partir desta data foram realizados nas analises aeroelasticas, como a
adocao representativa dos graficos V-g, e o refino nos métodos aerodindmicos suportado por

melhorias nos ensaios em tunel de vento (GARRICK; REED, 1981).

Apb6s a Segunda Guerra, o desenvolvimento acelerado da computacao possibilitou que
modelos matematicos, que anteriormente requeriam um grande esfor¢o de calculo, tornassem-
se executaveis, possibilitando a solug¢do de problemas aeroelasticos computacionalmente caros,

evitando, em muitos casos, a realizacdo de experimentagdo em tinel de vento.

Com o advento do transporte a jato a velocidades transonicas, uma nova classe de
problemas aeroelasticos foi posta em desafio, muitos dos quais permanecem até os dias atuais.
Grande parte desses fenomenos ocorre devido a formacao de ondas de choque locais, que
corroboram para geracao de instabilidades. Ouso de asas enflechadas para o transporte em altas
velocidades se mostrou fundamental para tratar as instabilidades geradas nas aeronaves
operando sob essas condi¢des. Ademais, a utilizagao de asas com se¢do tipica fina, que também
eram necessarias para o transporte a jato, compuseram as dificuldades encontradas para suprir
os limites de rigidez necessarios para evitar instabilidades como o flutter. De tal maneira,
modelos computacionais mais elaborados foram desenvolvidos para predizer o comportamento
aeroelastico e o flutter de estruturas e geometrias mais complexas, como asas enflechadas e

com grande alongamento.
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Foi a partir da década de 1950, com o advento de técnicas computacionais como o
método dos elementos finitos, que a analise de estruturas complexas se tornou aplicavel. Na
aerodinamica, a utilizacdo de métodos numéricos, para ambos escoamentos estacionarios € nao-
estacionarios, como a utilizagao do método dos painéis, possibilitou a analise de configuragdes
variadas de geometrias de aeronaves, com enflechamento, afilamento, ¢ ainda com adi¢ao de
superficies de controle. Sua flexibilidade e eficiéncia tornaram esses métodos uma ferramenta

padrdo no projeto e construgao de aecronaves desde entdo.

Figura 1.3 - Modelo experimental de f/utter para ensaio em tunel de vento.
(extraido de NASA Aeroelasticity Handbook, 2006).

Embora o fenomeno de flutter seja historicamente bem documentado, diversos estudos
tém se concentrado na melhoria da predicdo da instabilidade e na andlise de incertezas,
principalmente em regimes transonicos, ou ainda no seu controle e prevengdo, por meio de
técnicas ativas e/ou passivas. O uso de técnicas de controle moderno aplicadas no problema
aeroelastico, area denominada Aeroservoelasticidade, apresenta constantes avangos devido a
melhoria da eletronica e dos sistemas digitais, sendo uma das principais frentes de trabalho no
problema de controle ativo. Por outro lado, a abordagem de controle passivo, pode ser entendida
como a aplicacao de técnicas de construgdo estrutural que alteram a resposta da estrutura, sem

que sejanecessario o suprimento de energia externa para que a resposta do sistema seja alterada.

Neste sentido, os avangos nas técnicas de construcao e fabricacao, aliados ao uso de
novos materiais, principalmente os compositos de fibra de carbono, tém possibilitado o avango
e entendimento de técnicas passivas para o controle do flutter. Uma das areas que tém recebido
grande atencdo € o conceito de aeroelastic tailoring, que consiste em tratar o arranjo construtivo
estrutural, de modo a otimizar a eficiéncia aeroelastica do sistema. Os materiais viscoelasticos

que alteram as caracteristicas de rigidez, massa e amortecimento do sistema, também vém sendo
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aplicados no controle passivo de vibragdes, bem como os estudos em novos materiais que
variam suas propriedades espacialmente, chamados FGM (functionally graded materials), de

forma a obter caracteristicas mecanicas benéficas (GUPTA; TALHA, 2015).

Frente as técnicas mais abordadas para o controle passivo das instabilidades geradas
pelo flutter, ainda reside a dificuldade da modelagem aerodindmica nao-estacionaria. Embora
o advento de supercomputadores, e da computagao paralela, propiciou o uso de modelos mais
bem elaborados de fluidodindmica computacional (CFD) para simulagdes fluido-estrutura, o
seu uso ainda ¢ limitado principalmente devido ao alto custo computacional requerido,
dependendo da complexidade geométrica das configuragdes de aeronaves. Assim, as andlises
aeroelasticas iniciais no projeto de aeronaves, recaem sobre modelos aerodindmicos como o
DLM (doublet lattice method). Esses modelos residem hoje nos principais codigos comerciais
e programas para projeto de aeronaves, e sem diivida permanecerdo por um bom tempo como

padrdo na industria aerondutica (BLAIR, 1994).

1.1 OBJETIVOS

O enfoque primadrio deste trabalho ¢ desenvolver um cddigo proprio que estabeleca as
bases para uma ferramenta capaz de prover estimativas a baixo custo computacional para a
obten¢ao de cargas aerodindmicas complexas, além da solugdo de problemas aeroelasticos do

tipo painéis sanduiches planos por meio do método DLM.

A auséncia de uma modelagem mais avangada e dedicada para a aerodindmica, em
muitos dos casos, reside na compreensao ¢ na dificuldade inerentes a matematica ndo-
estacionaria dos métodos. De tal maneira, o presente trabalho objetivou preencher essa lacuna,
propondo a implementagdo do DLM como ferramenta de uso para as pesquisas correntes no

LMEst/UFU, visando o controle aeroelastico de estruturas aeronauticas.

Foi apresentado de forma segmentada, os passos necessarios para realizagdo de uma
modelagem aeroelastica, bem como validagdes dos métodos, e das andlises efetuadas, frente a
resultados da literatura, e de codigos comerciais renomados. Por fim, um estudo de caso para o

controle passivo aeroelastico, empregando materiais viscoelésticos, foi abordado.
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1.2 ORGANIZACAO DA DISSERTACAO

Esta dissertagdo foi segmentada de forma a possibilitar a compreensao gradativa, através
de seus capitulos, da modelagem aerodindmicae de sua aplicagdo nas analises aeroelésticas, e

futura aplica¢do no controle passivo.

No Capitulo 1, foi apresentado um breve histérico dos problemas aeroeldsticos
usualmente abordados para aeronaves, em especial o fendmeno do flutter, bem como os avangos

computacionais que culminaram no desenvolvimento da aeroelasticidade computacional.

No Capitulo 2 ¢ realizada uma extensiva pesquisa bibliografica acerca dos métodos a
serem implementados, bem como o estado da arte nas pesquisas envolvendo aeroelasticidade e

controle passivo e ativo de vibragdes, além de trabalhos semelhantes efetuados na area.

No Capitulo 3, o método Doublet Lattice e sua formulagao ¢ apresentado. Além disso,
também ¢ apresentado e formulado o método Vortex Lattice para escoamentos estacionarios. A

verificagdo e validacao de ambos os métodos ¢ apresentada ao final do capitulo.

No Capitulo 4, ¢ desenvolvida a teoria pertinente para solucao aeroelastica, e os métodos
usuais utilizados, abordando o acoplamento aerodindmico e estrutural, o modelo de elemento

finitos utilizado, e construg¢ao do problema aeroeléstico.

No Capitulo 5, ¢ descrito a implementagao computacional do programa desenvolvido
em ambiente de programagcao MATLAB para realizacao das analises acroelasticas de interesse
desta dissertagdo, e os fluxogramas de processo para solucdo de tais problemas. Sao efetuadas
verificagdes do codigo de elementos finitos efetuado, além da verificacdo de casos selecionados

da literatura e de codigos comerciais para solugao aeroelastica.

No Capitulo 6, ¢ discutidaa viabilidade de utilizagao de materiais viscoeldsticos para o
controle aeroelastico, abordando a formulagdo base para estruturas de placas sanduiche e sua
implementacao junto a metodologia aerodinamica desenvolvida. Para tanto ¢ apresentando um
estudo de caso, aplicando o método DLM na construcdo de placas sanduiches viscoelasticas,

modelada em elementos finitos.

No Capitulo 7 sdo discutidas as consideragdes finais pertinentes, e contribuigdes do

trabalho desenvolvido, bem como apresentadas sugestdes de trabalhos futuros.



CAPITULO I

REVISAO BIBLIOGRAFICA

O estudo de sistemas aeroelasticos ndo ¢ novo. Os problemas relacionados as
instabilidades aeroelasticas estdao presentes desde os primérdios da construgao aeronautica. Sem
davidas, o flutter ¢ o problema mais estudado e documentado. Inicialmente, os métodos de
estudo de flutter concentravam-se na solugdo, principalmente, de sistemas binarios, ¢
configuragdes simples como secdes tipicas representativas. Uma vasta bibliografia acerca
destes estudos é encontrada na literatura em trabalhos como (Scanlan and Rosenbaum, 1960;
Fung, 1969; Hancock et al., 1985; Niblett, 1998; Bisplinghoffet al., 1996; Hodges and Pierce,
2002; Dowell et al., 2004).

Modelos aerodinamicos nao-estacionarios sdo necessarios para representar a
aerodindmica de uma estrutura flexivel, onde efeitos aeroelasticos estdo presentes (divergéncia,
flutter, rajada, etc). O nivel de sofisticagdo destes modelos depende da complexidade da
configuracdo da aeronave, da dinamica esperada do sistema, do envelope de voo, incluindo
regimes transonicos, ¢ da fase de projeto da aeronave (WRIGHT, COOPER, 2008).
Atualmente, os métodos mais utilizados, e inclusive requeridos por 6rgaos certificadores da
aviagdo, como o FAA (Federal Aviation Administration), vide Part 25.341 ¢ 25.629, sdo: teoria
das faixas ndo-estacionaria, ¢ o método dos painéis tridimensional. O método dos painéis ¢
largamente utilizado na industria aeronautica, onde efeitos de compressibilidade podem ser
incluidos, se necessario. Entretanto para regimes transdnicos, particularmente na predi¢ao do
flutter, o método nao ¢ totalmente preciso, devendo ser realizadas corregdes nos resultados

aerodinamicos através da experimentacao por tinel de vento, ou métodos avancados de CFD.
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A teoria das faixas ¢ um modelo aerodindmico relativamente simples e de representacao
basica, embora possam ser feitas corre¢des para levar em conta os efeitos de ponta de asa. O
método segue sendo utilizado para as fases iniciais de projeto, e em configuragdes de baixa
complexidade. Os resultados para a teoria das faixas ndo-estacionaria sdo dependentes da
frequéncia reduzida, e dos deslocamentos e rotagdes associados ao modelo estrutural.
Usualmente as equagdes sdo tratadas no dominio da frequéncia, usualmente na base modal,

para prover o acoplamento estrutural/aerodinamico.

Para configuragdes mais complexas, presentes na maior parte das aeronaves comerciais,
as forcas aerodinamicas sdo usualmente calculadas através do método dos painéis nao
estacionario, especificamente através do DLM (doublet lattice method). O DLM foi introduzido
primeiramente por Albano e Rodden (1969), e desde entdao se tornou uma ferramenta padrao
nas analises aeroelasticas de configuragdes variadas de aeronaves. Mesmo com o avango da
capacidade computacional, possibilitando um tempo de analise mais viadvel para CFD, as
analises aeroelasticas por meio do DLM sao virtualmente aplicadas a todas as aeronaves
comerciais projetadas. A habilidade de geracdo de multiplas superficies sustentadoras, e
principalmente na interferéncia entre estas (como em asas, cauda, winglets, fuselagem e

motores), possibilitauma complexa diversidade nas geometrias analisadas.

Figura 2.1 - Malha de painéis aerodindmicos para uma aeronave comercial utilizando o DLM
(extraido de Wright e Cooper, 2008).
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Albano e Rodden (1969) propuseram o DLM como uma extensdao do método vortex
lattice para escoamentos em regime permanente, desenvolvido por Hedman (1965). O método
consiste em subdividir uma superficie sustentadora finita em regides menores, denominadas
elementos, ou painéis, com pontos notaveis de calculo, os chamados pontos de controle. Esta
metodologia de discretizacdo permite a solugdo de campos de pressdo em configuragdes
complexas, adotando distribui¢des constantes de circulagdo em cada painel. A Teoria da Linha
sustentadora de Prandtl, é estendida para o calculo dos chamados horseshoe vortex que sao
representados em cada painel (KAFTZ, PLOKIN, 2004). Semelhantemente, o DLM utiliza o
mesmo esquema de discretizagdo, porém, como o interesse estd na modelagem transiente dos
campos de pressdo em cada painel, a matematica utilizada se difere da formulacdo mais
simplista de escoamentos permanentes. Blair (1994) apresenta um compilado historico de todo
o desenvolvimento matematico do DLM. E apresentada a formulagio para o campo potencial
oscilatorio, induzido por dipolos de pressao, baseado na teoria do potencial aerodinamico

linearizado.

Inicialmente, 0 DLM foi proposto para solucao de superficies planares, isto €, contidas
em um unico plano. Kalman ef al (1971), estenderam a utilizagdo para inclusao de superficies
tridimensionais € com interferéncia como empenagens em “T”, e em (RODDEN et al, 1972),
realizaram melhorias no calculo da fun¢do kernel, para solug¢do de descontinuidades provocadas
pelo uso de multiplas superficies coplanares, como no caso de asas/empenagem horizontal.
Com o avango do desempenho das aeronaves, a utilizagdo de asas de alto alongamento/razao
de aspecto (AR — aspect ratio), foi necessaria para suprir as demandas de eficiéncia e de baixo
consumo de combustivel. Originalmente, o DLM propde uma aproximacao parabodlica dos
dipolos de pressao, ao longo da envergadura de cada painel. Esta aproximagdo se mostrou
ineficiente para casos em que arazao de aspecto dos painéis se tornava elevada, o que acarretava
a necessidade de mais painéis na discretizagdo das superficies, encarecendo o custo
computacional do método. Rodden et al (1998) propuseram o uso de uma aproximagao quartica
para os dipolos de pressao dos painéis, o que acarretou a relaxagdo do niimero de painéis usados
para configuragdes de alta razdo de aspecto. Em trabalho seguinte, Rodden et al (1999)
realizaram um estudo de convergéncia e melhorias na aproximacdo da fun¢do kernel para
configuragdes ndo-planares, o que permitia a relaxagdo da razdo de aspecto dos painéis

consideravelmente (até a ordem 10). A aproximagao quartica € hoje utilizada mundialmente, e
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compde a base de programas de solugdo aeroelastica na industria aerondutica, como no

MSC/Nastran, e posteriormente no Femap®.

Diversas modificagdes foram propostas para o DLM na literatura, principalmente para
correcao dos efeitos relativos a escoamentos transdnicos. Giesing et al (1976), apresentam um
método para modificar a matriz de coeficientes de influéncia aerodindmica para o calculo de
flutter a velocidades supercriticas. McCain (1984) utiliza dados experimentais extraidos de
ensaios em tunel de vento para corre¢do dos valores nas matrizes aerodinamicas, e posterior
comparacao experimental, concluindo que o procedimento fornece melhorias na acuracia do
método, porém encarece consideravelmente o custo computacional. Palacios et a/ (2001),
apresentam estratégias para correcao das matrizes aerodinamicas através da linearizagao de
modelos CFD, que promoveram consideraveis resultados na redugdo de tempo computacional
utilizando esta abordagem. Neto et al (2014) propdem uma metodologia para alteracdo nos
pontos de controle e de distribuicao da linha de dipolos, usualmente adotados fixos por regra
(1/4 -3/4 da corda), para melhor posicionamento dos mesmos onde satisfagam a condig¢ao de
contorno de escoamento tangente a superficie. Esta metodologia se mostra eficaz na corregdo

dos efeitos aerodinamicos para uma ampla faixa de condi¢des de operagao.

No cerne das modificacdes propostas no DLM, encontra-se o fato da dificuldade na
predicdo do flutter em condig¢des criticas de operacdo, como velocidades transdnicas ou
configuragdes com alto angulo de ataque, onde as suposi¢des de linearidade adotadas no método
tendem a divergir. Neste sentido, as modificacdes geralmente sdo feitas para corrigir
discrepancias na modelagem, abrangendo uma gama maior de condi¢des de operagdo. Embora
0 uso do método seja majoritariamente aplicado a modelagem de superficies sustentadoras
como asas € empenagens, exemplos podem ser vistos em outras aplicagdes, como descrito por
Gangwani (1982) para determinar o carregamento ndo-estaciondrio induzido no movimento de

rotores.

A modelagem aerodindmica nao-estacionaria permite obter o carregamento oscilatério
necessario para prover as cargas aerodinamicas generalizadas associadas a um deslocamento
estrutural, ou a um determinado modo de movimento. Dentre os métodos mais utilizados para
a solugdo do problema de flutter, estao os métodos de sintonizacao de frequéncia. Hassig (1971)
descreve que os métodos ‘k’ e ‘p-k’ sdo os mais abordados na industria aerondutica, devido a

sua simplicidade e eficiéncia na solu¢cdo da modelagem aeroelastica inerentemente ndo linear,
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devido a dependéncia do carregamento aerodindmico da frequéncia reduzida e do niimero de
Mach. Ambos os métodos sdo baseados na hipotese de que o comportamento aerodindmico
pode ser descrito como uma resposta harmonica, fato que beneficia também a aplicagdo do
DLM, uma vez que sua formulacao base assume a hipdtese harmoénica. Os métodos tendem a
ser robustos € apontar a mesma solucao para a velocidade critica, apesar de que no método ‘k’
0 comportamento subcritico ndo deve ser assumido como real, uma vez que o amortecimento
adotado na solugdo ¢ ficticio. Neste sentido, embora seja computacionalmente vantajoso, sua
aplicacdo ¢ restrita para casos pouco complexos e modelagens menos refinadas. Neste ponto, o
método ‘p-k’ adota uma condi¢do mais realista para o amortecimento subcritico, sendo

atualmente o padrao utilizado na industria aerondutica.

2.1 CONTROLE AEROELASTICO

O desenvolvimento de aeronaves envolve o cuidadoso projeto estrutural, onde o flutter
¢ um fator limitante. Muito além da predicdo de fenOmenos aeroelasticos, os requisitos
modernos de projetos de aeronaves visam o aumento do desempenho das estruturas,
propiciando solugdes que visem alta performance e baixo peso. Neste sentido, duas correntes

para o controle do flutter vem sendo desenvolvidas nas tltimas décadas.

O controle ativo de sistemas aeroelésticos, area conhecida por Aeroservoelasticidade,
tém por objetivo a modificacio do comportamento aeroeldstico através da introducao
deliberada de forcas de controle, usualmente obtidas através de plantas, com leis de controle
bem estabelecidas (LAZARUS et al, 1995). O controle ativo de instabilidades ¢ uma técnica
altamente competitiva para supressao de instabilidades aeroelasticas, uma vez que a estrutura
ndo necessita necessariamente ser modificada quanto as caracteristicas geométricas, o que
implicaria em evitar um potencial aumento no peso, caso tal controle ndo fosse adotado. O
controle aeroeléstico ativo vém sendo aprimorado constantemente, uma vez que as técnicas de
controle digital moderno e a eletronica evoluem rapidamente. Uma série de trabalhos
envolvendo a tecnologia de controle aeroelastico ativo de asas (A4 W — active aeroelastic wing
control) € investigada na literatura (MILLER, 1988; ANDERSON et al/, 1997, PENDETLON
et al, 2000; REICH et al, 2004).

Uma outra abordagem para o controle de instabilidades aeroelasticas ¢ através do
chamado controle passivo. Embora o conceito de controle passivo ndo seja novo, sua aplicagdo

para o controle aeroelastico vém sido explorada mais intensamente nas Gltimas décadas, devido
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a crescente aplicabilidade de novos materiais, especialmente os materiais compdsitos, na area
aeronautica e aeroespacial. O controle passivo pode ser definido como a aplicacao de técnicas
de construgdo estrutural que alteram a resposta da estrutura, sem que seja necessario o
suprimento de energia externa para que a resposta do sistema seja alterada. Neste contexto, o
uso de materiais com caracteristicas que beneficiem o desempenho aeroelastico de sistemas,
como materiais compositos, materiais viscoelasticos e ainda novos materiais como os FGM

(functionally graded materials),tem especial relevancia neste topico.

A busca pela melhor relacdo peso-eficiéncia ¢ um dos principais focos no projeto de
estruturas aeronduticas. Segundo Shirk et al (1986), embora o peso seja crucial no projeto
estrutural aerondutico, o real objetivo ¢ a busca pela melhor eficiéncia, que envolve como
restri¢des além do peso, alcance da aeronave, carga de transporte, ¢ manobras de voo. Neste
sentido, a mitigacdo do fenomeno de flutter através do arranjo e enrijecimento estrutural, por
vias de controle passivo, pode ser vista como uma espécie de malha de controle pré-programada
para modificar o comportamento do sistema. O uso de materiais compdsitos sao um dos
principais pilares neste tipo de modelagem, em especial na 4rea denominada aeroelastic
tailoring. Shirk et al (1986) provém a defini¢do historica para o termo como sendo “a
incorporacdo de rigidez direcional no projeto estrutural aeronautico para o controle das
deformacdes aeroelasticas, estaticas e dindmicas, de modo a afetar o desempenho aerodindmico
e estrutural de aeronaves de forma benéfica”. Embora o conceito de tailoring seja mais antigo,
e possa ser estendido a outros materiais, como na disposi¢ao e alinhamento das fibras em
madeiras, investigado por Munk (1949) para hélices, foi a partir de meados da década de 1980
com o uso crescente de materiais compositos, que o conceito de rigidez direcional, devido a
caracteristica anisotropica dos compoésitos, que a area comegou a ser investigada mais

fortemente em aplicagdes aeroelasticas.

Shirk et al (1986) descrevem o desenvolvimento histdrico da aplicagdo de compdsitos
no controle aeroelastico, sua fundamentacao, e perspectivas futuras. Os autores constatam que
o controle aeroelastico através dos coeficientes de acoplamento flexo-torcao ¢ favoravel para o
enrijecimento de asas com enflechamento negativo, util na prevengdo do fendmeno de
divergéncia. Uma das aeronaves a incorporar a metodologia de aeroelastic tailoring é o X-29,
aeronave experimental da NASA, desenvolvida para testar configuracdes de enflechamento
negativo que forneciam grande capacidade de manobra, porém acentuavam problemas de

controle e estabilidade.
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Figura 2.2 - Aeronave experimental X-29, com conceito de enflechamento negativo.
(cortesiada NASA).

Stanford et al (2014) estudaram a sequéncia de empilhamento de laminados compositos
parauma estrutura caixao completa fabricada por técnicas avangadas de laminagd o, comumente
denominados tow-steered composites. Guimaraes (2016) em estudo semelhante investigou os
efeitos de laminados com deposicdo paralela e curvilinea sobre o flutter de painéis, via

modelagem pela teoria do pistao e utilizando o método de Rayleigh-Ritz.

Werter e Breuker (2016) aplicaram uma metodologia para otimizagao de asas completas
constituidas por material composito, utilizando a velocidade de flutter e o peso da estrutura
como métricas para a otimizagdo aeroelastica. Os autores concluiram que o uso direcional dos
laminados incorre em uma drésticareducao de peso, combinados com um melhor desempenho
aeroelastico promovido pelo aumento na velocidade de flutter. Ademais, os autores também
concluem que cuidados adicionais devem ser tomados no caso de asas com alto alongamento,

que resultam em grandes deformagdes.

Além do uso de materiais compdsitos na técnica de aeroelastic tailoring, os recentes
avangos dos métodos de fabricacdo, como o EBM (electron beam freeform fabrication), e
manufatura aditiva, vém propiciado o uso de materiais disruptivos, dentre eles os FGM. Os
FGM sao materiais que possuem varia¢do continua de propriedades mecanicas, espacialmente
variando a distribuicdo de dois ou mais materiais. Segundo Dunning et a/ (2014), os FGM
oferecem duas grandes vantagens nos projetos de aeronaves, a saber: primeiro, eles possibilitam
mudangas continuas nas propriedades mecanicas da estrutura (modulo de elasticidade,
densidade, resisténcia a fadiga, etc), possibilitando que propriedades locais sejam ajustadas;
segundo, eles possibilitam mudangas na rigidez estrutural sem necessariamente alterar a forma

e geometriada estrutura, como por exemplo acréscimos na espessura.
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Figura 2.3 - Secdes transversais de refor¢adores aeronduticos com variagdo de material,
usando aco e liga de cobre. Variacao ao longo do comprimento (esquerda) e variagdo ao longo
da espessura (direita) (extraido de Dunning et al, 2014).

O uso de FGM’s configura-se como o estado da arte para estruturas aeronauticas de alta
performance. Apesar do seu potencial uso, poucos trabalhos sdo desenvolvidos na literatura,
devido principalmente a restri¢des de validagdo experimental para estruturas mais complexas.
Dunning et al (2014) exploram as aplicagdes dos FGM na otimizagdo aeroelastica de placas
estruturais representativas de asas, onde sdo avaliadas as velocidades de flutter e divergéncia e
o critério de falha por Von Misses, como métricas para o problema de otimizag¢ao, resolvido

por um algoritmo genético.

Jutte et al (2014) avaliam uma série de técnicas para o estudo de asas completas, como
o uso de laminados compdsitos curvilineos, refor¢adores curvilineos e, por fim, o uso de FGM.
Os autores focam a aplicagao de FGM no revestimento, nas longarinas e nas nervuras do modelo
de asa estudado. Eles concluem que para o caso numérico avaliado, a otimizacao aponta que o
uso local dos FGM se mostrou mais benéfico, principalmente nas dreas de maiores concentragao
de tensdo. Eles ainda citam que a variagdo bilinear das propriedades usadas no trabalho, pode

ser alterada para considerar casos onde mais de dois materiais sejam usados na fabricagdo.

Mais recentemente, no caminho do estado da arte no controle acroeclastico, sao
consideradas também abordagens hibridas, ou seja, que fazem uso de metodologias de controle
ativo e passivo. Alyanak e Pendletlon (2016) avaliam o uso do controle ativo via AAW e pela
metodologia de aeroelastic tailoring, para configuracdes de asas em lambda e com alto
alongamento. Foi avaliado que a utilizagdo do tailoring propiciou um cumprimento aos
requisitos de flutter, e dos critérios de falha estrutural, o que aliado a aplicag¢do do controle
AAW permite o uso de asas com alto alongamento e extremamente flexiveis, mantendo a

capacidade de manobra da aeronave dentro dos limites de projeto.
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Em ambas as abordagens citadas, o interesse final € obter uma configuragao que fornece
a melhor relagdo entre os pardmetros avaliados, por exemplo, peso, velocidade de flutter, ou
algum critério de falha, para tanto, abordagens de otimizacao se fazem necessarias. O uso de
abordagens de otimizacao vem sendo constantemente expandido para diversas areas, € nao
diferente, sua utilizacdo em problemas na engenharia representa uma grande parcela. Na area
aerondutica, especificamente na otimizacao estrutural, diversas publicagdes tém buscado aliar
o uso de controle aeroelastico passivo, de modo a beneficiar o desempenho estrutural dos
sistemas. Pode-se citar como trabalhos notaveis na 4rea Schmit (1981), Ashley (1982), e

Lansing et al (1977).
2.1.1 Uso de materiais viscoelasticos para o controle aeroelastico

O uso de materiais viscoelasticos na atenuacao de vibracdes e ruido em sistemas de
engenharia ¢ bastante difundido na literatura. Dentre suas principais aplica¢des estdo as areas
automotiva, de construcdo civil, robotica, e mais especialmente a aeronautica e aeroespacial.
Embora o principal contexto de aplicacdo dos materiais viscoelasticos seja na reducao de ruido
e mitigacdo de vibragdes, sua aplicagdo no controle passivo de instabilidades como o caso do
flutter,ndo ¢ abrangente na literatura aberta. Uma das principais dificuldades na modelagem
dos materiais viscoelasticos estd na sua sensibilidade as varia¢des de temperatura e frequéncia

de excitacdo, o que acarretauma série de dificuldades na sua modelagem matematica.

Nashifet al (1985) abordam a teoria da aplicagdo de materiais viscoelasticos no controle
de vibragdes e ruido, além da revisao historica da utilizagdo de tais materiais na engenharia. Os
autores também descrevem a influéncia de parametros ambientais e operacionais que afetam

significativamente a eficiéncia de tais materiais.

Lima (2003) aborda os principais métodos de inclusdo dos efeitos causados pelos
materiais viscoeldsticos na modelagem de sistemas estruturais como placas e vigas, através da
modelagem por elementos finitos. Também ¢ abordada uma revisdo dos modelos reologicos
disponiveis na literatura para caracterizacao do comportamento viscoelastico no dominio do

tempo e da frequéncia.



Capitulo 2. Revisdo Bibliogrdfica 16

Fiberglass Blankets

Figura 4 - Aplicacdo de materiais viscolésticos em componentes aeronauticos, como a
fuselagem. (extraido do site da EAR Global')

No contexto da aplicacdo de materiais viscoelasticos formando estruturas sanduiches, o
trabalho de Silva (2017) aborda a modelagem por elementos finitos estocasticos para a
avaliacdo de sistemas viscoelasticos sujeitos a grandes deslocamentos e na presenca de
incertezas, cobrindo uma ampla avaliagdo de interesse para estruturas do tipo sanduiches

viscoelasticas.

Embora ndo numerosos, trabalhos sobre o uso de materiais viscoelasticos na supressao
do flutter, também sdo encontrados na literatura. Merret (2010) realiza uma investigacao
analitica do efeito elastico e viscoelastico para o flutter de painéis. E realizada uma comparagio
entre os modelos de calculo da velocidade critica para o dominio do tempo, e também na
frequéncia, para estruturas eldsticas e com tratamento viscoelastico. Martins (2014) estuda a
influéncia do amortecimento viscoelastico para sistemas simplificados como secdes tipicas com
amortecimento viscoelastico introduzido nas molas de suspensdo do aerofdlio. Sao realizadas
avaliagdes paramétricas para determinagdo dos efeitos sobre a velocidade de flutter, dos

parametros geométricos ¢ da temperatura de operagao do material viscoelastico.

Neste sentido, o estudo de sistemas aeroeldsticos com a introdu¢do das propriedades
relativas aos materiais viscoelasticos, pode ser denominado Aeroviscoelasticidade. Uma série
de trabalhos envolvendo a supressao de instabilidades, relativas & modelagem viscoelastica,
vém sendo desenvolvido no LMEst/UFU e encontra-se disponivel na literatura. A dissertagdo
de Cunha Filho (2015) aborda o estudo da instabilidade acroeléstica para o flutter de painéis
usando tratamentos viscoelasticos superficiais. Neste caso, a modelagem aerodinamica ndo-

estaciondria ¢ feita através da Teoria do Pistdo para escoamentos supersonicos.

! Disponivel em: < https://earglobal.com/en/aircra ft/applications/fuselage/>. Acesso em ago. 2019.
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Cunha Filho et al (2018) também abordam a redu¢do de modelos aeroviscoelasticos,
por meio da redugdo para base modal do sistema dindmico, utilizando a teoria do pistdo para
modelagem aerodinamica ndo-estacionaria, na predi¢do e estudo das fronteiras do flutter de

painéis aeronauticos reforcados sob escoamento supersénico.

Em ambas as abordagens utilizando materiais viscoelasticos para o controle passivo de
vibragdes, especialmente na supressdo do flutter, percebe-se que majoritariamente os estudos
se focam no desenvolvimento de metodologias e modelos matematicos para caracterizagao do
comportamento dindmico dos sistemas aeroviscoelasticos com o uso de modelos aerodindmicos
menos refinados. O uso de metodologias mais completas, como o DLM ainda ¢ pouco, ou nao
explorado para sistemas aeroviscoelasticos na reducdo de instabilidades aeroelasticas. Existe
uma série de caracteristicas inerentes a estruturas viscoelasticas que afetam a geragdao do

carregamento ndo-estacionario obtido pelo DLM.

Portanto, uma das principais contribui¢des advindas com o desenvolvimento deste
trabalho ¢ o desenvolvimento e implementa¢cdo do método DLM para o estudo da estabilidade

aeroelastica de sistemas aeroviscoeldsticos em regime subsonico.



CAPITULO III

MODELAGEM AERODINAMICA

O flutter ¢ um fendmeno altamente destrutivo que requer atencao especial em projetos
de aeronaves, sendo notdvel que a aerodinamica nao-estaciondria ¢ um dos pontos de maior
dificuldade namodelagem desse tipo de instabilidade. Com o advento da era digital, foi possivel
tratar com maior complexidade a matemadtica e os calculos envolvidos, devido ao auxilio dos
computadores modernos. Neste ambito, o desenvolvimento do Método Doublet Lattice (DLM)
propiciou uma fonte confiavel e altamente eficaz nos estagios iniciais de desenvolvimento de
aeronaves para analises aeroeldsticas. Ainda hoje com o advento de supercomputadores, e a
crescente expansdo da capacidade de calculo computacional, o DLM ¢ largamente utilizado
como ferramenta de célculo na industria aerondutica, principalmente na fase preliminar de
projeto aerodinamico. Blair (1994) afirma que mesmo com o refino de técnicas avangadas de
CFD (Computational Fluid Dynamics), ¢ improvavel que o uso de métodos linearizados como

o DLM seja substituido.

O desenvolvimento do DLM foi uma convolucdo de importantes conceitos que
emergiram em torno da teoria do potencial aerodindmico linearizado. E importante se atentar
ao fato das restri¢des de viscosidade e compressibilidade em escoamentos transonicos na sua
formulagao. Inicialmente o DLM foi publicado por Albano e Rodden (1969), como uma
extensdo para escoamentos nado-estaciondrios do método dos painéis para escoamentos
estacionarios, desenvolvido por Hedman (1965), denominado Vortex Lattice Method (VLM).
O VLM em sua forma moderna prové a base para calculo da parte estacionaria que surge das
equacdes do DLM, uma vez que sua solugdo se torna mais atrativa do ponto de vista fisico e

computacional, do que avaliando a integral originada na formula¢do (RODDEN ef al., 1998).
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Neste contexto, este capitulo ¢ dedicado a fundamentacao teérica e implementagao dos
modelos aerodindmicos utilizados nesta dissertacao, e representam grande parte do esforco que

foi empreendido para o desenvolvimento deste trabalho.

3.1 METODO VLM

O VLM ¢ um dos métodos mais simples desenvolvido para modelagem de escoamentos
aerodindmicos, respeitando as restri¢des de viscosidade e compressibilidade. E uma ferramenta
de célculo acrodinadmico preliminar que pode ser usada para diversas superficies sustentadoras,
tais como asas e empenagens. A modelagem empregada neste trabalho, segue a sugerida no
livro de Katz e Plotkin (2004). O VLM representa uma superficie como uma “grade” (/attice)
de vortices ferradura de cavalo, similares aos vortices que se superpdem aditivamente na Teoria
da Linha Sustentadora de Prandtl. As velocidades induzidas por cada vortice ferraduraem um
ponto especifico, denominado ponto de controle, sdo calculadas utilizando a Lei de Biot-
Savart. Um somatorio de todas as velocidades atuantes nos pontos de controle, produzem um
conjunto de equacdes algébricas lineares que satisfazem as condi¢des de contorno do
escoamento na superficie. As intensidades dos vortices gerados, relacionam-se a circulagdo da

asa, através do Teorema de Kutta-Jukoviski.

No VLM a superficie € discretizada em uma série de painéis, de modo que cada painel
¢ idealizado contendo um vortice ferradura com a linha finita posicionada a um quarto da corda
do painel (1/4c), e o ponto de controle em trés quartos da corda (3/4c). O calculo da velocidade
induzida no ponto de controle de cada painel ¢ efetuado avaliando a influéncia de cada “perna”
do vortice ferradura (duas linhas semi-finitas, e uma finita) na velocidade de downwash, pela

Lei de Biot-Savart.

P3

PO

control point

Figura 3.1 - Esquema do vortice ferradurano célculo da velocidade induzida.
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Na Figura 3.1 ¢ apresentado um esquema de como ¢ utilizado o vortice ferradura no
céalculo da velocidade induzida no ponto de controle (P0). Os vetores 7, e 7, representam a
distancia dos pontos de constru¢cdo do vortice ferradura (P1,P3), que coincidem com a
envergadura de cada painel, ao ponto de controle. O vetor 7, representa o comprimento da linha
finita do vortice ferradura. A velocidade induzida em um ponto devido a circulagdo gerada pela
vorticidade (T, ) € obtida através da Lei de Biot-Savart, segundo a equagdo abaixo:

r, (d7 xdr )

dV:T (3.1)

onde d/ é o segmentoda linha de vértice, dr o vetor distanciaaté o ponto de andlise.

A velocidade normal unitéria ( I}O ) induzida no ponto de controle devido a parcela das

trés contribuic¢des, avaliada segundo a Eq. (3.1) ¢ dada por:

p_ 1] nxn {mn_mrz}_ nx7, {n)xn]_ rXxr, (roxrz] (32)
"l Ll sl ] W U el Tl

ou ainda de forma simplificada,
Vy =V +V, +Vy (3.3)

Neste caso, assume-se que a velocidade da corrente livre € constante e igual em cada
painel, de tal modo aplicada as condi¢des de contorno de divergéncianula, ou seja escoamento
tangente (V' -n=0) e a condi¢do de Kutta, obtém-se um sistema linear com n equagdes € n

incognitas, de acordo com o numero de painéis usado na discretizag¢do. De tal modo que:

i{mrfw (a—%ﬂ=0 (3.4)

i=1 X

A

Reescrevendo em termos da circulagao V., =I'V,, o sistema linearizado de equacdes ¢

dado como:

r,={0}[4,] (3.5)

onde [A,jT ¢ a matriz de coeficientes de influéncia aerodinamica (AIC), e {(7 } ¢ o vetor das

componentes de velocidade normalizado.
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Portanto, conhecidas as condigdes de contorno de inclinagdo, dz/dx , provenientes do
formato do aerof6lio ou de um diedro na asa, e de angulo de ataque ( o ), segundo a Eq. (3.4),
¢ possivel relacionar a distribui¢@o de sustentacdo, e a sustentagdo total gerada pela superficie,

através do Teorema de Kutta-Jukoviski:
L=p UT (3.6)

3.1.1 Defini¢do da geometria

O codigo VLM foi implementado em linguagem MATLAB® e segmentado de forma
que possa efetuar separadamente as andlises estaciondrias para uma dada configuracao de
geometria. De tal modo que para escoamentos estacionarios, ou seja, com frequéncia reduzida
nula, o cddigo ¢ puramente o método VLM. A defini¢do da geometria e da malha aerodinamica
¢ feita através de uma rotina separada, seguindo o esquema da Fig. 3.2. A mesma rotina ¢

utilizada posteriormente, bem como o mesmo esquema de discretizacao para o DLM.

) corda
OBLE ’,f"—XXterna
IBLE _enflechamento '*~\0 BTE
(XI Yﬁ Z) ' y
envergadura
corda
interna
IBTE
z,C
yn
[apex] IBTE - Inboard Lea{i}'ng Edge(bordo de amqge interno)
IBTE - Inboard Trailing Edge (bordo de fuga interno)
X OBTE - Outboard Trailing Edge (bordo de fuga externo)
’§ OBLE - Outboard Leading Edge (bordo de ataque externo)

Figura 3.2 - Defini¢do das propriedades geométricas da superficie.

Todos os dados referentes a geometria dos painéis como a posi¢ao dos pontos em 1/4
da corda, posicdo do ponto de controle & 3/4, area, diedro, enflechamento e a corda média
aerodinamica, sdo arquivados para cada painel, e posteriormente utilizados nos calculos
necessarios. O esquema de discretizagdo do codigo permite que sejam adicionadas multiplas
superficies sustentadoras, como empenagens horizontal e vertical, e ainda a inclusdo de efeitos
causados pelo diedro da asa. No entanto para as analises aeroelasticas empregadas em conjunto

com o DLM, apenas superficies planares, ou seja, contidas em um plano, sdo avaliadas.
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3.1.2 Resultados e Verificacao

O codigo VLM implementado foi verificado através de uma ferramenta codigo de
calculo aerodinamico, o XFLRS5. O programa ¢ uma derivagdo do ja conhecido XFOIL,
desenvolvido pelo Prof. Mark Drela, do Massachusetts Institute of Technology (MIT). O
XFLRS5 estende a andlise de asas e aerof6lios a geometrias tridimensionais, como ¢ o caso do
VLM. Por se tratar de uma ferramenta ja& bem-conceituada, embora apresente algumas
limitagdes, o codigo ¢ extremamente Util para geragdo de cargas e momentos em asas e
empenagens. Os casos selecionados para validagao sao apresentados a seguir. Foram utilizados

0s mesmos parametros fisicos e geométricos de entrada para o cddigo VLM e o XFLRS.

e Asa plana retangular

Foi avaliadauma geometria de asa plana retangular com enflechamento nulo. Em ambas
as simulagoes sao validas as condigdes da Teoria de Aerofolios Finos para o perfil NACA0012

no XFLRS. As dimensdes fisicas e condi¢des aerodinamicas sdo apresentas na Tabela 3.1.

Tabela 3.1 - Propriedades geométricas e condi¢des do escoamento para asa plana retangular.

Parimetros Valores
Envergadura 6,10 (m)
Corda 1,83 (m)
Densidade atmosférica 1,225 (kg/m?)
Mach 0,146
Velocidade 50,0 (m/s)

Em ambas simulagdes foram utilizados 44 painéis, 22 na direcdo da envergadura e 2 na
direcdo da corda. A asa ¢ considerada simétrica em relacao plano vertical, de tal modo apenas
a metade direita ¢ simulada, provendo melhor custo computacional. A Fig. 3.3 ilustraa malha

regular utilizada neste trabalho, com enfoque na linha a (1/4c) e no ponto de controle (3/4c).

Nesta aplicacao, foram analisadas cinco condig¢des, com angulo de ataque variando de
1° a 5°. Em todas as condig¢des considera-se que o angulo de deslizamento (sides/ip) ¢ nulo. O
coeficiente de sustentacdo (Cp) ¢ obtido através da normalizacdo pela pressdo dindmica
g =0,5pV” para cada divisdo ao longo da envergadura, de acordo com as forcas obtidas da

solucdo do sistema linear, conforme as Egs. (3.5) ¢ (3.6).
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Figura 3.3 - Asa planar discretizada em 44 painéis.

A Figura 3.4 mostra os resultados das curvas dos coeficientes locais de sustencao
obtidos para as condi¢des descritas acima e a Tabela 3.2 mostra os coeficientes de sustentacao
total obtidos. Nota-se de imediato uma boa correlagdo entre os resultados obtidos pelo programa

desenvolvido neste trabalho e pelo c6digo tomado como sendo a referéncianesta fase.

Tabela 3.2 - Comparacao entre os valores dos coeficientes totais de sustentagao (Cyr) para a
asa planar.

Angulo de ataque (o) XFLR5 Presente Trabalho

1° 0,060 0,0596
2° 0,119 0,1193
3° 0,179 0,1789
4° 0,238 0,2385
5° 0,297 0,2981
0.4 T
—&O— XRFL5 0=1.0

= = Cédigo VLM a=1.0
—&— XRFL5 a=2.0 -
= = Cédigo VLM a=2.0

—&O— XRFL5 0=3.0

== == Codigo VLM a=3.0
XRFL5 o=4.0 T

Cadigo VLM a=4.0

—&O— XRFL5 0=5.0

== == Cddigo VLM a=5.0

0.25

Envergadura [m]

Figura 3.4 - Comparacao das curvas de CL ao longo da envergadura para a asa plana
retangular
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e Asa com afilamento e enflechamento

A fim de avaliar também geometrias mais elaboradas, foi proposto um modelo de asa
de grande alongamento, enflechada e afilada, tipica de jatos comerciais, descrita por Roskam

(1985). A Fig. 3.5 ilustraa asa utilizada com as dimensdes apresentas em pés.

Figura 3.5 - Planifica¢do da asa enflechada usada para simulacdo (adaptado de Roskam,
1985).

As informagdes aerodinamicas de entrada utilizadas no cédigo implementado neste

trabalho e no XFLRS, sdo apresentadas na Tabela 3.3.

Tabela 3.3 - Dados aerodindmicos de entrada.

Parametros Valores
Densidade atmosférica 1,225 (kg/m?)
Mach 0,583
Velocidade 200,0 (m/s)

Em ambas as simulac¢des realizadas no XFLRS e no cédigo do trabalho, foram utilizados
520 painéis, 26 na dire¢do da envergadura e 10 na direcao da corda, onde também ¢ considerada
a simetriadaasa. A Fig. 3.6 apresenta os resultados obtidos para a configuragao de asa avaliada,

em diferentes condi¢gdes de angulo de ataque.
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0.5

T
—O— XRFL5 0=1.0
= == Codigo VLM a=1.0
—O— XRFL5 a=2.0
g0 == == Codigo VLM 0=2.0
—O— XRFL5 0=3.0
= = Cbdigo VLM a=3.0
XRFLS a=4.0
Cédigo VLM a=4.0 | 7|
—&O— XRFL5 0=5.0

= == Codigo VLM 0=5.0

0.3 b

0.25 -

0.2

0.15 [

0.1

0.05
-20

20

Envergadura [m]

Figura 3.6 - Comparacdo das curvas de Ci, ao longo da envergadura para a asa enflechada
avaliada.

Na Fig. 3.7 ¢ apresentado o resultado para a distribuicdo do coeficiente de pressdo na
superficie da asa, em cada painel, para um angulo de ataque de 5°. Nota-se que a distribui¢do

esta em concordancia com os resultados obtidos pelo XFLRS, bem como os valores obtidos.

Os coeficientes de sustentacao total obtidos nesta configuragdo, para as condicoes

avaliadas sdo apresentados na Tabela 3.4.

Tabela 3.4 - Comparacao entre os coeficientes totais de sustentacao (C) para a asa
enflechada.

Angulo de ataque (¢) XFLRS Presente Trabalho

1° 0,078 0,0782
2° 0,156 0,1564
3° 0,234 0,2346
4° 0,312 0,3128
5° 0,390 0,3911
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(b)
Figura 3.7 - Comparacao da distribui¢@o de pressdona asa enflechada:
XFLRS5 (a) e codigo (b).

Portanto, os resultados obtidos para as duas configuracdes de asa avaliadas, demonstram
que a implementacao do cédigo VLM foi bem-sucedida. Os aspectos referentes a acrodinamica

estacionaria do método serdo futuramente adicionados na modelagem ndo-estacionaria do

DLM, necessaria para a realizagao das analises aeroelasticas.

3.2 METODO DLM

O DLM ¢ um método numérico baseado na equagdo para o potencial aerodindmico
linearizado, € nos equacionamentos para uma superficie sustentadora oscilatoria, que foi
introduzido inicialmente por Albano e Rodden (1969) e posteriormente refinado por Rodden et
al. (1998). O DLM ¢ extensivamente utilizado para realizagdo de analise aeroelasticas, ou
quando a abordagem por métodos sofisticados de CFD torna-se dispendiosa. O método permite
o calculo de cargas aerodindmicas nao-estaciondrias, ¢ pode ser aplicado virtualmente a
qualquer configuragdo de superficies sustentadoras de aeronaves. Devido a isto, seuuso se torna
extremamente eficaz nos estagios iniciais de projeto, principalmente na analise de flutter, onde

ndo ha defini¢do exata da geometria da aeronave.
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O embasamento tedrico e matematico completo para a construgdo do DLM estende-se
além dos objetivos desta dissertacdo. Os leitores que queiram detalhes mais profundos sdo
encorajados a verificar o compilado histérico apresentado por Blair (1994). Entretanto, esta
secdo ¢ dedicada ao entendimento da formulagdo base do DLM, e foi utilizada como um guia

pelo autor para implementacao e compreensao do método.

3.2.1 Solucoes elementares do Potencial Aerodinamico Linearizado

O ponto de partida para elaboracdo do método ¢ baseado nas equacdes diferenciais
parciais, para o comportamento de pequenas perturbagdes no potencial de velocidade ¢ em um
escoamento inviscido, irrotacional e incompressivel, linearizado em torno do escoamento

paralelo e uniforme, com velocidade U, ao longo do eixo x:

- 2 o~ 22U~ 1o
(I_Mi)¢xx+¢){v+¢zz_ a2w ¢xt_a_2¢tt:0 (37)

onde M =U_/a, éo numerode Mach para a velocidade do som correspondente a_ . Salienta-
se que a notagdo ¢ , denomina as perturbagdes do campo potencial linearizado em torno de

U, . Nas proximas subsegdes a notagao ¢ ocultada a fim de simplificacdo.

O DLM emprega a linearidade das equacdes diferenciais parciais para a solugdo de
problemas complexos, através da superposicdo de solucdes aerodindmicas elementares
(escoamentos fonte, sumidouro e vortice). Para pequenas perturbagdes em torno do escoamento
U, ao longo do eixo x, o potencial de aceleracao de Prandtl (W) € relacionado ao campo de

velocidade potencial através da derivada material:
0 0
T(x’yazat): _+Uoo_ d)(xayazat) (38)
ot ox

que fornece através da relagdo inversa:

o0

1 = xX—A
(I)(x’y’z’t):U_w-[waﬂx’y’z’t_[]—jdx (39)

onde, A ¢ a variavel de integragao.
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Pode ser verificado que o potencial de aceleragdo satisfaz o potencial aerodindmico
linearizado definido na Eq. (3.7), e admite as mesmas solugdes elementares. A definicdo de um

potencial de aceleragdo, do tipo “fonte” pode ser tida como:

W e (X, 3,2,6,M,C,1) = %qu (t-1) (3.10)

onde (&,m,{) sdo coordenadas locais da fonte em um ponto no espago (x,y,z), f. € a

intensidade relativa da fonte, dada em funcao do atraso entre a recepgdo € a emissao como:

_ -M_(x—&)+R

T
2
awBoo

(3.11)

v 22 L R2 (N2 L R2 (o212 4 . . 1 2 _1_af2 a4
onde R—[(x &) +B.(y—m) +B.(z—0) ] ¢ o raio hiperbolico, e B =1—M_ ¢ o fator

de Prandtl-Glauert. O pardmetro T também é conhecido como tempo de retardo.

A analise ¢ restrita a solugdes harmonicas senoidais na forma ¥ = 4, exp(iot), onde
Ay € a amplitude, o a frequéncia de oscilag¢do e 7, a unidade imaginaria. A fungdo fonte de

aceleracao potencial pode ser escritada forma:

fonte fonte eXp(l(Dt)

A A _
= ?‘V exp[io(t—1)]= 7‘*’ exp(—iot)exp(iot) = ¥
onde ‘T’/bm (x,y,2,E,m,C) € omoddulo. Portanto, utilizando a Eq. (3.11), obtém-se:

0]

2
aooBoo

A
\ijonte = ?LP eXp|:

(M, (x-€)-R] (3.12)

A Eq. (3.12) ¢ a solucdo para uma fonte oscilatdria em movimento harmonico, em
termos da pressdo. Na sequéncia do desenvolvimento ¢ necessario formular uma solugdo
elementar para a Eq. (3.7) que possa gerar um diferencial de pressdo. Para tanto, ¢ introduzido
o conceito do escoamento aerodinamico elementar do tipo dipolo (doublet), construido por uma
superimposi¢do de dois escoamentos tipo fonte, infinitesimalmente adjacentes de intensidades

iguais, porém opostas.
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5, .;_____ ____J..f
DOUBLE SOURCE DOUBLET

Figura 3.8 - Derivacdo de um dipolo a partir de dois escoamentos tipo fonte iguais e opostos
(extraido de Giesing, 1987).

Matematicamente, isto ¢ equivalente a derivada direcional da expressao para a solugdo

da fonte ¥ ao longo de um vetor N, que separa os escoamentos tipo fonte e sumidouro.

fonte

Na pratica, o vetor N, é o vetor normal a superficie sustentadora no ponto de coordenadas

locais (&,1,(), resultando em:

— 0
— . _ fonte
\Pdipolo = \Pdipolo eXp(l(,Ot) - a—M (3 1 3)
com modulo dado por,
= 0 |4 io
¥ ipoto Za—NS{%eXPLwBi [Moo(x—i)_Rﬂ} (3.14)

3.2.2 Equacio integral para um arranjo de dipolos e sua funcio kernel derivada

A Eq. (3.14) ¢ a solugdo elementar desejada. Nesta secdo a derivagdo da formula integral
para o normalwash induzido por um arranjo continuo de dipolos de aceleragdo potencial, €
utilizado para modelar a pressao diferencial gerada por uma superficie sustentadora de uma asa.

Uma descri¢do mais completa desta secdo € vistano trabalho de Vivian e Andrews (1965).

A substituicao da Eq. (3.14) na Eq. (3.9), permite expressar a magnitude do potencial

velocidade induzido por um dipolo de aceleracao potencial, segundo:

U oN. " |U = U. ap> ap

o0 N 0 o0

o(x,,2,Em,8) = —A—Wiexp{iﬂ(x—&)}F_&%exp{iw{i+ M) R'2 }}d?u (3.15)
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onde a medida do raio R' no integrando, ¢ uma fungdo da variavel de integragdo A ,

R'E[Kz+Bi(y—n)2+ﬁi(z—g)2}l/2 (3.16)

A componente da velocidade normal w, induzidaem um ponto (X,y,z) ¢ obtida a partir

do potencial de velocidade por diferenciagdo ao longo do vetor normal a superficie N, .

V_l/N (x’y’z’é,n’g):_A_\PiieXp|:i£(X—§):|J.x_éiexp{i(D|:Ui+M“Ok R' :|}d7\,

U, 6N oN U, = R apBl apl
(3.17)
As derivadas direcionais podem ser decompostas como:
—:cosl“sg—senl“si (3.18)
ON, oz oy
—:cosrrg—senl“rﬁ (3.19)
ON, oz oy

onde I', e I', denotam os dngulos entre a superficie e o plano Xy no ponto de envio (s) € no
ponto de recebimento (7), respectivamente. Nota-se que a componente exp [z‘m(x -&)/U, ] foi

retirada da integral, uma vez que ¢ independente das dire¢des normais N, € N, .

Pode-se demonstrar que o diferencial de pressao induzido por um elemento infinitesimal

do arranjo de dipolos de acelerag@o potencial ¢ relacionado com sua intensidade 4, como:

Ap =4np, Ay dEdo (3.20)

com & e o as coordenadas tangenciais. Substituindo a Eq. (3.20) na expressdo para a

magnitude da velocidade normal dada na Eq. (3.17), e integrando sobre um arranjo de area S,

de dipolos de pressdo e dividindo por U_, obtém-se a equagdo integral desejada na forma

adimensional:
W -1 _
%=m—wjjsAp(a,n,c)K(x—a,y—n,z—c)dadc (3.21)

A Eq. (3.21) foi simplificada pela introdugdo da chamada func¢éo kernel (K), dada por:
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1mX, 0 0 » 1 A—M R'
K(x,,v,,z,)=ex 0 —exp| io———2— |dA 3.22
( 0> Yo Zo) p|: UOO }6Nr GNS J-_DOR, p|:l Uw[_))i :| ( )

onde por conveniéncia adota-se o sistema de coordenadas relativo (x,, y,, z, ) , €ntre os sistemas

de coordenadas fixo e local, denotado por: x,=x—-§&;y,=yv—m;z,=z-C.

A formulagdo integral da Eq. (3.21) relaciona o diferencial de pressdo Ap gerado por
uma superficie sustentadora fina, modelada como um arranjo de dipolos de aceleragdo
potencial, com velocidade normal a superficie w, (definido como normalwash) em um ponto
receptor sobre a superficie. A dificuldade remanescente consiste na avaliagao d o kernel que tem

um comportamento singular quando o ponto receptor se aproxima do arranjo de dipolos do

modelo. Vivian e Andrews (1965) demonstram que a funcao kernel pode ser expressa na forma:

—icx, } KT +K,T, (3.23)

K(xo,yo,zo)=exp[ T >

» r

Onde . E(yé +Zg)l/2 ’ ]; =COS(F,, —]_—‘S)’ 7—'2 :|:Z_Ocosrr _&Senrr:H:ﬁCOSFS —&Senl—‘si| .
r r r r

Landahl (1967) propde uma expressao simplificada para os termos K, e K», na forma:

N M_r exp (—iklu1 )

K =1
™ (1+u12)1/2 (3.24)
- 2.2 s ) .
K2=—312—lk1j\1§§°r exp lzkﬂbf;)—M];r{(lJr E)B;Z +M0;;”1+2} il ik':/lzl) (3.25)
(1+”1) (1+u1)
— © —ik o —ik
onde kl:ﬂ’ulzm, jl(u“kl)zj' M I ( 1’k1)zj exp( 1 1u1)

U., B.r

u
2 0 12 52
“ (1+u2) . (1+u2)

1/2
. . rqe . r 2 2.2
Novamente o raio hiperbolico em termo das coordenadas relativasé R = (xo +Bor )

. As integrais I; e I sdo avaliadas numericamente. A integragdo por partes leva a:
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32
1, (k) = exp =ik ) 1= —— =ik ], (10, K, (3.26)
1+u, )
(2+1klu1){1%}
31, (1, k, ) = exp (—ik,) (1+u]) (3.27)
— s =ikl (K )+ KT, ()
(1 +u, )
Sendo Iy e Jy as integrais:
1, (uy, k) = exp ik, )J. l—ﬁ exp (—iku, ) du (3.28)
“ +u
Jo (u,, k) = exp (iku, )I l—ﬁ uexp(—iku, ) du (3.29)
“ +u
Laschka (1963) prop6s uma aproximacao com acuraciade /e Jy para u, =20 .
La exp ncul) ,
o (1, k, (nc—ik,) (3.30)
~  p’c’+k
ia exp (—ncu, ) n’c’ -k’ +ncu, <n202 —kf) 5D
u k .
1 n=l c’+ki —ik, [ch+u1 (n202 —k )]

onde ¢ =0,372 e os coeficientes a, sdodadosnaTabela 3.5. Vale ressaltar que o erro induzido

por essa aproximacao nao excede os 0,135%.
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Tabela 3.5 - Coeficientes da aproximacdo de Laschka (L11).

n coeficientes a,
1 0,24186198
2 -2,7918027
3 24991079
4 -111,59196
5 271,43549
6 -305,75288
7 -41,183630
8 545,98537
9 -644,78155
10 328,72755
11 -64,279511

Para avaliar as integrais I; e [, no intervalo u, < 0, ¢ utilizada a simetria da formulagao,

onde a barra indica o complexo conjugado:

I, (u, k) =2Rel, (0,k )1, (~u,, k) (a)

! (3.32)
L (k) =2Re 1, (0, )~ T, (. k,) )

3.2.3 Implementaciodo DLM

De modo geral o DLM consiste em um procedimento numérico-computacional para
solucdo da equacao integral (3.21). A componente da velocidade normal (normalwash) ¢ um
parametro conhecido a partir das condi¢des de contorno discutidas mais a frente. O parametro
nao conhecido ¢ a diferenga de pressao Ap sobre a superficie sustentadora. De modo nao-trivial
a funcdo da pressao recai sobre o integrando. Neste sentido, a formulagdo do DLM ¢ extendida
a discretizagdo da superficie em elementos trapezoidais, denominados painéis. Em cada painel,
a funcao de pressao nao conhecida ¢ idealizada por uma aproximagao, inicialmente proposta
parabolica (ALBANO e RODDEN, 1969) e posteriormente refinada para quartica (RODDEN
et al, 1998), através de uma linha de dipolos potenciais (doublets line), com coeficientes ndo

conhecidos a serem determinados.

Albano e Rodden (1969) propuseram uma extensao ao VLM, subdividindo a drea da asa
em painéis alinhados na direcdo da corda em relacdo ao vento relativo, onde a pressao total

resultante em cada painel € considerada constante.
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z,q é é
yn

linha de dipolos (1/4 da corda)

X,§ ponto de controle (meia envergadura (e), 1/4 da corda)

Figura 3.9 - Discretizacao da geometria da superficie sustentadora sobre as coordenadas
locais dos painéis.

Neste sentido, a Eq. (3.21) para o normalwash induzido em um painel receptor (r) ¢

dado como a soma das contribui¢des de cada painel emissor, de tal modo que,

v_vN=Z—AEP,SQCTS”K(x—&,y—n,Z—C)d&dG, (3.33)

onde Ax, ¢ acordado painel emissor, e o coeficiente de pressao adimensional é dado por:

_ Ap
Acpjs =~ Dy -
2p.U,

(3.34)

O normalwash ¢ avaliado no ponto de controle ou ponto de colocacio, posicionado
semelhantemente ao VLM a trés quartos da corda do painel (3/4c) e na meia envergadura. A
escolha para posicionamento ¢ baseada em empirismos e definida por vezes como uma regra
(regra Y4 - ¥4) que leva a resultados 6timos e satisfaz a condi¢do de Kutta no bordo de fuga,

como demonstrado pelo teorema de Pistolesi.

A Eq. (3.33) para o DLM pode ser definida entdo como um sistema linear, com o nimero

de equagdes igual ao numero de painéis usados na discretizagao da forma:

{wy} =[D]{A¢c, } (3.35)

onde D ¢ a matriz quadrada complexa relacionando a diferenca de pressao, ou pressao de
sustentagdo, devido a influéncia do normalwash de um painel a outro. Além disso, a Eq. (3.35)

pode ser reescritana forma da influéncia dos painéis receptores (r) € emissores (S) como:
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Wy =Y D, AT, (3.36)

A matriz D, , quadrada de tamanho #,, x n,, igual ao niimero total de painéis, também
¢ conhecida como matriz de fatores de downwash, cuja relacdo inversa utilizada para
determinar a distribuicdo de pressao oscilatoria sobre a superficie [AIC] = [Drs ]_l ¢ conhecida
como a matriz de coeficientes de influéncia aerodinAmicos (aerodynamics influence

coefficients).

A componente estacionaria dos fatores de downwash D, , pode ser computada através
da fung¢do kernel derivada. Uma vez que a Eq. (3.33) é dependente da frequénciareduzida k e
do numero de Mach, pode ser demonstrado que para escoamentos estacionarios, ou seja, com

frequénciareduzida nula, o DLM converge para o VLM.

Albano e Rodden (1969) e Rodden et al. (1998) afirmam que a fim de garantir a
melhoria e a convergéncia dos resultados em frequéncias proximas a zero, ¢ interessante
subtrair a parte estacionaria das equagdes dos fatores de downwash, restringindo-se apenas a
parte incremental oscilatoria, denominada D_'. A contribuicdo estaciondria € entdo somada

posteriormente com os resultados derivados do VLM.
Dessa forma, a parte estacionaria pode ser definida como sendo, K, =lim K , € em baixa

o—>0

frequénciano limite para a fun¢do Kernel K, definidana Eq. (3.23), tem-se os termos:

. X
Ky =lim K, =1+=2 (3.37)

p2r?
- J (3.38)

: X,
K, = }013(1)1(2 = —2—?’[2+

Neste ponto, a versao original do método proposto por Albano e Rodden (1969) admite
que a forma da pressao distribuida ao longo da linha de dipolos assume uma distribuicdo
parabolica para realizar o ajuste do numerador do integrando da func¢do kernel da Eq. (3.23).
Posteriormente, Rodden et al. (1998) desenvolveram uma versao melhorada que possibilita a
aproximacao quadratica ou quartica da linha de dipolos, o que garante maior estabilidade e
melhorias para o método, principalmente em configuragdes especificas de geometrias de asas

enflechadas com alto alongamento e condi¢des de altas frequéncias reduzidas.
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Neste trabalho, ambos os métodos foram implementados e as diferengas nos resultados
sdo apontadas de forma sucinta. Embora haja um ganho computacional através da utilizacao do
método de aproximagdo quartica em alguns casos (onde ¢ necessdrio maior refinamento se
utilizada uma aproximagao parabolica), a utilizagdo de uma aproximacao parabolica nao
compromete a eficacia do DLM para geometrias mais simples, com baixo AR, e menores

valores de frequéncia reduzida.

3.2.3.1 Aproximagdo parabdlica

Na aproximacdo parabolica, o ajuste ¢ realizado sobre a linha de dipolos em cada
elemento de coordenada 1 ao longo da envergadura do painel (e). Assim, a parte incremental

oscilatoria é definida como:

D '—ﬂf@dﬁ (3.39)

"8 e

onde P (ﬁ) ¢ definido como a aproximagao parabdlica,

—io(X -MtanA,)
U

o0

P(n)=An+Bn+C=~ (KT +K2T2)eXp{ }—(KIOTI +K,Ty) (3.40)

A sobrebarra indica que as coordenadas sdo expressas no plano do elemento emissor,

relativo ao centro da linha de dipolos (&C,nc,(;c). As seguintes defini¢des sdo validas para

ambas aproximagoes parabodlica e quartica:

y=(y—-m,)cosT +(z=C.)senl;  f=(n-m,)cosT +({-C, )senl,

z=(z-C,)cosT —(y—n,)senT| €=(¢-¢,)cosT, —(n—m,)senT|

em que I', e A, sdo, respectivamente, os angulos de diedro e de enflechamento do painel

€missor.

Torna-se conveniente, distinguir os termos planares e ndo planares da fungao kernel, a
fim de melhorar os resultados para configuragdes distintas, por exemplo, para aeronaves com

superficies sustentadoras com interferéncia, como empenagens “T”. Embora este trabalho se
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limite a analise planar de superficies, isto €, contidas em apenas um plano, a implementacao foi
realizada de modo generalista, de modo a facilitar uma futura modifica¢do. Deste modo os

fatores de downwash podem ser descritos como:

D =D, +D, +D.

Ors 1rs 2rs

(3.41)

onde os sub-indices .5, 115 € 215, denotam as componentes estaciondria, planar ndo-estacionaria

e ndo-planar ndo-estaciondria, respectivamente. Os termos da Eq. (3.41) sem derivagdo sdo:

Axv i K 1 KlOT 3 42
oA
_Ax R e
Irs —gfr—zdn (3.43)
A B
b =g | (3.44)

—e

3 I _ (x-mtanA))
onde: P (N)=4n +Bn+C=~1K, exp —zcoU— -K,, T, €

o0

_ _ _ . (¥x—mtan A, .
F, (T]) =40 +BA+C= {Kz eXp{_lm(?J—)}_Kzo}]; )

o0

com o pardmetro 7, =r°T, introduzido a fim de adequar posteriormente as equagdes com

aproximagao quartica.

Os coeficientes 4,,B,,C, e 4,,B,,C, daaproximagdo parabolica sdo obtidos a partir dos
valores do numerador da func¢do kernel em trés pontos, localizados sobre a linha de dipolos, a

saber: N=—e (ponto interno), N =0 (meia envergadura) e N =+e (externo).
4 = [P(+e —e)|/2¢" 4, =[P, (+e)-2P(0)+ P (—e)]/2¢’
= [Pz (+e) -P (—e)]/Ze

=£(0)

B [P (+e ]/23 A

N

C1:Pl(0) C

[\S]
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Substituindo os coeficientes nas Egs. (3.43) e (3.44), e integrando por partes, obtém-se

a derivagao final para as equacdes de aproximacao parabdlica dos coeficientes de downwash:

AX, |F—s — _ _ v—e) +2°
D, = 81; {[(yz —Zz)Al + B, +Cl]F+(%B1 +yA1)log{%}+ZeAl} (3.45)
(77 -2") 4, + 7B, +C, |F
Ax

7 1onz> (F+e

(v-e) +2
(3.46)
onde a avaliagdo da integral denotada por F' ¢é:
e n 2elz
sz —dg =étan’1 — e_|2z| > (3.47)
76(5_17]) + 772 |z| y +z°—e

contendo o intervalo do arco tangente [0, TC] .

3.2.3.2 Aproximag¢do quartica

Na aproximacao quartica proposta por Rodden et al. (1998), um esquema polinomial de
quarto grau ¢ utilizado para a interpolacdo da linha de dipolos a um quarto da corda de cada

painel, alterando a forma dos integrandos £, e P, das Egs. (3.43) e (3.44).

Este tipo de interpolagdo permite maior flexibilidade na andlise para superficies
especificas como asas com alto alongamento e enflechadas, uma vez que a configuracao da
malha neste tipo de geometria tende a aumentar a razao de aspecto dos painéis, principalmente
aqueles localizados nas extremidades das superficies sustentadoras. Rodden et al. (1999)
relatam que nesta situagdo a perda de acuracia do método pode ser contornada mantendo o AR
dos painéis por volta de trés, o que leva a um maior refino na malha aerodinamica, encarecendo
computacionalmente o método. Também ¢ relatado que a andlise para altos valores de
frequéncia reduzida requer que mais divisdes ao longo da corda sejam necessarias na

discretizacao, afetando também o AR dos painéis.
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A utilizagdo do refinamento no método permite o relaxamento do AR para ordem de 10,
segundo Rodden et al. (1999). Embora a melhoriano método por uma funcao de aproximacao
de maior ordem reduza significativamente o esforco computacional em alguns casos, sua
implementacao se torna mais dificil. Para o caso de geometrias mais simples, como asas sem
enflechamento e baixo AR, a abordagem classica produz resultados com acuracia suficiente. A
matematica envolvida na derivagdo das férmulas de aproximacdo quarticas estdo além do
escopo desenvolvido neste trabalho. No entanto, um compilado das férmulas utilizadas para
aproximacao dos integrandos mostrados nas Eqgs. (3.43) e (3.44), e utilizadas na implementagio
do método ¢ disponibilizado no Apéndice A. As féormulas seguem a padronizagdo ja vista na
subsec¢do anterior, e a abordagem de aproximagao ¢ feita semelhantemente para os fatores de

downwash planares e ndo-planares.

3.2.3.3 Comentarios gerais

Um cuidado especial deve ser tomado ao avaliar-se casos ndo-planares onde z —0.
Logo, ¢ necessario avaliar o comportamento da Eq. (3.47), de modo que as ndo singularidades

geradas sejam devidamente tratadas. Uma revisdo completa pode ser vista no trabalho de

Rodden et al. (1999) e Mangler (1952).

A formulacgdo apresentada ao longo desta secdo permitiu a implementacdo do codigo
para a construcdo da matriz AIC, necessaria para calcular o carregamento aerodindmico nao-
estacionario. As Egs. (3.41) e suas derivadas permitem o calculo dos fatores de downwash, com
sua devida aproximacgao (parabolica ou quartica). A Eq. (3.42) que relaciona a parte estacionaria
derivada do método € posteriormente acrescentada aos calculos a partir dos resultados obtidos
pelo VLM. Por fim a distribui¢ao de pressdo oscilatoria é obtida a partir do sistema linear gerado
pela Eq. (3.36). O carregamento aerodinamico gerado entdo, ¢ dependente exclusivamente do

numero de Mach M, da frequéncia reduzida k, e da geometria da superficie.

3.2.4 Condicoes de contorno

Uma vez que a Eq. (3.35) depende da componente da velocidade normal (normalwash),
para solucdo do carregamento aerodinamico, ¢ necessario resolver a condi¢ao de contorno da

equacdo do potencial aerodindmico linearizado dado pela Eq. (3.7), de modo que:
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~ oS -
=0 —+Vp-VS=0 3.48
¢‘ff ¢ ot ¢ ( )
onde ff, denota a condi¢ao de campo distante (far field), implicitamente satisfeita devido a que
perturbacao induzida pelos dipolos decresce com a distancia. Assume-se que a deformacao para

uma superficie sustentadora considerada fina é:

S(x,y,z,t) =h, (x, y,z)—h(x,y,z)iht (x,y,z) =0 (3.49)

onde h(x, y,z,t) denota o deformagao dependente do tempo no plano médio, e 4, (x, y,z) e

ht(x, y,z), denotam o plano médio e o envelope de espessura respectivamente, ambos

assumidos invariantes no tempo. Substituindo a Eq. (3.49) na Eq. (3.48), tém-se:

oh oh
wy=—+U_ — (3.50)

ot ox
Em analises de flutter para geometrias de aeronaves arbitrarias, comumente as
deformacdes no plano médio sdo obtidas pela andlise modal da estrutura, combinada com
métodos computacionais em dindmica de estruturas, como o método de elementos finitos. Para

geometrias de asas simples ¢ possivel representar a deformagdo da superficie como fungdes

polinomiais de ordem arbitraria (ny ,ny, n,) nas dimensoes da estrutura (X,Y,Z2).

Nos proximos capitulos, o acoplamento entre as deformacdes modais da estrutura ¢
realizado através de um ajuste entre as deformacdes modais nos noés da malha de elementos
finitos. Isso possibilita uma analise acoplada da dinamica da estrutura, com as condi¢des de

contorno planares requeridas pelo DLM.
Assim, a deformagdo no plano médio da superficie € expressa como:
nx ny nz
h(x,y,z,t)= ZZZ(JWX/Y"Z’ exp(iot) (3.51)
j=0 k=0 1=0

Através da substituicdona Eq. (3.50):

ny nz nx ny

Wy = {im{iZZajk,XijZl}tUw {ZZijaﬂde_lYkZl}}exp(icot) (3.52)

j=0 k=0 I=0 i=0 j=0 k=0
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com moédulo complexo w,, na forma w, =w, exp(imt) .

A Eq. (3.52) representa o normalwash induzido pela deformacao de uma superficie fina,

através da interpolacdo polinomial das coordenadas cartesianas nos pontos (X,Y,Z).

3.3  VERIFICACAO DO CODIGO DLM

Um dos objetivos principais deste trabalho foi a implementa¢do e compreensao do DLM
como ferramenta de estudo e aplicacdo para as linhas de pesquisa em desenvolvimento no
LMEst/UFU. Para tanto, um codigo completo para geracdo dos esfor¢os aerodinamicos e
analises aeroelasticas foi implementado. De modo a validar a modelagem nao-estaciondria pelo
DLM como uma ferramenta confidvel para a analise aeroeléstica, alguns casos presentes na

literatura foram avaliados.

3.3.1 Verificacao da Funcao Kernel

A primeira analise ¢ verificar o correto comportamento da funcao kernel, apresentada
na Sec¢do 3.2.2, para as aproximagdes realizadas. Desta forma, ¢ conveniente avaliar a fungao
ao longo de apenas um painel, considerado emissor e receptor. Rodden et al. (1996) avaliaram
a componente planar da fun¢do kernel para multiplas configuracdes de razao de aspecto (AR),
a fim de testar a adequabilidade do método. Foi demonstrado que uma aproximacgao quartica
permite o relaxamento da razdo de aspecto dos painéis, sem aumentar o nimero de painéis
necessarios na discretizagao.

Foi avaliado uma configuracdo de painel com corda fixa de c¢c=1,0 e variado a
envergadura para obter um AR=1,0 até AR=5,0. O problema ¢ adimensionalizado segundo aos
dados da Tabela 3.6. A Fig. 3.10 apresenta os resultados obtidos avaliando-se duas
configuragdes de razdo de aspecto (AR=1,0 e AR=5,0), confrontadas com a publicacao original
de Rodden et al. (1996) para a fungdo kernel planar. Na publicacdo original, ndo sdo
apresentadas as partes imagindrias para a fungao kernel, porém neste trabalho optou-se por
representa-las a fim de exemplificar as diferencas envolvidas no uso da aproximacao quartica

e parabdlica.

Tabela 3.6 - Parametros de configuracdo para verificagdo da fungao kernel.

Parametros Valores
Mach 0,8
Frequéncia reduzida k 1,0

Comprimento de referéncia b 0,5
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Na Fig. (3.10) ¢ calculadaa funcao kernel exata para o caso de um painel tinico. Nota-
se que o uso da implementagdo quartica, principalmente para representagdo da parte real da
fungdo, possibilita o relaxamento da razdo de aspectos dos painéis, fato que nao ¢ obtido por

uma aproximagao parabolica, levando a necessidade de maior refino na malha aerodinamica.

Foi avaliado outro caso, semelhante ao investigado por Rodden et al. (1999), a fim de
prover uma melhor verificacdo, principalmente da parte imaginaria da fungdo kernel. Neste
caso os resultados foram obtidos para um Unico painel de corda c=0,2 e razdo de aspecto

AR=10,0. Os parametros adimensionais usados na simula¢do sdo apresentados na Tabela 3.7.
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Figura 3.10 - Variagao incremental do kernel planar ao longo da linha de dipolos do painel.
(a) Resultados referéncia de Rodden ez al (1996) para a parte real da funcao kernel, AR=1,0.
(b) Parte real e (c) parte imaginaria da presente implementacao da fun¢ao kernel, AR=1,0.
(d) Resultados referéncia de Rodden et al (1996) para a parte real da funcao kernel, AR=5,0.
(e) Parte real e (f) parte imaginaria da presente implementagao da fungdo kernel, AR=5,0.
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Tabela 3.7 - Parametros de configuracao para segunda verificacao da fungao kernel.

Parametros Valores
Mach 0,8
Frequéncia reduzida k 2,0
Comprimento de referéncia b 3,5

A Fig. 3.11 mostra os resultados obtidos por Rodden et al. (1999) para a configuracao
descritaacima com razao de aspecto AR=10,0. Nos resultados originais também ¢ apresentada
a curva exata do célculo da funcdo kernel. Novamente os resultados apresentados estdo em

grande concordancia com os obtidos.
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Figura 3.11 - Resultados referéncia de Rodden et al (1999) para: (a) parte real e (b) parte
imaginaria da fun¢do kernel, AR=10,0 e (c) parte real e (d) parte imaginaria da presente
implementagao.
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Fica evidente nas configuracdes com alta razdo de aspecto, que o uso da aproximagao
quartica sob uma parabdlica, prové um impacto significativo na aproximacao da fung¢ao kernel,
sobretudo na parte imagindria. A Fig. 3.12 apresenta a parte imaginaria da funcao kernel para
o caso estudado por Rodden et al. (1999), sobreposta ao da presente implementagdo, com 9

pontos distribuidos ao longo da envergadura do painel, a fim de melhor comparagao.

Os resultados obtidos para as implementagdes quartica e parabolica, estdo em grande
concordancia com os exibidos na literatura pertinente ao método DLM. Na proxima se¢ao, uma
verificacdo dos coeficientes de pressdao complexos, € o carregamento aerodindmico provido

pela matriz de coeficientes de influéncia aerodinamica ¢ avaliado.

0 I I ——
- —HB— aproximag&o quartica

—A—— aproximag&o parabdlica

- T~

o2l /g’ N ]
' /

N V/ \

Imag(Funcao Kernel)

o Exact
[ Parabolic
f S Quartic

Figura 3.12 - Sobreposi¢do dos resultados para a parte imaginaria da funcao kernel obtidos
por Rodden et al. (1999) e do presente trabalho, AR=10,0.
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3.1.2 Asa Retangular

A validagdo do carregamento aerodinamico ndo-estaciondrio ¢ realizada por meio da
comparacdo com a geometria alar, descrita por Blair (1994). Trata-se de uma geometria
quadrada simples, a fim de efetuar a verificacdo da matriz de coeficiente de influéncia
aerodinamicos (AIC) para uma quantidade limitada de painéis. Alguns pontos de atencgdo
devem ser notados nestes resultados. Blair (1994) descreve no compilado que os resultados do
codigo exemplo, utilizando implementagdo parabdlica da funcdo kernel, limita a analise
subtraindo a parte estacionariado célculo. De tal forma, deve-se atentar nesta verificacao, que

a parte estacionaria da fungdo kernel é subtraida.

A geometria descrita para verificagdo, ¢ considerada oscilatériaem modo plunge de
corpo rigido, de amplitude unitaria, com frequéncia reduzida k=1,0 ¢ Mach 0,5. Todos os
parametros foram mantidos os mesmos utilizados por Blair na verificacdo. Uma representacao
esquematica da geometria avaliada ¢ apresentada na Fig. 3.13. Nesta configuracdo, ¢
considerada a simetria da geometria sobre o plano vertical (x-z), e sdo utilizados 3 painéis na
direcdo da corda, e da envergadura, totalizando 9 painéis. Deste modo, apenas a metade direita
¢ avaliada, tomando vantagem da simetria. A Fig. 3.14 apresenta a geometria da asa discretizada

pelo codigo DLM implementado, e a numeracao dos painéis.

b(comp. referéncia) = 6,0 m Corda 12,0 m
A(area) =144,0 m2

Envergadura 12,0 m

Figura 3.13 - Geometria de asa planar verificada por Blair (1994).

A Tabela 3.8 compara os coeficientes de pressdo complexos Ac,, calculados segundo
a Eq. (3.35), para os pontos de controle da malha aerodinamica. O calculo € realizado utilizando
ambas as aproximacoes parabdlicas e quarticas, embora os resultados originais obtidos por Blair

(1994) mostrem apenas os resultados da aproximagao parabdlica. Também sao apresentados na
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Tabela 3.9 os resultados referentes aos coeficientes complexos de sustentagdo para cada painel,

normalizados pela area.

Figura 3.14 - Discretizacdo da geometria verificada por Blair (1994) pelo presente codigo.

Tabela 3.8 - Comparacao dos coeficientes de pressdo complexos computados nos pontos de
controle dos painéis, para aproximacgao quartica e parabdlica.

Painel Atc, Blair (1994) Ac, presente (parabdlica) Ac, presente

P

(quartica)
1 -3,8736 + 1,1745i -3,8736 + 1,17451 -3,5194 + 1,09611
2 -3,8862 + 2,44951 -3,8862 + 2,44951 -3,5519 +2,3119i
3 -0,5490 + 6,2682i -0,5490 + 6,26821 -0,5610 + 5,79361
4 -3,6234 + 1,02811 -3,6234 + 1,02811 -3,3065 + 0,9618i
5 -3,6405 +2,1530i -3,6405 +2,15301 -3,3429 +2,04341
6 -0,5914 + 5,8092i -0,5915 + 5,8092i -0,5991 + 5,3863i
7 -2,8893 +0,71191 -2,8893 +0,71191 -2,6648 + 0,66741
8 -2,8983 + 1,46631 -2,8983 + 1,46631 -2,6908 + 1,40791
9 -0,5829 + 4,54741 -0,5829 + 4,54741 -0,5857 + 4,2488i

Tabela 3.9 - Comparagao dos coeficientes complexos de sustentagao calculados.

C, presente

C, Blair (1994) C, presente (quartica)

(parabdlica)
-2,5038 +2,84531 -2,5038 + 2,8453i -2,3136 +2,6575i
amplitude= 3,7901 amplitude= 3,79014 amplitude= 3,5235
fase=131,3471° fase=131,3471° fase = 131,0423°

Os resultados obtidos pela presente implementacao do codigo DLM, estdo em muito

boa concordancia com os destacados por Blair (1994). Foram mostrados também os resultados
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obtidos utilizando a implementagdo quartica, que diferem ligeiramente dos originais relatados,
principalmente devido a baixa discretizagdo utilizadapara verificacdo. Entretanto os resultados
aqui apresentados estdo em perfeita concordancia com os reportados por Da Ronch e Cavagna

(2007), para 0 mesmo caso computando a aproximagao quartica.



CAPITULO IV

MODELAGEM AEROELASTICA

Os fendomenos aeroelésticos estdo presentes em varios ramos da engenharia, em especial
na aeronautica. Dentre os usualmente classificados, a aeroelasticidade dinamica, ¢ uma ciéncia
multidisciplinar que envolve disciplinas como dindmica de estruturas, elasticidade de materiais,
e acrodinamica. A solucdo de problemas aeroelasticos envolve resolver a dinamica do sistema,
com os efeitos provenientes destes campos de modo acoplado. Foi a partir do uso de técnicas
computacionais modernas, tanto para aerodinamica, quanto para dindmica estrutural, que a
melhoria nos resultados e o uso de geometrias com maior grau de complexidade foi possivel.
Neste ambito, a aeroelasticidade computacional se tornou uma disciplina padrao na industria

aeronautica, e no desenvolvimento de novos projetos.

Este capitulo ¢ dedicado a modelagem aeroeléastica dos fenomenos dindmicos, em
especial o flutter. Uma aten¢do a modelagem aerodindmica ndo-estacionaria, discutida no
capitulo anterior, foi especialmente Gitil na elaboragao de um programa para analise aeroelastica.
De tal maneira é possivel estabelecer um total controle sobre todos os aspectos do problema,
seja desde a fundamentagdo aerodindmica, e aproximagdes realizadas até a modelagem da
dinamica estrutural via elementos finitos, € seu acoplamento. Neste capitul o serdo abordados
aspectos relativos a construcdo do problema aeroeldstico para estruturas generalizadas,

acoplamento estrutural e aerodinamico, e construc¢ao dos esforgos generalizados.

4.1 MODELO DE ELEMENTOS FINITOS

Neste trabalho foi implementado o modelo de placas finas retangulares via método dos

elementos finitos (MEF), uma vez que superficies sustentadoras representativas de asas, podem
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ser modeladas por essa abordagem. Neste caso, foi utilizado a teoria classica de Kirchoff-Love
para determinar as forcas e momentos atuantes na placa e além disso, o elemento utilizado ¢
uma placa retangular com quatro nos nas extremidades (i,j,k,/). A cada nd estdo associados trés

graus de liberdade (gdl’s), asaber: w (deslocamento transversalna dire¢do z), 0 _(rotagdo sobre

0 eixox) ¢ 0, (rotagdo sobre 0 €ix0y).

Figura 4.1 - Elemento finito de placa retangular.

Sao utilizadas aproximacgdes bidimensionais de terceira ordem para o deslocamento
transversal, w(x, y), e as matrizes de massa e rigidez elementares sdo obtidas através das
expressoes das energias cinética e de deformagao para o caso de flexao e extensao no plano.
Maiores detalhes da modelagem de placas finas sdo encontrados no trabalho de (REDDY, 1993;
HUTTON, 2004). O desenvolvimento das matrizes de massa e rigidez utilizadas no codigo de

elementos finitos ¢ apresentado no Apéndice B.

42 ACOPLAMENTO DO MODELO ESTRUTURAL E AERODINAMICO

O acoplamento entre os modelos aerodindmico e estrutural permite a avaliacdo de
estruturas simplificadas como placas e vigas, porém, representativas de estruturas aeronauticas
como asas, painéis e estabilizadores. E possivel avaliar ambas aeroelasticidade estatica e
dindmica, usando os métodos de VLM e DLM, respectivamente. Em estruturas complexas, o
acoplamento entre o deslocamento estrutural ¢ dos painéis ¢ obtido usualmente através de
interpolagdes via splines. Uma abordagem interessante ¢ considerar a deformacao no plano
médio da estrutura e aproximar esta através de polindmios de ordem genérica nas dire¢des do

plano, conforme discutido no Capitulo 3, Eq. (3.51).
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Usualmente as condi¢des necessarias para uma analise aeroelastica dindmica provém da
avaliagdo da equagdo do movimento do sistema aeroeldstico, considerada as cargas
aerodinamicas ndo-estaciondrias obtidas de algum método, como o DLM para geometrias
tridimensionais complexas. O modelo de EFs fornece os deslocamentos e aceleragdes nos nos,

considerando um carregamento externo, F, da forma (ignorando o amortecimento estrutural):

{Fy=[M,]{5}+[K]{s} (4.1)
onde o subindice S, denota as matrizes referentes a estrutura, e 6 os deslocamentos nodais.

Tomando algumas frequéncias harmonicas definidas por ® (e por consequéncia, as
frequéncias reduzidas, k), o vetor de forcas atuantes sobre o ponto de controle de cada painel é

definido em termos dos coeficientes de influéncia aerodinamica provenientes do DLM, tal que:

{L,}=a.[S]{wy}[4IC]{n,}" (4.2)

onde [AIC] ¢ matriz de coeficientes de influéncia aerodinamicos, {ha} ¢ o vetor de
deslocamentos aproximados nos pontos de controle dos painéis, [S ] ¢ o vetor de areas, e g_ a

pressao dinamica.

O downwash representado pelos deslocamentos nos pontos de controle ¢ avaliado

segundo a Eq. (3.50), da seguinte forma:

oh
=—%+ikh 4.3
{wy} o Tikh, (4.3)

O carregamento aerodindmico ndo-estacionario €, a priori, calculado a partir das
deformagdes modais da estrutura, considerando as aproximagdes polinomiais obtidas na malha

T

spline

estrutural da geometria, segundo a matriz de transformacdo, 7, =T,

imem( ) Assim a

deformag@o assumida nos pontos de controle da malha acrodinamica #, (xa , ya) ¢ dada por:

ha (xa ’ya ) = T;zs hmodal (X, y) (44)

onde,

T .= a, X'y (4.5)
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As constantes de aproximagéo das formas modais 4, s@o obtidas atraves da construgéo

da matriz de interpolagdo da deformacgdo nos nds da malha estrutural no plano médio, 7

spline ?

conhecida a solugdo modal da estrutura através do codigo de elementos finitos, tem-se:

ay =T | P (4.6)
com.:
[ Tpie (,7) ] =iiX Yt (4.7)
J=0 k=0

A Figura 4.2 ilustra um esquema de interpolacao dos nés da malha estrutural para os
pontos de controle da malha aerodinamica, através da interpolagdo dos pontos nodais da malha

estrutural, onde a matriz 7. . pode ser vista como a matriz de splines, cujos coeficientes sao

spline

obtidos pelas fungdes de interpolagdo utilizadas, nas aproximagdes dos nos dos elementos.

®- Y
e e e e e
z \‘\ ”
PR . S P . S
T_*_\__""“" S I — == Diregdo do
s . - escoamento
0. o
1T R ¥
XI spline Malha aerodinamica Malha Estrutural

Figura 4.2 - Esquema de aproximacao dos pontos de controle aos n6s da malha estrutural.
(extraido de Silva, 2018)

43  MATRIZES GENERALIZADAS

A fim de resolver as equacdes do sistema aeroeléstico para o problema de flutter, se
torna interessante a transformacao da equacdo da dinamica do movimento para um sistema
modal. Uma vez que no flutter ocorre a aproximagao das frequéncias naturais da estrutura, ¢

conveniente avaliar a evolugao da instabilidade modo a modo.

Aplicando a transformacao das deformacdes modais da estrutura, segundo a Eq (4.4),
tém-se que o carregamento aerodindmico calculado nos pontos definidos por uma malha

aerodinamica ¢ dado por:
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(L} =a AT} [S Hn AICHT, } s} (4.8)

Semelhantemente, o carregamento aerodindmico generalizado, Q,, ou seja, o

carregamento reduzido na j-ésima base modal, ¢ dado por:

[0, ]={@ } (L.} [S 1w AC T } (e} (4.9)

onde @ representa o j-¢ésimo modo de vibrar da estrutura, obtido atraves da solucdo de
autovalor e autovetor do codigo de EFs. A Eq. (4.9) representa o calculo da chamada matriz

aerodinamica generalizada (GAM).

A equacdo do movimento generalizada ¢ expressa em termos das coordenadas modais

g, umavez que 0 =®Dgq, onde ® ¢ a matrizmodal. Logo, a Eq. (4.1) pode ser expressa como:

[, i)+ &, JHa} =25 -[ota} (4.10)

onde pode-se notar que da transformacao, {q} = {hmodal} .

A matriz de esforgos aerodinamicos generalizados (GAM) ¢ uma matriz complexa em
funcdo do Mach e da frequénciareduzida, derivada da matriz (AIC), e reduzida na base modal.
A andlise aeroelastica pressupde que o carregamento complexo pode ser separado nos termos
reais e imaginarios, denotando, respectivamente, a influéncia aerodinamica no amortecimento
e na rigidez do sistema. Desta forma, a Eq. (4.10) pode ser reescrita em termos da parte real e

imaginaria da matriz, 0, como sendo:

v a1+, Tt = 2012 )ia)+ 210, (e} @1

A Eq. (4.11) ¢ a equacgao aeroelastica do sistema descrito em coordenadas modais. Pode

ser representada na forma aeroeléstica classica descrita por Wright e Cooper (2008) como:
Aj+pVBg+(pV*C+E)g=0 (4.12)

onde A é a matriz de massa modal, B a matriz de amortecimento aerodinidmico devido ao
escoamento, C a matriz de rigidez aerodindmica e E a matriz de rigidez estrutural, com os

termos aerodinamicos sendo dependentes da frequéncia reduzida.
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Uma vez que as matrizes de amortecimento e rigidez aerodindmicas sao dependentes e
varidveis com a frequéncia reduzida, a solu¢do do sistema aeroeléstico ¢ obtida através de
métodos iterativos ja bem estabelecidos na literatura, como os métodos ‘k’ e ‘p-k’ (HASSIG,
1971). Entretanto, vale ressaltar que apesar das diferengas e peculiaridades de cada método,
ambos consistem em tratar o problema aeroelastico como um problema de acoplamento de
frequéncias, assumindo que o comportamento aerodindmico ¢ dependente de uma resposta
harmonica. Esta ¢ uma boa predigdo para a velocidade de flutter do sistema, e de fato leva os
dois métodos a apresentarem a mesma velocidade para a condicdo de flutter, porém as
diferencas na sua formulacao levam a comportamentos diferentes para velocidades subcriticas.

(WRIGHT; COOPER, 2008).

44 METODOS DE SOLUCAO DE FLUTTER

Como discutido na se¢do anterior, a hipotese de movimento harmonico simples possui
suas vantagens e desvantagens. Apesar de que a modelagem da aerodinamica ndo-estacionaria
ndo ¢ trivial em sua formulagdo e execucao, a hipotese de movimento harmonico assumido se
mostrou extremamente adequada e assertiva para escoamentos subsonicos e com restrigdes de
compressibilidade. De fato, a formulagdo do DLM estimulou andlises muito mais complexas
em geometrias tridimensionais e em diferentes configuragdes, além das analises tipicas de

Slutter.

Dentre os métodos mais conhecidos, 0 método p-k foi desenvolvido inicialmente pelos
britanicos em meados da década de 1980, e se tornou um dos mais difundidos métodos para
solucdo de flutter na induastria aerondutica. Virtualmente todas as aeronaves desenvolvidas a
partir dessa época foram projetadas utilizando-se o método p-k (ANDRIANNE, 2016). Embora
o método k, também conhecido como V-g, seja mais eficiente em tempo computacional, sua
utilizagdo ainda € restrita para analises mais simplistas, uma vez que para a solugdo do sistema
aeroeldstico ¢ admitido um amortecimento artificial que represente um movimento harmdénico

simples, nao tendo significado fisico fora da condicdo de flutter.

4.4.1. Método p-k

O método p-k propde a solucdo do problema do amortecimento adotando uma solugao

mais real e fisica, principalmente nas condig¢des subcriticas. O ponto inicial consiste em tratar
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a equacao aeroelastica (4.10) como um problema de autovalores nao linear, assumindo que

p=d/dt,entio § = p’q:

(pz (M, ]+[K, —pTVZ[Q(k)]j{q} =0 (4.13)

Para solugdo ndo trivial, ¢ avaliado o chamado determinante de flutter, na forma:

P[] ([KJ‘%W[Q(")JJ‘=0 (4.14)

A Eq. (4.14) apresenta duas incognitas a serem resolvidas, p e k, necessitando outra

equagdo para sua solugdo. De tal forma, p° ¢ um autovalor da matriz dada por:

(o[- 25Tt @19

onde k =wb/V . Lembrando que a parte imagindria do autovalor ¢ a frequéncia, tém-se que a

segunda equagdo necessaria ¢€:

Im(p)=k— (4.16)

O problema consiste em determinar um autovalor e uma frequéncia que satisfaca ambas
as Eqgs. (4.14) e (4.16). A solugdo para estas equagdes ¢ obtida de modo iterativo, onde
inicialmente ¢ estimado um valor para a frequéncia ., usualmente baseado nas frequéncias
naturais da estrutura, e entdo calculando p do problema de autovalor da Eq. (4.14). Os valores
de p e k devem entdo satisfazer as Eqs. (4.14) e (4.16), caso contrario, o valor de k ¢ alterado

até que ocorra a convergéncia do célculo.

Usualmente, para facilitar a solu¢do do determinante de flutter, reescreve-o na forma do

espago de estados, fazendo com que a ordem do sistema dobre, assim a Eq. (4.14) se torna:

[0] 7]
T (1) 2 o) (T (o2 mee)] 7
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A solugdo do problema dado pela Eq. (4.17) gera autovalores na forma:

p=w(§iij (4.18)
2Re(p)
onde wzlm(p),e g= m(p)

Neste caso, o amortecimento g obtido ¢ considerado uma solu¢do mais real, uma vez
que o amortecimento ¢ considerado pequeno e ¢ obtido da igualdade das partes imaginarias,
atendendo a equagdo modificada do método p-k. A convergéncia para os valores k obtidos deve

atender um critério de parada avaliado pelo erro absoluto entre as frequéncias, de forma que:

‘k(j) —k(j_l)‘ <e kU<l
(4.19)
R Y e

N N

onde o sobrescrito j representa a j-ésima iteracdo, e o subscrito s ¢ a frequéncia reduzida
avaliada por modo, ¢ € o valor da tolerancia, via de regra utilizado 0,001 (RODDEN;

JOHNSON, 1994).

O procedimento completo do método p-k ¢ ilustrado graficamente pelo fluxograma da
Figura 4.3. Basicamente a etapa de convergéncia ¢ realizada para cada frequéncia associada ao

numero de modos avaliados, e para cada velocidade analisada.
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Velocidade de
interesse no
envelope

\ 4

Modo de interesse

A

Estimativa inicial da frequéncia

reduzida para o modo (k = %b)

y
Determinagdo das matrizes de
rigidez e amortecimento
aerodinamico a partir da
frequéncia reduzida

y Atualiza com
Determinar a nova frequéncia nova frequéncia
para o sistema a partir da reduzida (k)
solugdo de autovalor do 4
determinante de flutter

Satisfaz a
tolerancia para
nova
frequéncia?

Avangar para o préximo
modo de interesse e entdo
para préxima velocidade

Figura 4.3 - Fluxograma do método p-k.

O método p-k embora seja computacionalmente mais caro, produz resultados que
convergem rapidamente para o autovalor correto. Por considerar um amortecimento mais
realista seu comportamento subcritico ¢ valido para todas velocidades avaliadas, ndo apenas
para a velocidade de flutter. De tal modo, o método ¢ um compromisso. Via de regra, quando a
velocidade do calculo ¢ mais importante, a tendéncia ¢ que o método k seja utilizado. Porém
em analises mais precisas e configuragdes complexas, o método p-k ¢ o mais adequado,

principalmente no contexto da industria aeronautica (HODGES e PIERCE, 2011).

4.4.2. Interpolacao das Matrizes Aerodinamicas Generalizadas

Em uma analise tipica de flutter, o calculo das matrizes aerodindmicas generalizadas
representa grande parte do esfor¢co computacional requerido para a solu¢do. Como debatido ao

longo deste trabalho, estas matrizes sdo dependentes da frequéncia reduzida e do nimero de
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Mach, sendo calculadas para valores discretos desses parametros. Em uma analise via métodos
de acoplamento de frequéncia, como por exemplo o método p-k, sdo avaliados outros valores
de velocidade, portanto, frequéncias reduzidas diferentes daquelas previamente calculadas para

as matrizes aerodinamicas.

Estes valores intermediarios sdo usualmente obtidos através de uma interpolacao dos
valores disponiveis calculados. Essa abordagem tem sido implementada em varios codigos
comerciais para solugdo aeroelastica, como o ZAERO, e o Nastran. Dentre os métodos mais
utilizados para interpolagao das matrizes aerodindmicas, estdo as splines linear e de superficie,
que podem ser vistos em detalhe no guia de andlise aeroelastica do Nastran (RODDEN;

JOHNSON, 1994).

Uma maneira alternativa, abordada neste trabalho, a utilizagdo de interpolagdes nas
matrizes aerodindmicas, O, ¢ a transformacdo para o dominio temporal via aproximacao de
Roger (ROGER, 1977). A aproximacao de Roger ¢ bastante utilizada em andlises aeroelasticas
envolvendo controle ativo e modelagem de superficies de controle em asas e empenagens, uma
vez que a transformacao para o dominio temporal permite calcular o atraso aerodindmico da
resposta do sistema, via aproximacdo das matrizes aerodinamicas através do método de

minimos quadrados e o uso de multiplos estados de atraso.

A utilizagdo da aproximagdo de Roger se mostrou uma alternativa eficiente para a
interpolacdo das matrizes aerodinamicas. Embora as andlises efetuadas ndo se estendam ao
dominio temporal, a formulacdo do atraso aerodinamico na aproximacao se mostra mais
fidedigno a modelagem aeroeléstica, do que a utiliza¢do de interpolacdes arbitrarias. De tal
modo também € possivel comparar os resultados via essa abordagem com os usualmente
obtidos por interpolagdes. A proxima se¢do ¢ dedicada a uma breve descri¢cdo da formulagao

da aproximacao de Roger utilizada.

4.4.1.1 Aproximagdo de Roger

As forcas aerodinamicas ndo-estacionarias computadas para dados valores de k£ e do
nimero de Mach, sdo transformadas para o dominio temporal através de uma funcdo de
transferéncia e expressas em razdes polinomiais na variavel s, que permitem a variagdo das

forcas aerodinamicas calculadas. Para tanto ¢ considerada a fungao:
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S, A4, (ik)

O(k)= 4, + 4 (ik)+ 4, (ik) T Lik+p,,)

(4.20)

para ser um ajuste adequado para as matrizes aerodinamicas generalizadas Q, as partes real e

imaginariade Q, sdo dadas como:
2 2 2 2
O = Ay = Ak + Ay (i) 450 Ay Sy e
k+B; k" +B5 kT +B; kT +B;

BlkA3 + BZkA4 + B.’)kAS + B4kA6
T N N N

(4.21)

O, =Ak+

As matrizes sdo calculadas para valores discretos da frequéncia reduzida k. Para cada

valor de frequéncia reduzida, funcdes de erro real e imaginarias sao determinadas a partir das

Egs. (4.21), dadas como:

Ep; =0, + [BR,/] {C}

(4.22)
E =0+ [B,,j ] e

onde:
—k? —k? —k? —k?
[BRJZ—lOk? 212 2/2 212 2.12 4,
J J kj +Bl kj +B2 kj +B3 kj +B4 C}— A1
Bk, Bk Pk Pk |
':BI _:': 0 —k. O 2B1 12 262 12 2B3 ]2 2B4 ]2 y
/ / k- +B; k4B k4B kT +B 6

O sobrescrito j refere-se a frequéncia reduzida particular k£, em que a matriz Q ¢
calculada. Define-se a fung@o de erro complexo como sendo E; = E,, . +iE, ,, onde um ajuste

via minimos quadrados para os N pontos avaliados de frequénciareduzida ¢ dado como:

O3 (£,<E) 42)

onde £ ; € o complexo conjugado de E . Realizando essa diferenciag@o nas equagdes de erro

(Egs. (4.22), os coeficientes de ajuste {C} sdo obtidos segundo:
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M=

(QRJ{ RJ}+Q1/{ /}) (4.24)

Il
—_

i

e[ S1m 5 )+12.)0,) |

Jj=1

Uma vez que k=wb/V , fazendo s=iw e ik=s (b/ V) , € substituindo essa relag¢do na

Eq. (4.20), resultaem:

O(k)= A0+A(bjS+A( js +’;(s+ . j (4.25)

O parametro 3, , ¢ calculado na faixa de frequéncias de interesse, e ¢ obtido por

experiénciacomo sendo (ABEL, 1979),

n

B ,=-17k

max

(4.26)

2

~—

n+1)

onde n representa o nimero de estados aerodinamicos de atraso utilizados.

A Eq. (4.25) representa a aproximagao de Roger no dominio temporal para as matrizes
generalizadas Q, sendo expandida em até quatro estados aerodinamicos de atraso. A forma da
equacgao ¢ usada para ajustar todo o movimento da superficie sustentadora, de superficies de

controle, e modelagem de forgas de rajada.

Vale salientar que a formulagao da aproximacao utilizada neste trabalho ¢ descrita em

detalhes no trabalho de Roger (1977), e nos relatorios técnicos da agéncia espacial americana

(NTRS — NASA) (ABEL, 1979; TIFFANY E ADAMS JR.; 1988).



CAPIiTULOV

IMPLEMENTAGAO AEROELASTICA COMPUTACIONAL

Este capitulo ¢ dedicado a documentacao do programa desenvolvido para solugdo
aeroelastica, denominado AEROSOLVER, e analise dos resultados gerados para casos
selecionados. Como nota preliminar, a escolha da linguagem de programagao utilizada, foi o
ambiente de programacgdo Matlab®. Por ser uma linguagem cientifica de grande acesso e com
inimeras fungdes bem desenvolvidas, o Matlab ¢ uma escolha padrdo no meio académico.
Entretanto, seu custo computacional ¢ relativamente alto comparado a linguagens compiladas,
como C e Fortran, ou ainda linguagens orientadas a objetos, como o Python. No ambito deste
trabalho, o desenvolvimento em Matlab est4 consoante com as pesquisas em curso no LMEst,

para interagdo e troca de informacdes entre as pesquisas desenvolvidas.

5.1 PROGRAMA AEROSOLVER

O objetivo primario deste trabalho foi desenvolver um programa capaz de modelar as
caracteristicas da aerodinamica ndo-estaciondria via DLM, para configuragdes arbitrarias de
geometrias, € posterior analise aeroelastica completa. Neste sentido, o programa desenvolvido
aborda todos os aspectos de um problema aeroelastico, desde a dindmica estrutural fornecida
pelo MEF, quanto a geracdo de cargas aerodindmicas complexas, para analise e validacao frente

a ferramentas comerciais, possibilitando total entendimento e controle sobre o problema.

Grande parte do tempo empreendido neste trabalho foi dedicado a construcdo e
entendimento da modelagem aerodindmica ndo-estacionaria. Frente a isso, o programa
AEROSOLVER, foi validado com anélises provenientes da literatura e em softwares conhecidos

como o Nastran. Isto possibilitoua verificagdo de parametros importantes a serem usados para
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otimizagao aeroelastica, por meio de controle passivo, abordado nesta dissertacao. Nas secoes
seguintes, ¢ apresentada a estruturacdo do programa, bem como uma visao geral dos processos

para solugdo aeroelastica.

5.2 ESTRUTURACAO DO PROGRAMA

O programa desenvolvido foi estruturado por modulos de modo que analises separadas
possam ser efetuadas, com geometrias distintas. De tal modo foi possivel validar os resultados
caso a caso e para cada modulo. Os trés modulos principais que fazem parte da biblioteca do

programa sao as pastas: struct, aero € aero_mesh.

O modulo struct agrupa todas as sub-rotinas referentes a dindmica estrutural do
problema. Neste moédulo ¢ implementado o codigo de MEF para a modelagem de placas finas,
provendo toda resposta estrutural do sistema. J4 0 modulo aero agrupa as sub-rotinas referentes
a modelagem aerodinamica. Neste médulo estao os codigos para modelagem dos métodos VLM
e DLM. Os resultados paraambos os coédigos foram validados a parte e apresentados conforme
discutido no Capitulo 3. Este moédulo de construgdo do programa ¢ o mais complexo e envolve

toda a formulagdo do DLM discutida anteriormente.

Por fim, o mddulo aero_mesh agrupa as sub-rotinas referentes a geragdo da malha
aerodinamica, conforme os aspectos discutidos no Capitulo 3. Este modulo agrupa toda a
informacao dos painéis utilizados na discretizagao da geometria das superficies sustentad oras e
foi construido de modo generalista para possibilitar a inclusdo de configuragdes completas de
aeronaves (asa e empenagens) para trabalhos futuros. Neste modulo também ¢é explorado a
variacdo da construcao da malha aerodindmica (regular, ndo-regular). Nas subsecdes seguintes

sdo esquematizados os detalhes referentes a cada modulo.
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main_struct main_aero

rotina principal para célculo rotina principal para rotina para solugdo

da dinamica estrutural célculo aerodindmico aeroeldstica via método pk output data

Figura 5.1 - Representacao esquematica da estruturacdo do programa AEROSOLVER.

5.2.1 Modulo struct

O modulo struct gera os resultados para analise dindmica estrutural de placas finas pelo
meétodo dos elementos finitos. As informagdes geradas pelo codigo sdo arquivadas para serem
utilizadas pelo modulo de solugdo aerodinamica. Sao arquivados os dados referentes a malha
de EFs, dos deslocamentos modais e frequéncias naturais da estrutura provenientes da analise
modal desta, para cada modo avaliado. O codigo de elementos finitos implementado foi
validado confrontando os resultados de softwares comerciais, como o Femap®, e seus
resultados sdo apresentados posteriormente. A Figura 5.2 ilustra um detalhamento esquematico

do fluxo de processo do modulo.

matrizes, i
_____ mesh ) — mef_placa -——p arquivo de dados
elementares gerados da resposta
dindmica da estrutura
struct rotina para geragdo rotina para gerar as rotina de execugéo do
da malha retangular matrizes elementares c6digo de elementos struct_info
de elementos finitos de massa e rigidez finitos e andlises

Figura 5.2 - Detalhamento esquematico do modulo struct.

5.2.1 Modulos aero e aero_mesh

Os modulos aero € aero_mesh compreendem toda a formulacao aerodinamica discutida
no Capitulo 3. Estes modulos compreendem a maior parte do esforco empregado neste trabalho
para solucdo de problemas aeroelasticos, e ¢ composto por sub-rotinas dedicadas a realizar o
calculo de varios aspectos do problema. Estes modulos foram implementados de modo a serem
executados separadamente do problema aeroelastico, facilitando assim o calculo e validagao
dos métodos DLM e VLM implementados, fornecendo apenas o carregamento aecrodindmico

estacionario ou nao-estacionario.
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Inicialmente sdo definidos os parametros aerodinamicos de operacao pela rotina de
entrada. Nesta rotina sdo definidas as frequéncias reduzidas a serem avaliadas, o Mach, o modo
de discretizagcdo da malha aerodinamica e a definicdo da geometria da superficie. Definidos os
parametros de entrada, as matrizes de influéncia aerodindmica sdo computadas para cada
frequénciareduzida especificada, através da defini¢ao dos pontos de interesse (linha de dipolos
para o DLM e pontos do vortice ferradura para o VLM) na rotina de calculo da matriz AIC. Os
dados dos painéis usados na discretizagao provém do modulo aero_mesh, e sdo carregados para
efetuar os calculos necessarios. Caso a frequénciareduzida seja nula, apenas o método VLM ¢
executado. Os resultados obtidos separadamente para os cédigos VLM e DLM foram validados
conforme apresentado no Capitulo 3. Um esquema ¢ apresentado na Fig. 5.3 da descrigdo dos

modulos aerodinamicos em questao.

get_DLM

generalized_
aero_forces

parameters_
aero

—-——=p arquivo de dados
gerados para as
matrizes de esforgos
rotina de configuragdo da rotina para gerar as rotina de entrada dos rotina de acopl; da aerodinami
geometria da superficie, e matrizes de influéncia dados estruturais para resposta estrutural e aero_matrices
definigdo dos parametros de aerodinamica ) : definigao das condigdes aerodindmica para -

rotinas para execudo de contorno do DLM construgio da matriz de
doDLM e VLM esforcos generalizada

arameters. arquivo de dados gerado das
—-—— P aero discretize discretize2 pluialel 4 informagdes dos painéis

aero_mesh rotina para gerar a rotina para definigdo da
malha aerodinamica malha e configuragdo de panels_data
simetria

get_VLM

anélise

Figura 5.3 - Detalhamento esquematico dos modulos aero e aero _mesh.

A fim de prosseguir para a analise aeroelastica, as matrizes aerodindmicas generalizadas
sdo computadas. A rotina de céalculo das matrizes generalizadas utiliza a interpolacdo dos
deslocamentos modais advindos da dindmica estrutural da placa, para realizar a redugdo para
base modal, e consequente formulagdo das equagdes generalizadas do movimento. Na rotina de
formulacao das matrizes aerodinamicas generalizadas também ¢ aplicada a aproximacao de

Roger discutida anteriormente no Capitulo 4.

As andlises aeroelasticas sdo efetuadas pela rotina “V-g” como mostrado na Fig. 5.1.
Esta rotina incorpora o método p-k para solu¢ao do problema e utiliza a aproximacao de Roger
na interpolacao das matrizes aerodinamicas para a faixa de velocidades avaliadas. Por fim, os
arquivos de saida, contendo as velocidades, frequéncias, ¢ amortecimento sdo gerados e

utilizados para constru¢do dos diagramas v-g.
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5.3  RESULTADOS PARA CASOS SELECIONADOS

Esta secdo ¢ dedicada ao estudo de casos selecionados para verificagao do programa
implementado de solugdo aeroeléstica. Sdo avaliados dois modelos aeroelasticos de placas
representativas de asas (plate like wing model): um modelo experimental de placa em
policarbonato, construido pela NASA e descrito no trabalho de Conyers et al (2010), e uma
geometria de asa criada para simulagdo no software Femap®, que emprega como codigo solver

o Nastran. Ambos os modelos sdo descritos em detalhes nas subsec¢des seguintes.
5.3.1 Modelo experimental da NASA

O modelo de placa fina investigado neste trabalho, consiste em um estudo realizado pela
NASA para verificacdo das propriedades aeroelasticas de estruturas quando apresentam perda
de material, como em furos e buracos. No estudo feito por Conyers et a/ (2010), ¢ avaliadauma
placa fina de policarbonato na condi¢ao engastada-livre, com e sem um furo no tinel de vento,
a fim de se determinar as velocidades e frequéncias de flutter. Também s3o mostrados os
resultados experimentais para as frequéncias naturais da placa em questdo, que serdo usados
como fonte de verificacdo do cddigo de elementos finitos implementado. As propriedades

fisicas e geométricas da placa utilizada sdo apresentadas na Tabela 5.1 a seguir:

Tabela 5.1 - Propriedades fisicas e geométricas da placa de policarbonato.

Parametros Valores
Envergadura 0,3048 (m)
Corda 0,1524 (m)
Espessura 0,001588 (m)
Modulo de Young, E 2,4 (GPa)
Densidade, p 1217 (kg/m?)
Coeficiente de Poisson, v 0,33

5.3.1.1 Verificagdo da dindmica estrutural

A fim de validar o modelo de EFs da placa, inicialmente ¢ realizada a analise puramente
estrutural. A Tabela 5.2 apresenta os valores experimentais obtidos no trabalho de Conyers et
al (2010), e os valores obtidos da analise modal pelo Femap®, para efeito de comparagdao com

os resultados do modulo struct do programa implementado Aerosolver.
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Tabela 5.2 - Comparacao das frequéncias naturais para a placa de policarbonato em estudo.

Mod (g’)‘l‘:;?r‘;ezngi‘:)) FEMAP® AEROSOLVER
1 4,13 Hz 399 Hz 399 Hz
2 17,25 16,95 16,98
3 24,38 24,86 24,92
4 54,25 55,33 55,44
5 69,00 69,84 70,04

Nota-se uma boa correlagdo entre os resultados obtidos pelo presente c6digo com dados
da literatura. Foi considerado na andlise estrutural, uma malha regular de 10 EFs na corda e 10
EFs na envergadura, totalizando 100 EFs em ambas as simulagdes. A maior diferenca

encontrada de 1,5% ¢ relativa a frequéncia mais alta comparada ao resultado experimental.

Uma vez que os deslocamentos modais sdo de grande interesse para interpolagdo das
dos pontos aerodindmicos (pontos de controle), também foram avaliadas as quatro primeiras
formas modais de interesse da estrutura. As Figs. 5.4 a 5.7 apresentam as formas modais obtidas

neste trabalho em comparacdo com as os resultados do Femap®.

E.B9
*  Deformagdes nodais interpoladas -

0.15

0.1
envergadura 0.05
0 o corda

Figura 5.4 - Comparacao do 1° modo do programa Aerosolver (esquerda) e Femap® (direita).
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Figura 5.5 - Comparagdo do 2° modo do programa Aerosolver (esquerda) e Femap® (direita).

[ % Deformagdes nodais interpoladas | 5674

5257
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0.1
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0 o corda

Figura 5.6 - Comparacdo do 3° modo do programa Aerosolver (esquerda) e Femap® (direita).

[ * o des nodais i |

0.1

envergadura

Figura 5.7 - Comparac¢do do 4° modo do programa Aerosolver (esquerda) e Femap® (direita).

Nota-se também das figuras anteriores os pontos de deformagdo modal interpolados
segundo a matriz de transformacdo de splines, segundo a Eq. (4.7), de tal forma a obter as

constantes de aproximag¢ao modal (ver Eq. (4.6)). Portanto, essa verificacdo permite visualizar
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a qualidade do ajuste dos polindmios usados na interpolagao das formas modais da estrutura.

No presente caso foram utilizados polindmios de sexto grau para ambas as diregdes da placa.

Nota-se que o ajuste para esta configuracdo representativa (asas retangulares, sem
afilamento e enflechamento) € consistente, e produz uma boa aproximagao da forma modal da
geometria. Entretanto ¢ importante ressaltar que esta aproximacao discutida no Capitulo 4
apresenta limitagdes, e deve ser avaliada em partes, por exemplo, para geometrias mais

complexas.

5.3.1.2 Verificagdo das velocidades de flutter

No trabalho de Conyers et al (2010), foram obtidas experimentalmente as velocidades e
as frequéncias de flutter para o modelo representativo de asa em estudo. A determinacgao do
flutter também foi avaliada através de um c6digo DLM proprio, baseado nos codigos originais
desenvolvidos por Rodden (1998) e Blair (1994). Neste caso, o codigo DLM utilizado faz uso

de uma aproximagao quartica, conforme discutida no Capitulo 3.

O método utilizado para solugdo aeroelastica foi o método p-k, discutido no Capitulo 4.
Sao utilizados 100 painéis na simulacdo, para uma faixa de velocidades de 0 a 25m/s,
considerando-se para célculo das matrizes aerodindmicas o numero de Mach igual a 0,25. A
interpolacdo das matrizes aerodindmicas generalizadas, ¢ feita através da aproximacdo de
Roger, utilizando-se dois estados de atraso aerodindmico. Para este caso sdo avaliadas

frequéncias reduzidas de 0 a 5, igualmente espagadas de 0,1.

A Tabela 5.3 mostra os resultados obtidos pelo codigo AEROSOLVER, e os resultados
experimentais e tedricos do trabalho de Conyers et a/ (2010) verificados para as velocidades

(U,) efrequéncias(w,) deflutter, do modelo de asa representativa avaliado.

Tabela 5.3 - Comparacao das velocidades e frequéncias de flutter obtidas para o modelo de
asa representativa da NASA.

Tedrico Experimental

Flutter 0 nvers, 2010)  (Conyers, 2010)  “FROSOLVER
Uy 20,8 m/s 20,05 m/s 19.3 m/s
W, 10,3 Hz 11,5 Hz 12,47 Hz




Capitulo 5. Implementa¢do Aeroelastica Computacional 68

A concordancia obtida nos resultados para as velocidades criticas de flutter € boa,
apresentando um erro de 3,47% entre o resultado obtido pelo presente codigo e o experimental.
Maiores discrepancias sdo encontradas nas frequéncias criticas de flutter, o que pode ser
observado também no resultado tedrico obtido por Conyers (2010). Possiveis fontes de
discrepancias podem se encontrar na modelagem do método p-k, principalmente nos processos
de interpolacdo das matrizes aecrodindmicas. Este trabalho adotou um esquema de interpolagdo
diferente do usual utilizado, adotando a aproximacdo de Roger. Embora este esquema seja
bastante utilizado para andlises envolvendo controle ativo, sua abordagem aplicada apenas a
analise aeroelastica, e interpolacdo das matrizes generalizadas, difere dos métodos comuns,

inclusive dos utilizados pelo Nastran.

A representacao grafica por meio dos diagramas v-g ¢ apresentada na Fig. 5.8, para os
resultados obtidos no presente trabalho. Como simplificagdo, sdo apresentados apenas o

primeiro e segundo modos, referente a flexdo e tor¢ao respectivamente.
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Figura 5.8 - Diagramas v-g obtidos para o modelo de asa representativada NASA.

A Figura 5.8 ilustra graficamente o ponto critico para velocidade de flutter onde o
amortecimento € nulo, e se torna positivo, segundo a convengao adotada pelo método p-k.
Também se nota graficamente a evolucdo das frequéncias referentes aos modos de flexao e

tor¢do da placa representativa em estudo.
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5.3.2 Modelo NASTRAN

Para comparar os resultados obtidos no desenvolvimento do presente trabalho, frente a
codigos comerciais de simulagao aeroelastica, como o Femap®, foi validada uma geometria de
asa utilizando o conceito plate wing model, similar ao da subsec¢ao anterior. Para tal, um modelo

de placa ¢ representado como uma superficie sustentadora, por exemplo uma asa.

A anélise pelo Femap®, emprega como solver o Nastran. O Nastran foi desenvolvido
em 1960 pela NASA como um codigo solver de elementos finitos, e posteriormente foi
incorporada a metodologia de painéis para solucdo aeroelastica empregando o DLM. O Nastran
¢ sem duavida o solver mais utilizado na industria aeronautica para solu¢do de problemas

aeroelasticos, abrangendo uma gama de aplicagdes de interesse no projeto aeronautico.

A geometria investigada pelo solver é similar a apresentada na subsecdo anterior. E
avaliada uma asa cantilever (engastada-livre) sem enflechamento, e sem afilamento. Vale
ressaltar que embora a implementagao do codigo DLM, no programa deste trabalho, permita
explorar as condi¢des de carregamento para variadas geometrias alares (enflechadas, afiladas,
ndo-simétricas), a analise aeroeléstica para estas configuragdes ¢ limitada devido ao cddigo de
elementos finitos. Foi adotado um cédigo de elementos finitos basico para placas retangulares.
Futuras modificacdes no codigo de analise estrutural, permitirdo uma analise mais abrangente

de geometrias.

A Figura 5.9 ilustra o desenho esquematico da geometria de asa utilizada nas simulagdes

no Femap® e no programa desenvolvido.

o
ponta

bordo de ataque

Corda 0,3 m

bordo de fuga Y

[

/ L2 2. 2. 2. 2L /

Envergadura 0,5 m
raiz

Figura 5.9 - Representacdo esquematica da geometria de asa utilizada na validac¢do do
Nastran.
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O material da placa ¢ o aluminio aeronautico 6061-T6, com 1,5 mm de espessura, €
propriedades estabelecidas segundo a ASM (Aerospace Specifications Materials), dados pela

Tabela 5.4.

Tabela 5.4 - Propriedades mecanicas do aluminio 6061-T6.

Parametros Valores
Modulo de Young, E 68,9 (GPa)
Modulo cisalhante, G 25,8 (GPa)

Densidade, p 2700 (kg/m?)
Coeficiente de Poisson, Vv 0,34

Em ambos os programas sao utilizadas as configuracdes aecrodinamicas da Tabela 5.5.

Tabela 5.5 - Parametros aerodindmicos para simulacao.

Parametros Valores
Numero de painéis (corda) 12
Numero de painéis (envergadura) 12
Mach 0,25
Densidade padrio 1,225 (kg/m?)
Velocidades 0-50 (m/s)
Método de flutter “p-k”

Similarmente ao caso apresentado anteriormente, ¢ feita uma verificacdo das
frequéncias naturais da placa, avaliadas através da solu¢cdo modal, para o modelo no Femap® e
no programa desenvolvido, para fins de comparagao do modelo estrutural. Os resultados sao

apresentados na Tabela 5.6.

Tabela 5.6 - Comparacao das frequéncias naturais para o modelo de placa em aluminio.

Modo FEMAP® AEROSOLVER

1 5,10 Hz 5,12 Hz
2 18,27 18,51
3 31,43 31,79
4 60,56 61,83
5 85,85 87,77

Novamente os resultados obtidos para a andlise modal da estrutura estdo em grande
concordancia com os correspondentes obtidos pelo Femap®. Maiores diferencas sdo obtidas

para frequéncias mais elevadas, o que pode ser justificado pela constru¢do do modelo de EFs
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utilizando o cddigo comercial, uma vez que este € mais abrangente e generalista do que o

modelo implementando neste trabalho, com trés gdl’s por no.

Na Figura 5.10 ¢ apresentado o grafico do diagrama v-g, da evolucdo do amortecimento
em funcdo da velocidade, para os dois primeiros modos avaliados, de flexdo e torgdo
respectivamente, confrontados com a solucao obtida pelo solver SOL 145 do Femap®. Na Fig.

5.11 ¢ apresentada a evolugdo da frequénciaem fun¢ao da velocidade, para o caso avaliado:

0.5 T T T T T T T T

Amortecimento
S
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1.5 —6— Modo 2 (Aerosolver)
—A— Modo 1 (Nastran)
—©— Modo 2 (Nastran)
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Figura 5.10 - Comparac¢ao do digrama v-g, para evolu¢ao do amortecimento.

20 T T T T T T T T T
000006800a —A— Modo 1 (Aerosolver)
18 |OO00006608aaa S 080 —O— Modo 2 (Aerosolver) ||
““““““““ —A— Modo 1 (Nastran)
16 —O— Modo 2 (Nastran)
14 -
N
L
o 12
‘©
c
E
310 .
1
-
sl 4

Velocidade [m/s]

Figura 5.11 - Comparag¢do do diagrama v-g, para a evolucao das frequéncias naturais.
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As velocidades e frequéncias de flutter obtidas nas duas simulagdes sao apresentadas na

Tabela 5.7.

Tabela 5.7 - Comparacao das velocidades e frequéncias de flutter para o
modelo de asa representativa em aluminio.

Flutter FEMAP® AEROSOLVER

U, 44 m/s 43 m/s

oy 12,68 Hz 14,21 Hz

Os resultados apresentados estdo em boa concordancia com os obtidos pelo Femap®.
Nota-se que uma pequena diferenca € apresentada na evolugao das frequéncias naturais, o que
acarreta uma diferenca na frequéncia critica de flutter. Também ¢ notado que a evolugdo do
amortecimentona Fig. 5.10 ¢ ligeiramente divergente ap6s a condicao critica, no entanto, para
velocidades subcriticas a concordancia obtida ¢ muito boa. As velocidades de flutter
apresentadas na Tabela 5.7, obtidas na condi¢do de amortecimento nulo, estdo concordantes,
conforme esperado na boa representagao da evolugao do amortecimento para o segundo modo

(tor¢do), que ¢ o modo instavel.

De modo geral, as simulagdes conduzidas no programa desenvolvido, estdo conforme o
esperado para a condigdo critica de flutter. As diferengas obtidas sdo justificaveis pelo esquema
de implementacdo usado na solugdo aeroeldstica. Conforme discutido na secdo anterior, a
aproximagcao de Roger foi usada para a interpolagdo das matrizes aerodindmicas generalizadas,
diferentemente dos esquemas lineares e por splines usados no solver Nastran. Embora outras
diferencas possam estar presentes na implementa¢do do método p-k entre os dois programas, a

convergéncia para o resultado das velocidades criticas ¢ evidente.



CAPITULO VI

CONTROLE AEROELASTICO

O controle de instabilidades aeroelasticas ¢ uma questao de grande interesse na industria
aerondutica, principalmente no projeto de estruturas mais eficientes, seguras e confortaveis, e
com menor densidade estrutural aliada a sua resisténcia. O uso de técnicas de controle passivo,
aliado ao emprego de novos materiais, t€ém propiciado o crescente aumento no desempenho
aeroelastico de estruturas aeronduticas. Pode-se entender o controle passivo, como uma série
de técnicas de construgdo estrutural e aplicacdo de materiais, benéficos ao comportamento

dindmico de um sistema, sem que haja o suprimento de fontes externas de energia.

Diversas técnicas de controle passivo vém sido exploradas e utilizadas no controle de
instabilidades aeroelasticas, em especial na prevencao do flutter. Uma revisao destas técnicas ¢
abordada no Capitulo 2. Dentre as técnicas conhecidas de controle passivo de vibragdes, esta o

emprego de materiais viscoelasticos.

Os materiais viscoelasticos historicamente vém sendo empregados em uma infinidade
de aplicacgdes, nas mais diversas areas da engenharia. Dentre os seus principais usos, pode-se
citar a industria automotiva, e acrondutica. A principal finalidade do uso desses materiais, ainda
se concentra na mitigagao de vibragdes e ruido. Uma das grandes dificuldades no emprego de
viscoelasticos reside na sua modelagem matematica, e compreensdo dos efeitos associados a
inclusdo do amortecimento adicional em sistemas dindmicos, uma vez que suas propriedades

dependem fortemente de fatores ambientais e operacionais.

Embora o uso de materiais viscoelésticos na reducdo de ruido e vibragdes, seja um

conceito ja bem explorado, suas aplicacdes no controle de instabilidades aeroelasticas, como o
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flutter,ndo sao numerosas na literatura, e os trabalhos desenvolvidos nessa abordagem muitas
vezes relatam instabilidades supersonicas, como o flutter de painéis, ou teorias aerodinamicas

menos refinadas.

Neste sentido, como contribui¢do, este trabalho procurou estudar a viabilidade do
emprego dos materiais viscoelasticos na supressao do flutter de painéis em regime subsonico,
utilizando a modelagem aerodindmica ndo-estacionaria implementada via DLM. Uma notével
contribuicdo ao estudo dos materiais viscoelasticos, e modelagem computacional por meio do
MEF foi desenvolvida ao longo dos anos no LMEst (CUNHA FILHO, 2015), (LIMA et al,
2009), (CUNHA FILHO, 2019), (LIMA; FARIA; RADE, 2010), (LIMA et al,2010).

Este capitulo apresenta uma breve revisao sobre o modelo de placa sanduiche utilizado

neste trabalho, desenvolvido por Filho (2019).

6.1 MODELO DE PLACA SANDUICHE VISCOELASTICA

A representacdo da dinamica estrutural da placa sanduiche viscoelastica € apresentada
em detalhes em Filho (2019). A teoria utilizada ¢ designada de Layerwise — First Order Shear
Deformation Theory (FARIA, 2010). Nesta teoria, os deslocamentos das camadas eldsticas
(base e restringente) sdo definidos segundo as suposi¢des feitas pela teoria de placas finas de

Kirchhoff-Love (TIMOSHENKO; WOINOWSKY-KRIEGER, 1959).

Na formulagao, ¢ admitido que o deslocamento transversal e as rotagdes associadas, sao
iguais para todas as camadas. A partir do campo de deslocamentos, uma relacdo cinematica
entre as camadas externas ¢ feita supondo a condi¢ao de ndo-deslizamento. A Fig. 6.1 ilustraas
relagdes cinematicas presentes na modelagem de placas sanduiches viscoelasticas. O campo de

deslocamentos descritos pela Layerwise Theory, ¢ dado como:

uék)(x’y’[)—(z_z(k))w

0 (x,y,z,t) Ox
k) k) * () OW(x, y,1)
{U } =<V (x,y,z,t) =1V (x,y,t)—(z—z )— (6.1)
w® (x, v, z,t) P

w(x,,t)

onde k=1,2,3 faz referéncia as camadas de base, viscoeldstica e restringente, respectivamente.
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Para simplificar a escrita, os desenvolvimentos seguintes sdo realizados apenas para o

plano yz, sendo o desenvolvimento para o plano xz analogo ao apresentado.

Figura 6.1 - Cinematica da deformacdo do elemento de placa sanduiche
(adaptado de Filho, 2019).

Segundo a Fig. 6.1, tém-se que a condi¢do de ndo deslizamento entre as camadas pode
ser notada segundo as cotas vy, € V¢ , que sdo simplesmente os deslocamentos das camadas 1 e
3 avaliados para, zV =—(h +h,)/2 € z® =(h,+h,)/2, respectivamente. Percebe-se ainda
que, pelo fato de a referéncia do sistema estar posicionada exatamente sobre a linha neutra da
camada viscoelastica, tem-se que 2% =0 , logo o deslocamento da camada viscoelastica pode

ser descrito pela equagao:

o) (x, y,t)

y? (x, ¥, Z,t) = véz) (x, y,t) +20 (x,y,t) = véz) (x,y,t) +z 5
Z

(6.2)
O termo v? , descreve o deslocamento da camada viscoelastica sobre a linha neutra e

Pode ser definido como sendo uma relacao cinematica entre as camadas (1) e (3). Portanto

avalia-se, v\ (x, y,—h/2,t) e v (x,y,h/2,t):

v (x,y,—h—zz,tj = vy =% (x,3,1) —%—m(;y’t)

hy ow(x, y,t)

(6.3)
h

Ol x,y, 2t |=v,.= V) + =

\% (Xy 2 j VC VS()Cy ) 2 ay

E possivel agora obter o campo de deslocamento sobre a linha neutra da camada

viscoelasticapela Eq. (6.4):
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v, (%, 3,8) + vy (x, ,7) . hy —h ow(x, 1) _
2 4 oy

V2 (x,,1) =
(6.4)
hy—h Gw(x, y,t)
2 oy

% v (x, y,t)+v3 (x,y,t)+

O outro termo do campo de deslocamento da camada viscoelastica, € responsavel pelo
cisalhamento ao longo da espessura, e pode ser definido pelas observagoes feitas na Fig.(6.1),

admitindo pequenos deslocamentos:

GV(()Z) (y,t) (VC —vB) (6.5)

~
~

/4 h,

Utilizando as relagdes de vy, € v, t€ém-se a expressao:

vy (x,p.t) 1

o —Z(V3 (x,y,t)—vl(x,y,t)+

hy+hy Gw(x,y,t)] (6.6)
2 Oy

Introduzindo as Egs. (6.4) e (6.6) na Eq. (6.2), define-se o campo de deslocamento da
camada viscoelastica na direcdo y, em fun¢do dos graus de liberdade das camadas de base ¢
restringente. De maneira andloga, tém-se o deslocamento da dire¢do x. Portanto, o

deslocamento total da camada viscoelastica é dado como:

@ 1 d, ow(x,y.1)
v (x:yazat)_z vl(x,y,t)+v3(X,y,l‘)+ 2 ay +
...;—j{% (x,y,l‘)—v1 (x,y,t)+%%;y’t)} (a)
1 d, ow(x, y,t
u(z)(x,y,z,t)zi{u1 (x,y,t)+u3(x,y,t)+j%}+... (6.7)

---+Z_2Ll3 (x’y’t)_u‘ (x’y’t)—k%%;’y,t)} @

2

w (x,3,2,t) = w(x, 1) ()

onde d, =h,—h e d,=h +h,. Para os deslocamentos das camadas externas elésticas, tém-se

que estes sao expressos pelas equagdes:
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ow(x, y,t
(1)( t) u(()l) (xay,l)—(z—z(l))—w(;xy )
u’(x,y,z,
UV =3v (x,y,2,0) =10 (X,y,t)—(z—Z(l))—aw(g’y’t) (6.8)
w (x,y,z,t) W(x , Z) Y
ow(x, y,t
S uf (x, y,t)-(z_z<3>)—<gxy )
u X,V,Z,t
U® =v® (x,p,2,0) p =) (x,y,t)—(z _2(3))8w(;,y,t) (6.9)
w3 (x,y,z,t) W(x , t) Y

A partir dos deslocamentos das camadas externas, o potencial de energia cinética para

cada uma destas, pode ser calculado para determinagao das matrizes de massa elementar:

1 dUY
T(l) = EJ.V pl[ ] 14 (a)

dt
I du® Y
7@ _ EIV Pz( — j dv (b) (6.10)
1 du® Y
T :§Iyp3[7j dVv (c)

onde p, ,, sdo as densidades especificas dos materiais das camadas.

A fim de obter-se as expressdes das energias de deformacao para cada camada, o que
possibilita a formulagdo da matriz de rigidez elementar da placa sanduiche, sdo calculadas as

deformacdes associadas a cada camada, segundo a seguinte equagao:

6uj. 82W
) Ox ox*
N _) . (o M _ o, o*w 6.11
{a }— € —{sm }+z{sf }— . +z P (6.11)
28(x§) 4 ”
%4_% -2 azw
oy Ox Ox0y

onde j=1,3 referéncia apenas as camadas elasticas. O equacionamento para deformagdo da
camada viscoelastica se difere devido aos efeitos presentes no material. A lei constitutiva para

as camadas elasticas, provenientes da relacao tensdo e deformagdo ¢ dada por:
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I v, 0
{c}=E,[E{e"}=E, 1_1V2) v, Lo (6.12)
J l-v,
0 0 —

onde E; ¢ o mddulo de elasticidade de cada camada, e v; ¢ o coeficiente de Poisson. Por fim, o

potencial da energia de deformacgao das camadas elésticas pode ser determinado, como sendo:

v = %J‘V{gm}T {c(f)}dV (6.13)

Substituindo as Egs. (6.11) e (6.12) na Eq. (6.13), obtém-se as parcelas da energia de
deformacao, relacionada aos efeitos de membrana, isto ¢, devido a deformacao planar, e a

parcela relativa aos efeitos de flexao.
H“”zl‘[ﬁ;{#l‘[i})— ]I { (/)} [E]{ (’)}dA+

LY T s

O processo de obtengdo das matrizes de rigidez elementares ¢ classicamente obtido

(6.14)

através da derivagdo da Eq. (6.14) em relacdo as coordenadas generalizadas utilizadas, ou no

caso da formulacao por EFs, aos graus de liberdade associados a cada n6 do elemento.

Para o desenvolvimento da camada viscoelastica, € utilizado o modelo de Moédulo
Complexo. No Modulo Complexo, a Lei de Hooke generalizada ¢ utilizada para o calculo dos

potenciais de energia, e ¢ definida segundo:

2w, o_
l-v, 1-v,
(09} =G(0.n)[G)e¥} =Glor)| 7 2 0 0 0|fe¥] (619
0 0 100
0 0 0 0 1]
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Neste caso, o termo fatorado da matriz ¢ G(w,T), pois suas propriedades sdo
determinadas por ajustes numéricos nos valores experimentais medidos para o modulo

cisalhante do material. Resta definir o campo de deformagdo da camada viscoelastica:

10 dow z 0 zd, 0w
L0 ) s DO 2 0, ) 2 0
2 0ox 4 ox hy,ox 2h, Ox
1 dow z 0 zd, O°w
A R R AT
(2) Y. oy , OY
xx 2
g lg(ul+u3)+li(vl+v3)+—l ow
{ (2)} 2%) 2 0y 2 Ox 2 Oxoy 6.16)
g7 r=12¢e v = .
e z [ O 0 o’w
28xz +h_ 8—(u3—u1)+a—(v3—vl)+d2—6
2£@ b \ OV X xoy
” 1 ( d, 8wj
—| Uy —u, +—=—
h, 2 ox
1 dy Ow
— v, +=—
h, 2 oy

onde A, ¢ a espessura da camada viscoelasticae d; =h +2h, +h, ¢ pardmetro advindo da

fatoracao do termo 1/h;. De tal modo, os efeitos referentes a membrana, flexao, e cisalhamento

da camada viscoelastica sdo:

(o) = o)l e 17
2 2
onde,
d, 0
——x(u1+u3)+—la—: 8
__(V1+V3)+ﬁ8_w
24 4 oy 0
le} = MG d, ow
——(u; +u )+—£(v +v )+_16w Uy =t + =~
U e T T oy 2 O
d, ow
0 ViVt
0 2 Oy
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i(u —u )+82W
o Y
0 o*w
oo AT
147} = o o*w
— d
ay(u3 ) +—(v;—v )+ > 2y
0
0

Por fim, o potencial de energia viscoelastica € calculado como:

1 =2 e fo v =Jotonf o} (@) v @19

A Eq. (6.18) resulta em trés componentes de energia de deformagao, que resultaram nas

matrizes adicionais de rigidez, introduzidas devido a camada viscoelastica, sendo:
2) _ 772 (2) (2)
I _Hm +Hf +Hc (6.19)

Cada um dos potenciais ¢ traduzido nas matrizes elementares de rigidez para os efeitos

de membrana, flexao e cisalhante, da camada viscoelastica, como segue:

12 =161 o) [6){e)da= Lo 52 ](a)
7 =3 6(o1)3 ] o) [6]
G(o.1)5 [ (o} [6]

PV [G)fefaa=la ) [Ka)

el
géz)}T G {gf,z)}dA: %{%}T [ng)]{qt}

I® = 1
‘ 2

6.1.1 Amortecimento viscoelastico

Definidas as propriedades de massa e rigidez para as equacdes do movimento da placa
sanduiche viscoelastica, ¢ necessario caracterizar o efeito dissipativo do amortecimento
viscoelastico. O modelo empregado neste trabalho ¢ o Moddulo Complexo, similar ao
desenvolvido por Lima (2003) para o dominio da frequéncia. De modo simplificado o médulo

complexo reflete os efeitos caracteristicos apresentados na transi¢do do estado vitreo, para
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baixas temperaturas, at€¢ o estado de borracha do material, para temperaturas mais elevadas,

onde ¢ levado em conta o Principio da Superposi¢do Frequéncia-Temperatura.

Uma discussdo aprofundada sobre o assunto pode ser vista em Lima (2003) e Lima et
al (2010). A expressao seguinte representa o modulo complexo como fungdo da frequéncia e
da temperatura para grande parte dos materiais viscoelasticos lineares, inclusive para o utilizado

no estudo a seguir.

G(@,T,)=0.4307 + 1200 . (6.20)

) —0.18 —0.6847
1+324] 12 | 4] 1%
1543000 1543000

onde @, =« (Tv ) o ¢ a frequénciareduzida a e da temperatura de operagdo 7, com o fator,

a(T,)=10~| -3758.4| L —0.00345 |~ 225.06l0g (0.00345T, ) +0.23273(7, —290) |.
\4 T v v

v

6.2 MODELO AEROVISCOELASTICO

A grande dificuldade na elaboracdo de sistemas aeroviscoeldsticos esta na sensibilidade
do material viscoelastico a parametros como a frequéncia e temperatura de operacao. Esta
dependénciaresulta que as matrizes de rigidez, introduzidas na sec¢ao anterior, sao dependentes

destes parametros e sdo alteradas a cada ciclo, o que pode encarecer a solu¢ao do problema.

Os estudos desenvolvidos no LMEst por Filho (2019), buscaram reduzir o tempo
computacional agregado a solucdo de problemas aeroviscoeldsticos, por meio de redugdo de
modelos e leis de recorréncia na formulacdo viscoeldstica. Esta abordagem se provou muito
util, principalmente na solugdo no dominio do tempo. Uma vez que este trabalho foi focado no
desenvolvimento de uma modelagem aerodindmica mais complexa, os resultados sao
apresentados apenas no dominio da frequéncia, porém ressalta-se que no estudo de sistemas
aeroviscoelasticos, o entendimento do efeito do amortecimento causado pela estrutura hibrida,

deve também ser abordado no dominio temporal.

O estudo de caso proposto para avaliagdo do modelo aeroviscoelastico consiste em uma
placa representativa (plate like wing) sanduiche de trés camadas, e de dimensdes semelhantes
ao caso avaliado na Secdo 5.3.2 a fim de comparar o ganho na velocidade de flutter para a

estrutura tratada. As camadas base e restringente sdo de aluminio da série 6000, e a camada
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viscoelastica do material 3M ISD112. As propriedades geométricas e fisicas de cada camada

sdo descritas nas Tabelas 6.1 € 6.2.

Tabela 6.1 - Propriedades geométricas da placa sanduiche representativa.

Camada Corda (mm) Envergadura (mm) Espessura (mm)
Base 300 500 1,5
Viscoelastica 300 500 0,25
Restringente 300 500 0,5

Tabela 6.2 - Propriedades mecanicas da placa sanduiche representativa.

Camada Moédulo Elasticidade Coeficiente de Densidade
(GPa) Poisson (kg/m?)
Base 68,9 0,34 2700
Viscoelastica - 0,49 1600
Restringente 68.9 0,34 2700

As propriedades mecanicas e fisicas da camada base foram mantidas as mesmas da
estrutura investigadano Capitulo 5. Nas analises foi considerada a temperatura de operacdo de
20°C. Foi utilizada na discretizacdo, uma malha de 12x12 elementos tanto para a estrutura como
para os painéis aerodinamicos, de modo que os pontos de controle aerodinamicos coincidam na

posi¢do (1/4 —3/4) da corda e envergadura de cada elemento.

Figura 6.2 - Ilustracdo esquematica da estrutura tratada com material viscoelastico.

6.2.1 Avaliacao dos modos complexos

Uma vez que a obtengdo das cargas aerodinamicas complexas pelo DLM leva em conta
a deformagdo modal da estrutura, € importante ressaltar que os autovetores obtidos no caso de
estruturas hibridas com material viscoelastico, sdo complexos. Isto significa que a interpretacdo
fisica dos modos de uma estrutura viscoelastica, ndo € trivial como o caso de modos reais. Pode -

se dizer que os modos complexos sdo fungdes periddicas no espaco. Logo, torna-se conveniente
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avaliar a influéncia dos mesmos, resultantes do problema de autovalor e autovetor, para a

estrutura sanduiche viscoelastica.

Para realizar a andlise modal corretamente sobre a estrutura viscoelastica, uma vez que
as matrizes de rigidez sdo dependentes da frequéncia de operacao da mesma, foi previamente
obtida sua resposta harmonica a fim de determinar os picos de ressonancia correspondentes as
frequéncias naturais do sistema. Determinadas as frequéncias pela FRF do sistema, a analise
modal foi realizada para cada uma das frequéncias obtidas, assim o mdédulo complexo (Eq.
6.20) ¢ sintonizado para a frequéncia de operagdo, até que um critério de convergéncia para as
frequéncias naturais seja estabelecido. A Fig. 6.3 ilustra o grafico da FRF obtido para a andlise
da estrutura viscoelastica, considerando um impacto unitario na borda da extremidade livre da
placa (posi¢do x=0,5m, y=0,3m). Foi avaliada uma banda de frequéncias de 0-500 Hz,
compreendendo as quatro primeiras frequéncias naturais do sistema. A Tabela 6.3 apresenta os

valores das frequéncias referentes aos picos da FRF.

Tabela 6.3 - Frequéncias associadas ao pico da FRF para o sistema viscoelastico.

Modo Frequéncia
1 21,51 Hz
2 34,52
3 74,29
4 145,3

De tal maneira, as frequéncias naturais sao ajustadas por um processo iterativo
envolvendo o mdédulo complexo para determinar a analise modal da estrutura, obtendo um
problema de autovalor e autovetor para cada modo avaliado, em fun¢ao da mudanga no modulo
complexo para cada frequéncia. Realizada esta avaliacdo, cada modo da estrutura viscoelastica
¢ avaliado pela solu¢do de autovetores do problema, dependente das matrizes de massa e rigidez
da estrutura elastica, e do material viscoelastico. A Fig. 6.4 apresenta um fluxograma

esquematico da avaliacao efetuada.
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Figura 6.3 - Funcao de Resposta em Frequéncia (FRF) para o sistema viscoelastico.
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Figura 6.4 - Fluxograma representativo para a analise modal através da atualizagdo

do modulo complexo.

A Figura 6.5 ilustra a representacdo das partes reais e imaginarias dos dois primeiros

modos complexos avaliados pelo modelo aeroviscoelastico em estudo.
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Figura 6.5 - Representacao dos dois primeiros modos de vibrar complexos da estrutura
viscoelastica. Primeiro modo de flexdo (esquerda) e segundo modo de torcao (direita).

Nota-se que a parte imaginaria dos modos complexos representam a defasagem no
deslocamento modal da estrutura, diferindo ligeiramente em amplitude. A informagdo da
estrutura requerida para a geragdo do carregamento complexo pelo DLM, consiste no
deslocamento transversal associado a cada n6 da malha estrutural, avaliados em cada modo.

O deslocamento modal obtido para uma estrutura viscoelastica, agora, passa a ser complexo.

A obtengdo de um deslocamento modal complexo, afeta diretamente a geracao das
matrizes aerodinamicas generalizadas, conforme visto no Capitulo 4. Retomando a Eq. (4.9),
para a obtencdo da matriz aerodindmica reduzida no espago modal, verifica-se que os termos
{wy} € {Moqu) S80 diretamente dependentes da interpolagdo da malha aerodinamica sobre a

malha estrutural,

[0, ]={@ 1T [S 1w AICTT, a2,

O vetor do normalwash (w,) ¢ obtido segundo a Eq. (4.3), a partir da avaliacdo das
condicdes de contorno sobre a superficie sustentadora oscilatoria, e ¢ de fato complexo. A
principal diferenca estd na obtencdo do deslocamento modal (%,044:) interpolado para os pontos
de controle da malha aerodinamica. Dado que a informagao do deslocamento nos n6s da malha
estrutural passa a ser complexa, este vetor interpolado também passa a ser complexo. Esta
alteragdo ndo muda o fato de que o carregamento aerodindmico seja complexo, porém
anteriormente, a parte imaginaria era exclusivamente definida pelos termos complexos da

matriz AIC e do vetor normalwash.



Capitulo 6. Controle Aeroeldastico 86

De fato, a inclusdo de modos complexos na dindmica do sistema ird acarretar uma
mudanga no carregamento aerodindmico, ndo somente pela mudanga da amplitude modal
induzida na nova dindmica do sistema viscoeléstico, mas também pela parte imaginaria inerente

a solucao modal da estrutura viscoelastica.

6.2.2 Avaliacao da estabilidade aeroelastica

A resposta aeroeldstica do novo sistema ¢ obtida de modo analogo as andlises
aeroelasticas da estrutura puramente elastica, como apresentado no Capitulo 5. O método para
obten¢do das velocidades e frequéncias criticas de flutter, consiste novamente no método p-k.
Porém sdo realizadas modificagdes para que o comportamento viscoelastico dependente da

frequéncia de operacao da estrutura, também sejam incorporados no método de modo iterativo.

A Tabela 6.4 apresenta uma comparacao das quatro primeiras frequéncias naturais da

estrutura viscoelésticaem estudo, frente a estrutura apresentada no Capitulo 5.3.2.

Tabela 6.4 - Comparacao das frequéncias naturais obtidas da solu¢do modal para a placa
representativa (plate like wing) pura e com tratamento viscoelastico.

Modo Placa elastica (w,,) Placa com visco. (w,,)

1 5,12 Hz 20,13 Hz
2 18,51 32,26
3 31,79 69,18
4 61,83 120,58

Percebe-se que a nova dindmica causada pelo acréscimo de massa e rigidez devido a
aplicacao do tratamento viscoelastico, afeta drasticamente as frequéncias naturais do sistema.

De tal maneira € esperado que também ocorra uma mudanga na resposta aeroelastica do sistema.

Uma vez que no método p-k as frequéncias e o amortecimento obtidos para as
velocidades e os modos de interesse, sdo determinados de modo iterativo para a convergéncia
dos resultados, também deve-se levar em conta que as matrizes de rigidez relativas a camada
viscoelastica sdo afetadas pela frequéncia de operacdo. Isto acarreta o fato de que para cada
passo durante o processo iterativo, as matrizes de rigidez do sistema sdo variaveis, € auto
dependentes da frequéncia reduzida, o que encarece o calculo computacional. Porém esta
analise pode ser convenientemente incorporada ao método p-k, para obter a convergéncia dos

valores das matrizes de rigidez do modelo viscoelastico.
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,

E interessante comentar que os pardmetros advindos do modelo estrutural, agora
formado por uma placa viscoelastica sanduiche, sdo facilmente exportados para construgao das
matrizes aerodindmicas generalizadas, conforme comentado na se¢do anterior, de modo que os
modulos do programa construido, apresentado no inicio do Capitulo 5, ndo sofram alteragdes e
possam trabalhar conjuntamente. Entretanto, um novo esquema do método p-k foi

implementado para incorporar as mudangas devido ao uso da estrutura viscoelastica.

A Figura 6.6 ilustra o fluxograma do método p-k alterado, utilizado na realizagdo das

analises aeroeldsticas no dominio da frequéncia, para o modelo aeroviscoeléastico em estudo.
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Figura 6.6 - Fluxograma do método p-k modificado para inclusdo do comportamento
viscoelastico no sistema.
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A principal diferenga na modificacdo do método p-k implementado esta no fato de que
que as matrizes de rigidez sdo variaveis de acordo com a frequéncia avaliada, e calculadas
segundo o modulo complexo (Eq. 6.20). De tal modo um passo a mais ¢ adicionado ao método
para realizar o calculo do efeito dissipativo do material viscoelastico através do modulo

complexo.

A Fig. 6.7 apresenta os diagramas v-g para os dois primeiros modos (flex@o e tor¢ao)
obtidos para a configuragdo de asa representativa (plate like wing) tratada com um nucleo de
material viscolelastico e uma camada eléstica restringente, conforme as dimensdes e

propriedades apresentadas nas Tabelas. 6.1 € 6.2.

w
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Figura 6.7 - Diagramas v-g obtidos para o modelo aeroviscoelastico plate like wing.

A velocidade e a frequéncia de flutter obtidas sdo mostradas na Tabela 6.5, em

comparagao com os resultados obtidos para a estrutura sem tratamento.
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Tabela 6.5 - Comparacao entre as velocidades e frequéncias de flutter para a estruturacom e
sem tratamento viscoeldstico.

Placa elastica Placa com tratamento
U, 43 m/s 86 m/s

o, 14,21 Hz 25,51 Hz

O ganho na velocidade critica é grande para a mesma configuragdo geométrica da placa
representativa, onde considerando a estrutura elastica pura, passa de 43 m/s para 86 m/s. O
tratamento viscoelastico na estrutura altera consideravelmente a dindmica do sistema, afetando
consequentemente a resposta aeroeldstica. Entende-se que a adicdo de massa e rigidez a
estrutura devido ao tratamento viscoelastico ¢ em grande parte responsavel pela mudanga da
dindmica do sistema. No entanto uma parcela do ganho em desempenho aeroeldstico estd
associado ao efeito dissipativo do material viscoelastico, onde a frequéncia de operacao ira

impactar em um ganho no amortecimento total gerado no sistema.

6.2.3 Avaliacio da influéncia de parametros ambientais e operacionais

A resposta do sistema aeroviscoelastico ¢ intrinsicamente depende de condic¢des de
operacdo, como a frequéncia, e de parametros ambientais, como a temperatura. Ambos fatores
interferem na rigidez e na dissipagdao do material viscoelastico, influindo nas velocidades
criticas da estrutura. De tal maneira, se torna interessante avaliar como esses fatores afetam a
resposta da estrutura em estudo, principalmente devido a nova abordagem da inclusdo da

modelagem aerodinamica ndo-estacionaria pelo DLM.
6.2.3.1 Influéncia da espessura da camada viscoeldstica

A primeira avaliagdo realizada é sobre a influéncia da espessura da camada viscoelastica
da estrutura sanduiche. A camada elastica restringente induz deformagdes cisalhantes na
camada viscoeldstica durante as deformacdes de flexdo da placa, provocando o efeito
dissipativo no material. A Fig. 43 ilustra os resultados obtidos para o modelo de placa sanduiche
variando-se a espessura da camada viscoelastica. As velocidades criticas de flutter sdo obtidas
através da modelagem aeroviscoelastica, considerando o carregamento aerodindmico nao-

estacionario.
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Os demais parametros fisicos e geométricos sao mantidos constantes conforme
apresentados nas Tabelas 6.1 e 6.2. A espessura da camada viscoelastica foi avaliada entre

0,10mm até 2,0mm.

94 - g

©
N
T

©
o
T

©
o
T

@
(o))
T

Velocidade de flutter [m/s]

(o)
~
T
1

©
N
T
1

1 1 1 1 1 1 1 1 1
0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Espessura da camada viscoelastica [mm]

Figura 6.8 - Influéncia da espessura da camada viscoelastica nas velocidades criticas de
flutter para o modelo de placa representativa em estudo.

Nota-se que a velocidade critica de flutter cresce diretamente com o aumento da
espessura da camada viscoelastica. No entanto, os ganhos na velocidade critica de flutter sao
acentuados, isto ¢, ndo ha grandes diferencas relativas utilizando uma camada
consideravelmente fina, variando entre 0,Imm e 2mm. Um maior acréscimo na velocidade

critica € notado para espessuras superioresa lmm.

Com o aumento da espessura da camada viscoeldstica, um maior nivel de deformacao
cisalhante ¢ induzido, acarretando numa maior dissipagdo da vibracdo induzida. Cabe-se
ressaltar que o aumento no peso total da estrutura ¢ também um fator impactante e deve ser
levado em conta, uma vez que o acréscimo na espessura induz um aumento proporcional no

volume total de material aplicado.
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6.2.3.2 Influéncia da temperatura de operagao

A temperatura ¢ um dos parametros ambientais que influencia criticamente o
desempenho dos materiais viscoelasticos. Como a caracteristica dissipativa dos materiais, neste
trabalho abordado pelo modulo complexo, ¢ diretamente influenciada pela temperatura de
operagao, uma analise acerca dos efeitos da temperatura na resposta aeroelastica do sistema ¢
interessante. A Fig. 6.9 ilustra os resultados obtidos para o modelo aeroviscoeléstico em estudo,
variando-se a temperatura de operacao. Nesta analise os parametros fisicos e geométricos sao
mantidos iguais aos apresentados nas Tabelas 6.1 e 6.2, e a temperatura de operagdo ¢ variada

entre 0°C até 65C.

100 T T T T T T

Velocidade de flutter [m/s]

70 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70

Temperatura de operacgao [°C]

Figura 6.9 - Influéncia da temperatura de operagdo nas velocidades criticas de flutter para o
modelo de placa representativa em estudo.

O caso de variagdo da temperatura sofre as mudangas mais abruptas no comportamento
aeroelastico. Percebe-se pelo grafico que para baixas temperaturas de operacdo o
comportamento do material viscoeldstico sofre com a transi¢ao vitrea, causando um
enrijecimento na estrutura, o que altera significativamente a rigidez total da placa sanduiche,
acarretando o aumento da velocidade de flutter. O oposto ¢ observado quando o material opera
a altas temperaturas, onde o fator de perda (capacidade de amortecimento) do material

viscoelastico ¢ afetado, reduzindo a eficiéncia na dissipagdo e provocando um retardo do flutter.
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Portanto, percebe-se que o uso de tratamentos viscoelasticos afeta significativamente o
comportamento e desempenho aeroelastico do sistema. Para o caso em estudo, sob as condigdes
avaliadas, foi possivel obter um aumento na velocidade critica de flutter de aproximadamente
o dobro, considerando a estrutura puramente elastica sem tratamento. Além disso, as analises
demonstram que a variagdo na camada viscoelastica € consideravel, porém nao se mostrou tao
sensitiva quanto a variacdo na temperatura de operagdo. Para o caso da variacdo na camada
viscoelastica o aumento € proporcional ao acréscimo na espessura do material. Ja no caso da
temperatura, para baixas temperaturas ocorre um aumento na velocidade critica, devido ao
aumento na rigidez do material, do contrario para temperaturas altas, o ganho na velocidade é

reduzido.



CAPITULO VII

CONCLUSOES E PERSPECTIVAS DE TRABALHOS FUTUROS

Este trabalho representa uma contribuicdo ao estudo da viabilidade de aplicagao de
materiais viscoeldstico para o controle aeroelastico de sistemas estruturais do tipo painéis
sanduiches finos sujeitos a fluxos subsdnicos. Para tanto, foi desenvolvido e implementado o
método doublet lattice para a modelagem da aerodindmica ndo-estacionaria, pertinente a

realizacdo das andlises aeroelasticas importantes no escopo deste trabalho. .

Uma revisao bibliografica acerca do estudo da aeroelasticidade dindmica, em especial o
fendmeno de flutter,bem como o atual estado de desenvolvimento das pesquisas relacionadas
a area foi apresentado num primeiro momento. Foi visto que métodos como o doublet lattice
ainda sdo extremamente eficazes comparados as metodologias mais refinadas de CFD, sendo
uma das principais ferramentas de uso na industria aerondutica para analises aeroelasticas.
Embora o estudo do flutter seja bem documentado e estudado, suas dificuldades atuais residem
na predi¢ao do fendmeno em regimes transonicos € ainda no seu controle e prevencao, seja por

meios ativos ou passivos.

Uma das dificuldades apresentadas na abordagem aerodindmica ndo-estacionaria esta
na sua caracterizagdo e correta modelagem matematica. Neste sentido, o desenvolvimento e
implementacao do método doublet lattice, objetivou suprir as deficiéncias em uma modelagem
mais refinada para geometrias complexas, procurando unir conhecimentos as atuais linhas de
pesquisa vigentes no LMEst/UFU. O objetivo primario foi estabelecer uma ferramenta capaz
de fornecer estimativas a baixo custo computacional para obten¢do de cargas aerodinamicas

complexas para solugdo de problemas aeroelasticos incorporando os materiais viscoelasticos.
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O estudo foi composto basicamente de cinco etapas. Na primeira etapa, uma pesquisa
bibliografica para contextualizag¢do da aplicacao de técnicas na aeroelasticidade computacional,
e o corrente estado da arte para o controle aeroeldstico de estruturas aeronduticas, como o uso
de novos materiais, técnicas avangadas de eletronica para controle ativo, e ainda hibridismo
entre técnicas passivas e ativas. A segunda etapa, o método doublet lattice para a modelagem
aerodindmica ndo-estacionaria foi discutido e implementado com as melhorias propostas na
literatura ao longo do seu desenvolvimento. Todo o procedimento para a implementagdo do
método, bem como a implementacao conjunta do vortex lattice para escoamentos estacionarios,
foi verificada utilizando-se os resultados disponiveis na literatura e codigos comerciais. Os
resultados obtidos para ambos os métodos estdo em grande concordancia com os apresentados
para casos semelhantes na literatura e os obtidos em programas dedicados, demonstrando a

correta implementacdo e validade dos codigos implementados.

Na etapa posterior foi implementada uma metodologia para solucao aeroelastica, através
do acoplamento entre os modelos aerodinamico e estrutural, modelada segundo o MEF para
placas finas. Esta etapa compreende a implementacdo de métodos usuais de acoplamento de
frequéncias, especificamente o método p-k. A penultima etapa correspondeu a implementagao
computacional de um programa geral, denominado neste trabalho por Aerosolver, para analise
aeroeldstica completa de estruturas representativas de superficies sustentadoras, por meio de
placas (plate like wing model). Os resultados obtidos na constru¢do do programa mostraram
estar em grande concordanciacom codigos renomados da area e que aplicam o mesmo método
de solucao por meio do doublet lattice, como o Nastran. O trabalho propos uma contribuicao a
formulagdo das matrizes aerodindmicas generalizadas, através da aplicacdo de um esquema de
aproximacao usualmente trabalhado no dominio do tempo para controle ativo (aproximacgao de
Roger), na interpolagdo e aproximagado das matrizes aerodinamicas geradas. Esta aplicagdo se
mostrou bastante util em contraste das usualmente utilizadas para interpolacao das matrizes por
meio de esquemas polinomiais, convergindo igualmente para as mesmas condigdes criticas de

instabilidade.

Na ultima etapa, foi aplicado o uso de materiais viscoeldsticos para melhoria nas
condigdes criticas de flutter. O desenvolvimento matematico e computacional da modelagem
da estrutura viscoelastica, bem como sua aplicacdono controle passivo aeroeldstico € uma das
linhas de pesquisa correntes no LMEst/UFU. O uso desses materiais foi de tal forma abordado

em uma série de trabalhos desenvolvidos visando ganho de eficiéncia aeroeléastica do sistema.
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Entretanto, a modelagem aerodindmica usualmente aplicada ¢ mais simplista e direcionada a
estruturas menos complexas. O presente trabalho procurou vincular o uso da modelagem
aerodindmica desenvolvida pelo método doublet lattice com o uso de estruturas sanduiches
viscoelasticas. Neste caso, a obtencao de modos complexos imagindarios afeta diretamente a
obten¢ao do carregamento aecrodindmico nao-estacionario. Neste sentido, o trabalho procurou
oferecer uma contribui¢do ao estudo de sistemas aeroviscolasticos por meio do método doublet

lattice, fato possivel devido ao total entendimento e desenvolvimento desta metodologia.

Foi visto no estudo de caso que a utilizagdo de materiais viscoeldsticos pode melhorar
significativamente a eficiéncia aeroelastica do sistema. De tal modo, foi possivel demonstrar
que a aplicagdo do material viscoeldstico modificou fortemente a dindmica do sistema,
influindo beneficamente na ocorréncia de flutter. Foram também investigados aspectos a
respeito da sensibilidade dos materiais quanto a temperatura de operagdo e espessuras de
camadas. Novamente, mesmo com a variagdo destes pardmetros, verificou-se que a aplicagdo
destes materiais € benéficana supressao do flutter. Entretanto, deve-se atentar também para as
questdes do peso adicionado a estrutura, devido ao aumento no volume de material usado, de
modo que o compromisso geral seja benéfico. Cabe ressaltar também que toda a abordagem
realizada foi efetuada no dominio da frequéncia, e que estudos posteriores para caracterizar
precisamente a influéncia do amortecimento acrescentando pelo material viscoelastico devem
ser realizados no dominio do tempo. Entende-se que em grande parte a mudanga na dinamica
do sistema ¢ devido ao acréscimo de rigidez e massa a estrutura, no entanto quantificar a
contribui¢cdo do amortecimento viscoelastico ¢ um ponto de extremo interesse na abordagem

aeroviscoelastica.

O presente trabalho aponta abaixo uma série de melhorias para o refino do programa e

do codigo do método doublet lattice implementado:

e Estender a modelagem aerodindmica ndo-estaciondria para inclusao de efeitos ndo-
planares, para o caso de estruturas contidas fora do plano, como estabilizadores
verticais, permitindo a diversificacdo nas geometrias avaliadas. Esta modificagao ¢

de facil implementagao ¢ prontamente apoiada na base da construgao do codigo;

e Implementacdo de um co6digo melhorado de elementos finitos que permitaa analise

de placas finas com afilamento e refino de malha, permitindo a andlise de
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configuragdes elaboradas de asas/empenagens em conjunto com a discretizacdo

implementada para a malha aerodindmica;

e Implementar um esquema melhorado de interpolacdo da malha aerodindmica e
estrutural, por meio de matrizes de transformacao, possibilitando a diversificagdo e

relaxacdo na quantidade de elementos da malha aerodindmica estrutural;

e Realizacdo de experimentos com estruturas viscoeldsticas para determinar a

validacao dos modelos numéricos utilizados.

Além das melhorias no programa implementado, que possibilitardo um uso mais geral
e aplicado a estruturas industriais, também sdo apontadas futuras perspectivas de pesquisa para

aplica¢do da metodologia, e a exploracao de novas técnicas, como:

e Auvaliar a influénciareal do amortecimento viscoelastico na constru¢ao dos sistemas
aeroviscoelasticos pela abordagem com o DLM, transformando e avaliando a

influéncia do carregamento no dominio do tempo;

e Abordagem de outras técnicas de controle passivo aeroeldstico, principalmente com
a utilizacdo da otimizagdo por disposi¢ao de camadas de materiais compositos, €

ainda o uso de novos materiais disruptivos como os FGM;

e Investigar efeitos ndo-lineares provenientes em primeira parte da estrutura, e
posteriormente das condi¢des do carregamento ndo-estaciondrio, provendo uma faixa

maior de investigacao para o método;

e Investigar aspectos relacionados a quantificacdo de incertezas, tanto na parte
estrutural quanto na parte aerodindmica, como por exemplo nas aproximacdes

numeéricas efetuadas para a fun¢ao kernel, e para pardmetros geométricos da estrutura

e Estudar modelos de correcdo do carregamento nao-estaciondrio através de melhorias
no DLM, por meio de experimentagao em tinel de vento, ou método avangados de

CFD.
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Apéndice A

Na secao 3.2.3.2 foi apresentada a aproximagao parabdlica para o numerador da funcao
kernel (Eq. 3.23). Para aumentar o refino de aproximagdes coplanares, Rodden et al (1972),
propuseram aplicar separadamente a aproximagao para os termos planares e ndo-planares K, ¢
K, do kernel. Os valores limitantes estacionarios K, € K,, sdo subtraidos da solugdo, ¢ a
parte estaciondria exata dos fatores de downwash estacionarios D, , ¢ computada usando o

Vortex Lattice Method, conforme a Eq. (3.41).

A aproximagao parabdlica, conforme vista ¢ limitada a configuragdes mais simples, ou
entdo ¢ consideravelmente mais cara em termos computacionais, requerendo maior refino. De
tal maneira, a aproximacao quartica ¢ mais eficiente, quebrando as limitagdes de malha mais

refinada. Seu desenvolvimento ¢ semelhante a parabolica, assim a Eq. (3.42) ¢ descrita como:

D, =ﬂj@dﬁ (A.1)

X —ntan A
onde: R(M)=47 +Bn+C +Dn’+ER' ~ {Kl exp{—im(nU—é)}Km}Tl , e

% —Ttan A *
onde: P, (W)= A1+ B +C, + D’ + Eyi* ~ {KZ exp {—iww&} - KzO}TZ

o0

€ 0S termos,
A =[B(—e)-16B(-e/2)+30£(0) [P, (—e)—16P,(—e/2)+30P,(0)
—16P,(+e/2)+ B (+e)]/ 6’ —16P,(+e/2)+ P, (+e)]/ 6€°
B, =[F(-e)—2P(-e/2) B, =[P, (—e)-2P(—e/2)
+8R (+e/2)—F (+e)]/ 6e +8P, (+e/2)—P,(+e)]/ 6e
C1:P1(O) C2=P2(O)
D, =[-F,(-e)—2PF,(-e/2) D, =[-P,(—e)—2P,(—e/2)
+2R (+e/2)— R (+e)l/(3¢'/2) +2P, (+e/2)— P, (+e)]/(3¢'/2)
E, =[P (—e)—4P(-e/2)+6F(0) E =[P, (-e)—4P (—e/2)+6P,(0)

—4P,(+e/2)+ R (+e)l/(3¢'/2) —4P,(+e/2)+ P, (+e)l/(3¢'/2)



104

Substituindo a aproximagio refinadanos termos D, e D, da Eq. (3.41) e integrando

por partes, obtém-se:

ij; (7 -72) 4 +78,+C +5(7-32°) D+ (7 - 65°2° +2*) E, | F

1rs =

-\, =2
+[)7A1 +1B +%(3)—;2 _EZ)Dl +2)7()72 _EZ)EI]log{g;%} (A.3)

+2e[A] +2yD, +(3)—,2 -z +§e2)E1]}

. Ax

2 = Ton?
1 [(372 +Ez)i+()72 —22)6}42 +(372 +7° +)7e)B2 +(7+e)C,
(Fre) +2° | +[ 7' -2* 4 (77 =322 )Fe | D, +[ (7 - 25727 -32*) 7+ (7 - 6772+ 7*)e |,
| [(72+2°)7+(7 - 2*)e] 4, +(7° +2* - Fe) B, + (7 -¢) C,

(re) 47 |- (732 )T | Dy + | (7 - 2577 -324 )7 - (7 - 6577 + 74 e |

+z’log {%] D, +4z° {e +ylog [%” Ez}

{[(fz —2*) 4, + 3B, +C,+ (7" 32 ) D, +(7* +65°2° —324)E2}F

+

y+e) + y+e
(A4)
onde a avaliagao da integral denotada por F' é:
e dn 1 B 2e|z
F=[ ——=—tan {?Uz} (A.5)
fe(y_n) +z Z| y +z" —e

O procedimento ¢ andlogo ao descrito na se¢do 3.2.3.2 para a aproximagao parabolica,
os coeficientes 4,,B,,C,,D,,E, ¢ 4,,B,,C,,D,, E, daaproximag¢ao quartica, sao obtidos a partir
dos valores do numerador da fun¢do kernel em cinco pontos, localizados sobre a linha de
dipolos, a saber: 1 =—e (ponto interno), N=—e/2 (meio-interno), N =0 (meiaenvergadura)

n=+e/2 (meio-externo)e N =-+e (externo).



Apéndice B

Na se¢do 4.1 foi apresentado o elemento finito quadrangular utilizado para discretizacao
da placa fina do modelo plate like wing utilizado. A obten¢ao das matrizes elementares de massa
e rigidez do elemento, ¢ feita através de métodos de energia, conforme visto nas referéncias
(REDDY, 1993; HUTTON, 2004). Sao validas as consideragdes de placa fina para a

formulacao.

A energia potencial total, incluindo a energia potencial elastica e o trabalho do

carregamento externo, ¢ expressa segundo:

ab ) 2 ) 2 2 2 2 ab
U=2II 8_v21/ + 6_v2v +2v a_zv@_vzv +2(1—v) ow dxdy—jjwpdxdy
2 00 ox oy ox* Qy OxQy 00
(B.1)

onde w= w(x, y), a ¢ b sdo os comprimentos elementares, e D o coeficiente de rigidez a
flexdo da placa, dado por:
3
p-_Er
12(1-v)

E admitida uma aproximacao bidimensional de terceira ordem para aproximacao dos

deslocamentos nos nos, da forma:

W(x,y)=¢ 0, +ey+0, X" +esxy+ ey’ +0,x° + Xy B2)
2 3 3 3 ’
et CoXYT H Y O XY+ Xy
Realizando a derivagdo parcial do campo de deslocamentos nas coordenadas x ey,

obtém-se as rotagdes € ¢ 6, respectivamente, de modo que:

6, (x,y)= —% (B.3)
3 (xv) :%i’y) (BA4)

Resultando, na forma matricial, em:



106

G
c
Vv(x,y) 1 x y x x ¥y x Xy x° Yy Xy xS c2
Gx(x,y) =0 0 1 O x 2y 0 x> 2xy 3y’ x’ 3xy? :3
~y(x,y) 0 -1 0 2x -y 0 =3x* 2xp —y* 0 =3x°y -’ c.
11
€2
(B.5)

Para determinacao das doze constantes impde-se que as aproximagdes utilizadas devem
fornecer os valores dos deslocamentos em rotagdes nodais, quando avaliadas nas coordenadas
referentes aos quatro nos (i, j, k, /). De tal modo, obtém-se uma matriz de avaliacdo nas

coordenadas conhecidas no nd, do tamanho do numero de graus de liberdade por elemento.

(%)
! (xi’yi)
;(xi,yi)
I:A(12x12):| = : (B.6)
w (xl9yl)

~/
:)f(xuyl)
yl(xl,yl)

T

3

0
0

Reescrevendo a Eq.(B.2) na forma matricial, tém-se:

Vv(x,y)=[P(x,y)]{C} (B.7)

P(x,y):[l x y x? Xy y2 X xzy xy2 y3 x3y xy3]
{C}:{Cl € €6 € G G € G G €y CIZ}T

Define-se que o deslocamento transversal aproximado em qualquer ponto dentro do

elemento finito elaborado, ¢ descrito como:

w(x’y) - [N(x’y)](mz) {56}(12x1) (B,8)

onde {5 } ¢ o vetor do campo de deslocamento elementar associado a cada grau de liberdade

e

por no, e [N (x, y)] ¢ a matriz de funcées de forma que indica que os campos de



107

deslocamentos e os campos de rotacdes sobre o elemento sdo expressos como combinagdes

lineares de deslocamentos e rotagdes dos quatros nds do elemento, sendo dada por:
-1
[N (xp) =[P (x2) (4] (B.9)
B.1  Matrizes de massa e rigidez elementar

Do principio da energia potencial (Eq. B.1) e pela aproximagdo dada pela Eq. (B.2),
pode-se expressar as derivadas parciais que aparecem na equacdo da energia potencial em

fungdo de N e d, da seguinte forma:

O*w B 0’ [N(x,y)]

7= o= [Na(wr) J{e (B.10a)
g;?: 02 [1\(;)(:,)/)] {53}:[]\[)’)’ (x,y)]{é'e} (B.10b)
g;v;v i [1\;;6&)] {6,} = [Nyy (x»y)]{5e} (B.10c)

Uc=1{5,}[K.]{.} (B.11)

onde:

dxdy (B.12)

_pf f| T I [, T [, Jee v v, )+
(12x12) -([»!- +21 v[ xy][ ]

¢ a matriz de rigidez elementar da placa plana fina.

Para obten¢do da matriz de massa elementar da placa, parte-se da energia cinética

associada ao sistema, que pode ser expressa como sendo:

r=1{8)" [M,]{5,) (B.13)

onde {Be} ¢ o vetor do campo de velocidades associado aos deslocamentos nodais, e
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ab
(12x12) h!}[ Ndxdy (B.14)

¢ a matriz de massa elementar da placa fina.
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