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SILVA, L. A. Modelagem aeroviscoelastica de painéis sanduiches planos via método
dos painéis. 2018. 107p. Dissertacdo de Mestrado, Universidade Federal de Uberlandia,
Uberlandia, MG, Brasil.

RESUMO

O presente trabalho tem como principal objetivo a modelagem aeroviscoelastica de um
painel sanduiche de trés camadas, sendo uma camada de base, uma camada viscoelastica
e uma camada restringente. A fim de analisar a influéncia do tratamento viscoelastico na
resposta dindmica do sistema submetido a um carregamento nao-estacionario. O
carregamento aerodinamico sera modelado a partir do Método Doublet Lattice (DLM), que
permite a obtencédo da matriz de forgas aerodindmicas (Q) no dominio da frequéncia, sendo
baseado na teoria dos modos assumidos. Além disso, o calculo estrutural sera realizado de
forma independente utilizando o método dos elementos finitos aliado a teoria de placas finas
de Kirchhoff para as camadas elasticas, e a teoria de Mindlin combinada com o modelo das
derivadas fracionarias (MDF) para camada viscoelastica. No decorrer do trabalho, ainda
serao descritos os principais métodos de predigao da velocidade critica de flutter, que em
conjunto com o método de interpolagdo por splines permite realizar o acoplamento
aerodinamico e viscoelastico. Por fim, sera avaliado a influéncia do tratamento viscoelastico
em uma estrutura ja existente, além da influéncia de parametros ambientais e operacionais

na velocidade critica de flutter do painel tratado viscoelasticamente.

Palavras chave: Doublet Lattice, aeroelasticidade, flutter, materiais viscoelasticos, controle

passivo



SILVA, L. A. Proposition of an eroviscoelastic model of sandwich flat panels using the
panels methods. 2018. 107f. M.Sc. Dissertation, Universidade Federal de Uberlandia,
Uberlandia, MG, Brazil.

ABSTRACT

The present work has as main objective the proposition of an aeroviscoelastic model of a
sandwich panel of three layers, being a base layer, a viscoelastic layer and a constrained
layer. In order to analyze the influence of viscoelastic damping treatment in the dynamic
response of the system subjected to an unsteady flow. The aerodynamic loading will be
calculated using the Doublet Lattice Method (DLM), which allows obtaining the matrix of
aerodynamic forces (Q) in the frequency domain and is based on the theory of the assumed
modes. In addition, the structural calculation will be performed independently using the finite
element method (MEF) coupled with Kirchhoff thin plate theory for the elastic layers, and the
Mindlin's theory combined with the fractional derivative model (MDF) for the viscoelastic
layer. In the course of the work, the more usual methods for predicting the critical flutter
velocity will be described, which together with the spline interpolation method allows coupling
the aerodynamic and viscoelastic effects. Finally, the influence of the viscoelastic treatment
on an already existing structure will be evaluated, as well as the influence of environmental

and operational parameters on the critical flutter velocity.

Keywords: Doublet Lattice, aeroelasticity, flutter, viscoelastic materials, passive control



LISTA DE FIGURAS

Figura 1.1 - Tridngulo de for¢as de Collar. (adaptado de BISPLINGHOFF et a/ 2013).3
Figura 1.2 - Tipos de tratamentos viscoelasticos: tratamento superficial por camada
restrita passiva (a), tratamento superficial por camada livre passiva (b), por apoios
translacionais (c) e juntas rotacionais (d). (adaptado de DIACENCO, 2010)...........cccevvrrrnnnn. 5
Figura 1.3 - Exemplo de aplicagao de materiais viscoelasticos na industria automotiva.
(extraido do site do fabricante: https://www.eftec.chl/en/products-applications)...................... 6
Figura 1.4 - Exemplo de aplicagdo de materiais viscoelasticos na industria
aeronautica. (extraido do site do fabricante:
https:/learglobal.com/enlaircraft/applications/fuselagel)..............uuuuueeeeeeeiieiiieiieeiiiiiiiiieiiienenn, 7

Figura 2.1 -Representacao grafica do fenbmeno do flutter. (adaptado de HENSHAW,

2201 2 SRR 12
Figura 3.1 - llustracdo do elemento de placa de trés camadas (adaptado de LIMA,
2007 ). eeteieeeeee et et e ———————————————t——ttt——————————————————————————————————t——tt—tatatttaaaa..es 17
Figura 3.2 — Cinematica da deformagédo do elemento de placa sanduiche (adaptado
de LIMA €F @l., 2000)......ccceeiiiiiiiiiiiiiiieeieeeeeeeee ettt ettt ettt e et e e e e e e e e e e e e e e eeeeeeeeeeeeeaaaaeaeaaaaaaaraaaaes 17
Figura 3.3 - FRFs de uma viga com material viscoelastico (adaptada de NASHIF et al,
LRSS 1) PSSP PRRRPPPPRRRPPRN 27

Figura 3.4 - Variacdo de £ e n de um material viscoelastico qualquer em funcédo da

temperatura para uma frequéncia constante (adaptada de LIMA, 2003)...........ccccccvvvevrnnnnnes 28

Figura 3.5 - Variagdes de E e coma frequéncia para uma temperatura constante

(adaptada de NASHIF et al, 1985). .....cccooiiiieeee e 28
Figura 3.6 - Principio da superposi¢cao PSFT (adaptada de LIMA et al, 2010). .......... 29
Figura 4.1 - Idealizacao da superficie sustentadora usando o método de painéis...... 42
Figura 4.2 - Discretizacao tipica para uma superficie sustentadora. .......................... 46
Figura 4.3 - Orientacao dos elementos. (extraido de RODDEN et al,1972) ............... 46
Figura 4.4 - Representagao do sistema de coordenadas de cada painel. (extraido de

BLAIR, 1992 ... e 47
Figura 5.1 - Exemplo de malha aerodindmica 2x2 com uma malha estrutural também

0 PP PPPPPPPRRP 52
Figura 5.2 - Exemplo de construg@o da spline. ........cooooiiiiiiiiiiiie e, 53

Figura 5.3 - Exemplo de diagrama Vxg. (extraido de GARRICK; REED lll, 1981) ..... 56



vi

Figura 5.4 - Fluxograma do método PK. (Adaptado de BOTEZ et al, 2003)............... 58
Figura 5.5 - Método iterativo usado para a analise aerodindmica de um sistema
contendo amortecimento VISCOEIASTICO. .........vviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeeeeeee e 62

Figura 6.1 - Comparagao do 1° modo entre os modelos ANSYS (esquerda) e MATLAB

(o LT 1= ) PRSP RRPP 64
Figura 6.2 - Comparacao do 2° modo entre os modelos ANSYS (esquerda) e MATLAB
(o LT 1= ) PP OTR R RPP 65
Figura 6.3 - Comparagao do 3° modo entre os modelos ANSYS (esquerda) e MATLAB
(o LT 1= ) TSP 65
Figura 6.4 - Comparagao do 4° modo entre os modelos ANSYS (esquerda) e MATLAB
(o LT 1= PP PTRPP PR PRPP 65

Figura 6.5 - Diagramas v-f e v-g obtidos usando a solugdo 145 do NASTRAN com o
Método de prediCao de fIUTTEr PK............oi it 66
Figura 6.6 —Detalhe do diagrama v-g entre as velocidades de 25 e 50 m/s, obtido
usando a solugéo 145 do NASTRAN com o método de predigédo de flutter PK..................... 67
Figura 6.7 - Diagramas v-f e v-g obtido utilizando o modelo numérico aliado ao
NASTRAN para obtencéo do carregamento aerodin@mico. ...........cccvvevviiiiiiieeeeeiiiiieee e, 67
Figura 6.8 —Detalhe do diagrama v-g entre as velocidades de 25 e 50 m/s, obtido
utilizando o modelo numérico aliado ao NASTRAN para a obtengcdo do carregamento
= 1= foTo 1] F= 10 o] (oo JA OSSR 68
Figura 6.9 — Resultado do teste de convergéncia de malha do modelo sem
L= 1e= ] 1T o1 o TSR 69

Figura 6.10 —Comparagao do 1° modo da placa sem tratamento (esquerda) e tratada

(AIFEITA). oo 70
Figura 6.11- Comparagéo do 2° modo da placa sem tratamento (esquerda) e tratada
(AIFEITA). 1o 70
Figura 6.12- Comparagado do 2° modo da estrutura sem tratamento (esquerda) e
1021 2= o F= I (o111 =) 70
Figura 6.13- Comparagao do 4° modo a estrutura sem tratamento (esquerda) e tratada
(o1 =11 =) TR PO PPPPTPRPPP 71
Figura 6.14 —Diagramas v-f e v-g para a placa sanduiche considerando o SCA......... 72

Figura 6.15 — Detalhe do diagrama v-g entre as velocidades de 40 e 70 m/s para a
placa sanduiche considerando 0 SCA. ..o 72
Figura 6.16 - Diagramas v-f e v-g para a placa sanduiche considerando o médulo

complexo do material VISCOEIASTICO. .........uvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeee e 74



Vii

Figura 6.17 - Detalhe do diagrama v-g entre as velocidades de 58 a 75 m/s para a
placa sanduiche considerando o médulo complexo do material viscoelastico...................... 74
Figura 6.18 - Andlise de convergéncia e tempo de calculo para o sistema
AEIOVISCORIASTICO ...ttt e e e e ettt a e e e e e e e eeeaatnaaaeeeaeeeennees 75
Figura 6.19 - Influéncia da temperatura para um carregamento aerodindmico nao
=T = Lo T = [ J 76
Figura 6.20 - Influéncia da espessura da camada viscoelastica da placa sanduiche
submetida a um carregamento aerodinAmico n&o estacionario. ..............cccceevvviiiiii e, 77
Figura 6.21 - Influéncia da espessura da camada restringente da placa sanduiche

submetida a um carregamento aerodinAmico n&o estacionario. .............ccccceevviiiieeiieeeeeieen, 78



viii

LISTA DE TABELAS
Tabela 4.1 - Coeficientes para o calculo de aproximagao de J, .........cccccceriiiennnnn 45
Tabela 6.1 — Propriedades geométricas do painel sanduiche viscoelastico. .............. 63
Tabela 6.2 — Propriedades mecanicas do painel sanduiche viscoelastico. ................ 63

Tabela 6.3 — Comparacao das frequéncias naturais dos modelos em MATLAB e
N S S TS SPRRRRR 64
Tabela 6.4 — Comparacao das frequéncias naturais da placa sem tratamento, com

tratamento SCA e considerando 0 modulo COMPIEXO.............oevvviiiiiiiiieiiiiiiciee e, 75



LISTA DE SIMBOLOS

(x,v,z): sistema de coordenadas cartesiano

(&,1,¢): sistema de coordenadas mével do painel

[S] : matriz de areas dos painéis
N(x, y)]: matriz de fung¢des de forma para placa sanduiche
K]: matriz de rigidez total

] : matriz de rigidez elastica

Ke
Kv] : matriz de rigidez viscoelastica

[
[
[
[
[M]: matriz de massa

[D(x,y)] : matriz de operadores diferenciais aplicada a matriz de fungdes de forma N(x, y)

[M,,].[Ks].[Cin]: matrizes de massa, rigidez e amortecimento no dominio modal,

respectivamente

[AIC]: matriz de coeficientes de influéncia aerodinamica

[O(k)]: matriz de forgas aerodinamicas
{Uj} : vetor de deslocamentos do elemento j

{51} : vetor de deslocamentos do elemento j para placa sanduiche

ax : comprimento do elemento

by : largura do elemento

b : comprimento de referéncia (semi-corda)

AA: comprimento total da placa

BB : largura total da placa

D : moédulo de resisténcia a flexdo

E®: médulo de Young da camada da k-ésima camada

e largura do painel na diregéo y projetado no sistema de coordenadas movel
g: amortecimento estrutural artificial.

h, : espessura da camada k



h . deformagao modal na diregéo z

G(iw) : mbédulo complexo de cisalhamento do material viscoelastico
G, : médulo complexo de cisalhamento do material viscoelastico em baixa frequéncia
J, : aproximagéo de Laschka

k : frequéncia reduzida do sistema

K(x,y,z): funcdo de Kernel

L : largura do painel na diregdo y

M : nimero de Mach

T energia cinética para o elemento para a k-ésima camada

T : temperatura de operacéo do viscoelastico

U : velocidade do escoamento

[ee}

U™ : energia potencial de deformacéo para a k-ésima camada

w(x, y,t) : downwash do painel
w,,(x,y,t): downwash adimensionalizado por painel

AC, : variagao do coeficiente de pressdo

Letras gregas

6. : angulo de rotagdo em torno do eixo x
6 : angulo de rotagdo em torno do eixo y
¢_ . deformagao na direcédo x

¢ . deformacédo na diregdo y

Ve rotacio entre as direcbes x e y

Yy rotacdo entre as direcbes y e z

... rotagéo entre as diregbes x e z

o_: tensdo na diregdo x

o : tensdo na diregao y

z,, . tensdo cisalhante entre x e y

v - coeficiente de Poisson da camada k



p": densidade da k-ésima camada
P, - densidade do ar
n(w) : fator de perda do material viscoelastico

®(x, y,z): potencial de velocidade

v (x,y,z): potencial de aceleragéo

Xi



LISTA DE ABREVIAGOES

CFD: Fluidodinamica computacional (Computational Fluid Dynamics)
CLD: Tratamento com camada restringente (Constrained-Layer Dampinq)
DLM: Método Doublet Lattice

DSM: Método Doublet Sheet

FLD: Tratamento com camada livre (Free-Layer Damping)

FRFs: Funcdes de resposta em frequéncia

GDLs: Graus de liberdade

MDF: Modelo de derivadas fracionarias

MEF: Modelo de elementos finitos

PSFT: Principio da Superposicado Frequéncia-Temperatura

VLM: Método Vortex Lattice

Xii



Xiii

SUMARIO
RESUIMO .. v
ADSIFACT ...t n e nnnnne Vi
LisSta de fiQUIAS ....uue et a e aaaaa vii
LiSta de tAbEIas. ... X
Lista de SIMDOIOS ... Xi
Lista de abreviaGhes ........oouiuiiii et aaaae Xiv
SUMAIIO .. XV
07T o 11 (1| o 1 PSP 1
INTRODUGAO ...ttt st eaneaeae s eaeaea, 1
(07T 011101 [0 11 1 ISP PPPRPPPPRR 9
REVISAO BIBLIOGRAFICA ... 9
2.1. Aerodinamica ndo estacionaria: Método Doublet-Lattice................cccvvveeeeenn. 9
2.2. Acoplamento aeroelastico para escoamento nao-estacionario e flutter........ 11
2.3. Uso de materiais viscoelasticos para o controle do flutter............c...c........... 13
Capitulo T ... 16
MODELO DINAMICO ESTRUTURAL - PLACAS  SANDUICHES
VISCOELASTICAS ..o 16
3.1. Relag8es CINEMALICAS .......cceeieeeeiiicie e 16
3.1.1. Relagdes tensao-deformacgao...........uuueeiiiieiiiiiiiiicie e 18
3.1.2. Discretizagao por elementos finitos ............cccoevviiieiiiiiiiic e, 22

3.1.3. Equagdes do movimento, resposta em frequéncia e resposta em tensao

.................................................................................................................................. 23
3.2. Amortecimento VISCOEIASHICO...........uuuiiiiiiiiiiiie e 26
Capitulo IV .. 31
MODELO AERODINAMICO ........cooiuiaiieeeeeeeeeeeee e, 31

4.1. Formulagado matematica do método DLM ..........ccoovviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeee, 31



Xiv

4.2. Aplicagao do método DLM ........cooiiiiiiiiicee e 41

(07T 011101 [0 TS UPPPRRPPPRR 51
MODELO AEROVISCOELASTICO ..ot 51
5.1. Modelo aerodindmico generalizado ............cccccccvviiiiiiiiiii 51
5.1.1. Construgdo da malha de spline ..........ccooiiiiiiiiiiiiiii e 52

5.1.2. Carregamento aerodindmico no dominio modal ..............ccccceeeiieeeennennnes 53

5.2. Métodos para predicao da velocidade de flutter............cccccoevveveeeiiinieneennnnnn. 55
5.2.1. Método de SOIUGEO K.....ooiieiiiii et e e eeeaees 55

5.2.2. Método de SOIUGAO PK ......eeeiiiiecece et 57

5.2.3. Método de SOIUGAO P....covvveeiiiieeeccc et 58

5.3. Implementacao numérica do método PK para o modelo aeroviscoelastico.. 60

(07T 011101 [0 TN 4 LTSS PPPRUPPPRR 63
SIMULACOES NUMERICAS ..ottt 63
6.1. Verificagdo do modelo estrutural sem tratamento ................ccoeeeiiiennn. 63

6.2. Verificagdo do modelo aeroelastico sem tratamento.............ccc....eeei. 66

6.3. Avaliacao da influéncia do tratamento viscoelastico..............cccccccoieeiinnn. 69

6.3.1. Influéncia do comportamento estatico do tratamento viscoelastico no
PONEO A€ FIULLEN ..o 71

6.3.2. Influéncia do efeito dissipativo do tratamento viscoelastico no ponto de
111 (0= PPN 73

6.4 Avaliacao da convergéncia ap6s a aplicacao do tratamento viscoelastico.... 75
6.5. Influéncia da temperatura de operacao na velocidade de flutter .................. 76

6.6. Influéncia da espessura da camada viscoelastica na velocidade de flutter.. 76

(07T 011101 [0 TV A | PSSO PPPRUOPPRR 79
CONCLUSOES GERAIS E PERSPECTIVAS DE TRABALHOS FUTUROS........... 79
Referéncias BibliografiCas .........ccoooiooeiiiieeeeeeee 82

ANEXO A e a e 91



CAPITULO |

INTRODUGAO

Nas ultimas décadas, os meios de transporte aéreo vem se popularizando cada vez
mais e com o aumento de aeronaves produzidas e, consequentemente, o numero de
passageiros, aumenta-se também a preocupacdo com a integridade da aeronave e
seguranga dos usuarios. Este contexto faz com que as normas para a aviagéo civil se
tornem cada vez mais exigentes e, por isso, muitas vezes aeronaves mais antigas passam a
nao atender os pré-requisitos de vibracdo e ruidos, peso, consumo de combustivel, entre
outros. Por estas razdes, em alguns casos a melhor solu¢do € a aplicagdo de tratamento na
estrutura ja existente, a fim de se adequar as normas cada vez mais severas.

Na maioria dos casos, as aeronaves ja estdao em utilizagao, fazendo com que seja
necessario o desenvolvimento de um projeto rigoroso para que nao imponha riscos aos
passageiros e a propria estrutura, mas com aumento dos custos desses projetos. Por este
motivo, busca-se sempre tornar o projeto mais eficiente e, para isso, pode-se aprimorar uma
ou mais etapas do projeto.

Uma etapa de extrema importancia no projeto é a analise aerodindmica da aeronave,
que esta relacionada a interacao entre o ar e a estrutura. A aerodinAmica € uma ciéncia
utilizada em varias aplicacbes da engenharia. Dentro deste contexto, ndo importa quao
elegante ou complexa seja a teoria aerodinamica, todas tem os mesmos objetivos principais:

¢ A predicdo de forcas e momentos em corpos se movendo em diregdo a um
fluido (normalmente ar), como por exemplo, sustentagéo, arrasto e momentos em
aerofdlios, asas e fuselagens;

o Determinagdo da movimentacao interna do escoamento através de um tubo,

como por exemplo, dentro de um motor (ANDERSON, 2010).

O movimento de um fluido pode ser, em sintese, classificado em duas categorias:

escoamentos aerodindmicos estacionarios e nao estacionarios. A primeira esta associada



ao movimento do fluido em torno da forma do corpo, enquanto que a segunda engloba os
escoamentos que ocorrem ao redor de corpos que se movem no tempo, induzindo também
um movimento do fluido (SILVA, 2009).

Dentre as diversas teorias aerodindmicas presentes na literatura, trés podem ser
destacadas por terem aplicagdes de interesse industrial e ja se encontrarem em cédigos
comerciais, como por exemplo, o NASTRAN:

o Teoria das faixas: As primeiras solugdes para o problema aerodindmico
tedrico estacionario foram obtidas por Theodorsen em 1935 e por Kissner e
Schwarz em 1940 para superficies 2D. Estas solugbes foram utilizadas em
analises de flutter, assumindo que as cargas em cada estacdo de uma asa
dependia apenas do movimento daquela estagcdo. Um método inicial de analise de
flutter, apresentado por Smilg e Wasserman (1942), dividiram a asa em varias
faixas, e as cargas aerodindmicas em cada faixa foram calculadas com base nos
coeficientes bidimensionais avaliados na linha central da faixa (RODDEN,
JOHNSON, 1994);

e Teoria do pistdo: pode ser empregado no escoamento supersdnico e
hipersbnico, fornecendo resultados proximos ao real e simplificando a parcela
aerodindmica do problema. Este modelo apresenta algumas restricbes: o
escoamento deve ser isentropico e nao sdo consideradas a viscosidade, a
dissociacao e as mudancas de fase na fronteira entre o corpo e o escoamento.
(PEGADO, 2006);

e  Meétodo Doublet-Lattice: este método é usado em superficies sustentadoras
submetidas a um fluxo subsénico. A teoria foi apresentada por Albano e Rodden
(1969), Giesing, Kalman e Rodden (1971) e Rodden, Giesing e Kalman (1972). A
base tedrica do DLM ¢é a teoria do potencial aerodindmico linearizado. Todas as
superficies de sustentacao sao quase paralelas ao fluxo. O DLM é uma extensao

do método Vortex-Lattice estacionario para fluxo ndo estacionario.

Na industria aeronautica, dentre os métodos apresentados, o DLM é o mais utilizado,
uma vez que permite considerar a viscosidade do fluido e através de alteragdes e
incrementos é possivel modelar estruturas ndo planares, com curvatura e com um angulo de
ataque inicial. Como o maior interesse deste trabalho é o célculo de painéis planos de
interesse aeronauticos, sera utilizado entdo o DLM para o calculo do carregamento

aerodinamico nao estacionario.



Acoplado ao carregamento aerodinamico existe também o carregamento elastico, que
estd associado a estrutura propriamente dita e o carregamento inercial, que € ligado ao
movimento realizado pela estrutura. A fim de melhor exemplificar a relagao entre estes trés
carregamentos, Collar em 1946 prop6s o chamado triangulo de forcas de Collar, que é

mostrado na Figura 1.1.

Figura 1.1 - Tridngulo de forgas de Collar. (adaptado de BISPLINGHOFF et al 2013)

Na aeroelasticidade estatica sao fendmenos que envolvem forcas elasticas e
aerodinamicas, que sao representadas por L (distribuigdo de carregamento), D (divergéncia)
e R (reversao do sistema de controle). Ja o V representa as vibragdbes mecanicas do
sistema e DS, a estabilidade aerodinamica de corpo rigido.

Ja no campo de aeroelasticidade dinamica existem trés fenbémenos: Z, que
corresponde a resposta dindmica do sistema e esta relacionado a estabilidade do sistema,
enquanto que B representa o fendmeno de buffeting que é uma instabilidade em alta
frequéncia, ocasionada por descolamento do fluxo aerodindmico ou por oscilagdes de ondas
de choque e por fim, o F descreve o flutter que é uma oscilagdo autoexcitada que ocorre
quando uma superficie sustentadora sofre deflexdes que podem atingir o limite da estrutura.
Este ultimo é de interesse deste trabalho.

O fendbmeno do flutter comegou a ser observado durante a Segunda Guerra Mundial,
quando aeronaves sem motivo aparente comegaram a entrar em colapso, provocando assim
diversos acidentes fatais. Segundo Garrick e Reed lll (1981), o flutter pode ser classificado

em cinco categorias: flutter de painel, geralmente associado a coalescéncia de modos ou



ainda a grandes deformacdes do painel; flutter de esteira de vortices, ocorre a formacgéo de
vortices geralmente na parte inferior da estrutura podendo levar a estrutura ao colapso,
como ocorreu com a ponte de Tacoma, por exemplo; flutter de stall, € um modo torsional de
flutter que ocorre em asas submetidas a altos carregamentos e em condi¢gdes proximas a
velocidade de stall; limite de oscilagdo ciclica; e por fim, o flutter de ponta de hélice que
geralmente esta relacionado a combinagao motor-hélice.

Como o interesse deste estudo é o flutter que ocorre em asas, fuselagem ou
superficies de controle, o flutter a ser estudado sera o flutter de painel, que € o mais comum
nessas regides. Esse fendmeno geralmente é catastréfico, uma vez que ao se atingir a
velocidade de flutter, as deformacgdes nas estruturas sao tdo grandes que acabam atingindo
o limite estrutural e levando a falha da mesma. Por isto, é tdo importante o estudo e
aplicacao de técnicas para o controle deste fenébmeno.

Em meio as inUmeras técnicas empregadas para o controle de vibracio e ruido em
sistemas mecanicos, as chamadas técnicas de controle passivo tém sido incorporadas em
muitos sistemas de interesse industrial devido as inumeras vantagens quando comparadas
com as técnicas de controle ativo ou semi-ativo, como por exemplo, baixo custo efetivo de
implementacao e de facil manutencao (LIMA, 2007). Além disso, as técnicas passivas nao
necessitam de nenhuma fonte de energia externa, fato que garante inerente estabilidade ao
sistema, tornando-as mais bem adaptadas a aplicagdes em sistemas industriais de grande
porte. Tipicamente, o controle passivo de vibragdes pode ser obtido com a utilizacdo de
materiais viscoelasticos, que sdo capazes de absorver a energia vibratoria do sistema e
dissipa-la sob a forma de calor. (DIACENCO, 2010)

Os materiais viscoelasticos podem ser aplicados sob a forma de tratamentos
superficiais e/ou dispositivos discretos como apoios viscoelasticos translacionais ou juntas

viscoelasticas rotacionais, como ilustrado na Figura 1.2.
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Figura 1.2 - Tipos de tratamentos viscoelasticos: tratamento superficial por camada restrita passiva
(a), tratamento superficial por camada livre passiva (b), por apoios translacionais (c) e juntas
rotacionais (d). (adaptado de DIACENCO, 2010)

O tratamento superficial com camada restringente (CLD), consiste em um material
sanduiche de duas camadas elasticas externas com um material viscoelastico no nucleo.
Quando a estrutura de base sofre deformacdo, o material viscoelastico € forcado a
deformar-se por cisalhamento devido a camada rigida superior. Ja o tratamento superficial
livre (FLD), caracteriza-se por ndo dispor de uma camada restringente sobre a camada
viscoelastica. Quando a estrutura sofre flexdo o material se deforma, se submetendo-se
somente aos efeitos de tracdo e compressao paralelos ao plano da estrutura. Neste caso, a
energia é dissipada através do ciclo de histerese e 0 grau de amortecimento € limitado pela
espessura e massa da camada de material viscoelastico. (FURUKAVA, 2012)

Em geral, o tratamento com camada restringente € mais eficaz do que o tratamento
de camada livre, desde que mais energia mecanica € absorvida e dissipada em forma de
calor no ftrabalho realizado pelo cisalhamento dentro da camada viscoelastica. A
configuragao simétrica na qual as camadas base e restringente tém a mesma espessura e
rigidez é de longe a configuracdo de projeto mais eficaz uma vez que maximiza a
deformacéo de cisalhamento induzida no nucleo viscoelastico. (RAO, 1997)

Dentre as principais aplicagdes industriais de materiais viscoelasticos, € possivel
destacar as aplicacdes na industria automobilista e aeronautica:

e Industria automotiva: Uma alternativa encontrada na industria automotiva para
atacar o problema de vibragcdo e ruido em veiculos é o desenvolvimento de
pacotes acusticos que consistem de amortecedores com caracteristicas
viscoelasticas, como ilustrado na Figura 1.3. (ANDRADE, 2017)

e Industria aeronautica: Os materiais viscoelasticos sdo bastante utilizados na

reducao dos niveis de ruido interno causados principalmente pelo fluxo de ar em



volta da aeronave, pelo sistema de controle ambiental dentro da aeronave, pelo
funcionamento das turbinas, entre outros. Neste caso, as aplicagcoes consistem de
camadas restritas passivas nas longarinas e nas nervuras da fuselagem. A Figura

1.4, mostra um exemplo de utilizagdo na fuselagem de aeronaves. (LIMA, 2003)

Trunk damping

| Floor domping
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Figura 1.3 - Exemplo de aplicacdo de materiais viscoelasticos na industria automotiva. (extraido do

site do fabricante: https://www.eftec.chl/en/products-applications)
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Figura 1.4 - Exemplo de aplicagao de materiais viscoelasticos na industria aeronautica. (extraido do

site do fabricante: https://earglobal.com/en/aircraft/applications/fuselagel)

Em termos da modelagem numérica de sistemas amortecidos viscoelasticamente,
existem diversos trabalhos na literatura que propdem estratégias de modelagem de
sistemas estruturais contendo materiais viscoelasticos empregando o método dos elementos
finitos, como reportado pelos trabalhos de (CUNHA FILHO, 2015), (DIACENCO, 2010),
(LIMA; DIACENCO; CORREA, 2009), (CUNHA, 2016), (LIMA; FARIA; RADE, 2010),
(FURUKAVA, 2012), (ANDRADE, 2017) e (MOREIRA, 2004), (MARRA, 2007), (SOUZA,
2015).

Portanto, a principal contribuicdo desta Dissertacdo € unir os conhecimentos sobre
teorias aerodindmicas, mais precisamente o método DLM que ja foi utilizado em diversos
trabalhos para a obtencdo do carregamento aerodinamico (BLAIR, 1992), (SILVESTRE,
2007), (SANTOS et al, 2005), (RODDEN; TAYLOR; MCINTOSH, 1998), (VAN ZYL, 1998 e
1999), (GUIMARAES NETO, 2008), com modelos de elementos finitos de placas
sanduiches contendo materiais viscoelasticos. Neste caso, € empregado o método dos
elementos finitos para a predicdo das velocidades de flutter do sistema aeroviscoelastico
resultante em regime nao estacionario subsonico, considerando a viscosidade do fluido.

Além deste capitulo introdutério, esta dissertagéo € dividida nos seguintes capitulos:

O capitulo Il faz uma breve revisao dos trabalhos existentes na area a fim de utilizar
este conhecimento como base para o desenvolvimento desta Dissertacado e posiciona-la em

termos de contribuicdo na area.



Ja o capitulo Ill trata do modelo estrutural adotado, onde sdo descritas as equagdes
do movimento do sistema. Inicialmente é feita uma introducdo aos conceitos basicos
referentes aos materiais viscoelasticos para o controle de vibragcbes, destacando suas
caracteristicas dissipativa e suas principais particularidades. E apresentada também a
estratégia para a unidao do modelo viscoelastico ao modelo de elementos finitos de placa fina
sanduiche de trés camadas, a fim de obter as matrizes de massa e rigidez do sistema
viscoelastico.

No capitulo IV, o principal intuito € descrever o modelo aerodindmico adotado, para
uma melhor compreensao do modelo para a obtencido da fungdo do downwash, bem como
da funcao de Kernel para o método Doublet Lattice. Além disso, sdo apresentados alguns
conceitos importantes como a matriz de coeficientes aerodinamicos (AIC) e a forma de
implementacdo mais usada.

O capitulo V foca na uniao dos modelos aerodinamico e viscoelastico, adicionando
assim amortecimento e rigidez aerodinamica ao sistema e, por fim, descreve as técnicas
para a predicao das velocidades de flutter do sistema completo aeroviscoelastico.

No capitulo VI s&o realizadas algumas simulagdes numeéricas com o intuito de ilustrar
a metodologia desenvolvida e verificar a influéncia dos materiais viscoelasticos no fenémeno
de flutter. Neste caso, utilizou-se o carregamento aerodindmico obtido através do software
NX NASTRAN e o modelo de elementos finitos desenvolvido em ambiente de programacgéao
MATLAB®. Dentre os fatores analisados, pode-se citar: temperatura de operacdo do
material, espessura da camada viscoelastica, espessura da camada restringente, entre
outros.

O capitulo VII apresenta as conclusdes gerais do trabalho bem como as perspectivas

de realizacao de trabalhos futuros.



CAPITULO I

REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1. Aerodindmica nao estacionaria: Método Doublet-Lattice

O método Doublet-Lattice (DLM), proposto inicialmente por Albano e Rodden (1969),
€ uma extensao para escoamentos nao estacionarios do método Vortex-Lattice (VLM) que é
baseado no principio de escoamentos estacionarios. Naquele trabalho, os autores
descrevem de forma sucinta a formulacdo do método e definem que a superficie
sustentadora deve ser dividida em “boxes”, organizadas em colunas paralelas ao
escoamento. Além disso, eles destacam que cada painel contém uma linha de dipolos na
posicdo a Y4 da corda, e que em regime estacionario, esta linha de dipolos € equivalente a
um sistema “vértice ferradura”, que pode ser representado por um conjunto de vértices em
forma de ferradura. Além disso, os autores apresentam alguns resultados para escoamentos
bidimensionais e tridimensionais e, para ambos os casos investigados, as aproximacgdes
feitas pelo método DLM se adequam de maneira satisfatoria aos resultados obtidos
experimentalmente.

A primeira versao proposta do DLM s6 contemplava superficies sustentadoras planas,
afim de aumentar as aplicagdes do método. Foi entdo que Kalman, Rodden e Giesing (1971)
propuseram alteracdes para configuragoes nao planares. Estas modificacbes fizeram com
que o método DLM melhorado pudesse ser aplicado a empenagens em formato T e para
combinagbes como asa/pylon e asalfuselagem. Além de apresentar resultados para os
casos citados, também é possivel utilizar a técnica para o calculo da interagdo asa/solo.
Vale ressaltar que as modificagbes propostas ndo incluem o emprego do DLM para
escoamentos transénicos ou supersdnicos, apenas subsonicos.

As modificagbes propostas tiveram relativamente boa precisdo para os casos

testados, com excegao de aplicagbes envolvendo estruturas coplanares como por exemplo,



a combinagéo asa/empenagem horizontal. Com o intuito de resolver este problema, Kalman,
Rodden e Giesing (1972) propuseram na sequéncia um refinamento no DLM melhorado,
que em sintese, contorna os problemas das descontinuidades da funcdo de Kernel.

Em seguida, foi proposto um segundo refinamento do DLM proposto por Rodden,
Taylor e Mcintosh (1998). Desta vez, a alteragao se deu no polinémio que faz a aproximagao
da funcao de Kernel dentro de cada painel. Inicialmente, foi proposto um polinémio do tipo
parabdlico, entretanto, exigia-se um elevado numero de painéis para se obter uma boa
representatividade da superficie estudada. Neste caso, foram utilizados polinémios
quadraticos e de ordem superior, onde percebeu-se que um maior grau do polinémio
aumentaria a precisao da aproximacdo, tornando possivel uma reducdo do numero de
“boxes”, além de tornar o modelo um pouco mais flexivel.

Um ano apos o ultimo trabalho, Rodden et al (1999) publicaram um estudo de
convergéncia para diferentes aplicacdes, além de estudarem o numero de painéis e a
influéncia tanto do polindbmio adotado como da razdo de aspecto. Além disso, Rodden e
Taylor (1994) também séo responsaveis pelo guia aeroelastico do MSC/NASTRAN.

Além dos autores supracitados, vale destacar que Van Zyl (1998;1999) também fez
um estudo de convergéncia do método para alguns casos além dos ja citados
anteriormente. Depois disso, ele investigou os efeitos da razdo de aspecto para asas do tipo
delta, bem como a convergéncia da discretizagdo da malha utilizada nas analises.

Por ser um método largamente utilizado na industria principalmente aeronautica,
existem diversos autores que fizeram revisdes sobre o DLM, mas uma das mais completas
foi proposta por Blair (1992), onde ele trata de todo o desenvolvimento matematico do
método, partindo-se de definicbes aerodinamicas até chegar a funcado de Kernel. Um outro
aspecto importante do trabalho do autor é que ele faz comparagées com outros métodos
para uma dada estrutura de interesse, o que permite usa-lo como referéncia para validacao
do modelo, além de abordar uma implementagcdo numérica em linguagem C++.

Uma outra abordagem do DLM ¢é acrescentar corregoes a fim de incluir efeitos como
angulo de ataque, curvatura do aerofdlio, etc. Giesing (1976) desenvolveu um método para
modificar a matriz de coeficientes de influéncia aerodindmica (AIC) para o calculo do
fendbmeno do flutter a velocidades supercriticas. Ja McCain (1984) usou dados
experimentais em tunel de vento para corrigir o método e comparou os resultados do
modelo corrigido com os valores medidos experimentalmente. Ao final, o autor pondera que
as corregoes sugeridas melhoraram as instabilidades do calculo, mas em contrapartida, é

uma metodologia considerada extremamente cara do ponto de vista computacional.
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Nesta mesma linha de pesquisa de alteragdo do método DLM, Pitt e Goodman (1987)
propuseram uma modificacdo usando um codigo de calculo em CFD. Esta corregéo foi feita
para incluir ondas de choque transénicas, torcdo de asas, angulo de ataque, curvaturas e
formato do aerofdlio.

Em trabalho mais recente, Guimaraes Neto (2008) propés um modelo para calcular o
incremento aerodindmico associado a flexibilidade da aeronave, usando o DLM e VLM, para
frequéncias reduzidas nulas. Ele também analisou a faixa de validade das corregdes
efetuadas e o modelo com formulagao quasi-estatica foi comparado com o dindmico
acoplado e formulado com DLM.

Ainda nessa linha de alteracdes propostas para o DLM, pode-se destacar o trabalho
escrito por Valente et al (2017), onde é proposto corregdes no método para tornar possivel a
analise de rajadas. Essa corregao € proposta com base na correcao da matriz AIC usando
dados experimentais ou ainda dados obtidos por CFD.

Outro estudo de extrema relevancia foi apresentado por Prasad e Holla (1980), onde
os autores propdem esquemas de reducdo de tempo de custo computacional. Neste caso, é
analisado a parte real da matriz D, uma vez que ha a ocorréncia de valores similares,
quando quaisquer dois conjuntos de painéis (i, j) e (k, I) estdo situados da mesma forma.
Desta forma, € necessario o calculo de um desses pontos e replica-lo para os demais
pontos similares.

Além do uso comum do DLM para superficies sustentadoras como asas, este método
também pode ser usado para outras aplicagdes de engenharia, um exemplo € o trabalho de
Gangwani (1982), que utilizou o DLM com o objetivo de determinar o carregamento induzido

pelo movimento do rotor nas empenagens.

2.2. Acoplamento aeroelastico para escoamento nao-estacionario e flutter

Henshaw et al (2007) em seu trabalho apresenta um compilado de informacdes sobre
0s métodos de detecgao de flutter, além de mostrar também como este € implementado no
meio industrial. Afim de comparar os métodos, eles estudaram varios casos testes desde de
sistemas com poucos graus de liberdade até aeronaves completas, onde o principal foco foi
avaliar a nao linearidade aerodinamica e o custo computacional dos métodos apresentados.
A titulo de ilustragdo, a Figura 2.1 representa como ¢ feita a deteccdo do ponto de

ocorréncia do fendbmeno do flutter em fungao da velocidade.
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Figura 2.1 -Representacéao grafica do fenébmeno do flutter. (adaptado de HENSHAW, 2007)

Dentro do campo da dindmica do voo, Guimaraes Neto (2008) estudou a relevancia
dos efeitos da flexibilidade estrutural na dindmica do voo. Para isto, o autor deu enforque
maior na modelagem aerodindmica de uma aeronave flexivel usando o método DLM, de
modo que o atraso na resposta dindmica devida a excitacbes na estrutura seria
contemplado. Outro ponto importante que ele investiga em seu trabalho é a comparacao
com Vortex-Lattice com o intuito de explicar fisicamente a origem das diferencas nos
resultados entre tais abordagens (estacionaria e ndo estacionaria).

Santos et al (2005) propdée um estudo em que compara a implementagdo do DLM
para o calculo de cargas aerodindmicas nao estacionarias em superficies sustentadores
planares no dominio da frequéncia. Além disso, ele compara os valores de velocidade de
flutter obtidos, usando os métodos de predi¢cdo do fendbmeno do flutter KE e PK, com dados
experimentais. Além disso, os autores também exploram a condi¢gdo de mergulho e compara
com os dados obtidos via CFD.

Benini (2002) em sua dissertagdo, adota a metodologia de implementacéo dos efeitos
aerodindmicos e estruturais de maneira independente. A caracterizagdo dindmica é feita
pelo método dos elementos finitos e a equagdo do movimento é escrita em coordenadas
modais, enquanto o carregamento aerodindmico nao-estacionario é determinado pelo

método de vortices. A unidao dos dois modelos é feita através do método splines de
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superficie e a equagdao do movimento resultante € resolvida de forma iterativa por um
método de predicao da velocidade de flutter.

Uma outra area explorada na aerodindmica € a utilizagdo do codigo comercial
NASTRAN como ferramenta para a andlise de flutter. MURPHY (2012) em sua tese de
doutorado, propés calcular o carregamento utilizando o método AIC, com base em formas
modais de estruturais mais complexas e construir uma base aerodinamica, usando cédigos
em CFD. Essa base aerodinamica foi transferida para o NASTRAN para permitir a analise
de novas configuragdes. Para validar os resultados, o autor comparou os resultados
advindos com a utilizagdo do modelo com alteracdo da matriz AIC com os resultados do

DLM original.

2.3. Uso de materiais viscoelasticos para o controle do flutter

O uso de materiais viscoelasticos para a atenuacao de vibragdes e ruidos de sistemas
de engenharia vem crescendo constantemente nos ultimos anos, tanto para aplicagdes civis,
automotivas e/ou aeronauticas.

Nashif; Jones; Handerson (1985) trazem em seu livio a teoria da aplicacao de
materiais viscoelasticos para o controle de vibragoes, além de uma breve revisao historica
da utilizacao de tais materiais amortecedores. Eles também descrevem a viscoelasticidade
linear e a influéncia de parametros ambientais e operacionais no comportamento dinamico
dos materiais viscoelasticos.

Lima (2003), em sua dissertagdo de mestrado, aborda os principais métodos de
inclusdo dos efeitos viscoelasticos em modelos de elementos finitos de sistemas discretos
como juntas e apoios viscoelasticos, e sistemas sanduiches como vigas e placas planas. O
autor também faz uma revisdo dos principais modelos reolégicos simples disponiveis na
literatura e dos métodos de caracterizagdo do comportamento viscoelastico nos dominios do
tempo e frequéncia. Outro ponto tratado pelo autor é a identificacdo de pardmetros de
modelos viscoelasticos a partir de dados experimentais.

No contexto da aplicagao de materiais viscoelasticos formando estruturas sanduiches,
a tese de doutorado de Silva (2017) é de grande relevancia, uma vez que foca na
modelagem por elementos finitos estocasticos para casos de sistemas viscoelasticos com
grandes deslocamentos e na presenca de incertezas. Em um primeiro momento, o autor
descreve a formulagdo dos elementos sanduiches do tipo vigas e placas de trés camadas
sujeitas a grandes deslocamentos e, em seguida, aborda a formulagdo do método de

elementos finitos estocasticos para a concepcdo do sistema robusto. Por fim, sao
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apresentadas inumeras simulagdes e um investigacdo experimental interessante envolvendo
vigas sanduiches com comportamento n&o linear.

Além dos trabalhos mais voltados para a investigagdo do préprio material e o estudo
da reducado das vibragdes, existem também inumeros trabalhos que estudam a aplicacéo
dos materiais viscoelasticos para a supressao e controle do fenébmeno do flutter de painéis
em regime supersoénico. Neste contexto, MERRETT (2010) fez uma investigagcao analitica
do efeito elastico e viscoelastico quando ocorre o flutter de painel. Ao final, ele faz ainda
uma comparacao entre os métodos de calculo da velocidade critica de flutter tanto no
dominio do tempo, quanto no dominio da frequéncia para estruturas elasticas e estruturas
com tratamento viscoelastico.

Em sua dissertacdo, Martins (2014) estudou a influéncia do amortecimento
viscoelastico em modelos de dois e trés graus de liberdade. A influéncia do amortecimento
viscoelastico foi introduzido nas molas de suspensdao do aerofdlio. Para calcular a
velocidade critica de flutter, foi utilizado o método k. Além disso, foram feitas avaliacdes
paramétricas em relacdo a temperatura de operagdo do sistema amortecido
viscoelasticamente e de parametros geométricos, com o objetivo de analisar a influéncia da
adicdo do viscoelastico e estudar a possibilidade de aumento da margem de estabilidade.

Outra dissertacao que também estuda a influéncia dos materiais viscoelasticos na
estabilidade aeroelastica € a de Cunha Filho (2015), cujo principal foco de estudo sédo
painéis aeronauticos com tratamento viscoelastico superficial. No decorrer do trabalho, o
autor apresenta a modelagem por elementos finitos de uma placa sanduiche de trés
camadas e a modelagem do comportamento dinamico dos materiais viscoelasticos, além de
descrever sucintamente a formulagao da teoria do pistao e ao final analisa a influéncia de
parametros fisicos e geométricos.

Briend (2017), em sua dissertagdo aborda métodos de redugdo de modelos para
sistemas aeroviscoelasticos. Neste caso, o autor descreve tanto a modelagem de sistemas
viscoelasticos no dominio do tempo quanto no dominio da frequéncia, em seguida aborda o
modelo aerodindmico usado, teoria dos pistdes, e modelos de predicao de flutter no dominio
da frequéncia e do tempo. No final, € apresentada uma metodologia para a reducao do
modelo aeroviscoelastico nos dominios do tempo e da frequéncia.

Um outro trabalho que traz uma abordagem um pouco diferente mas ndo menos
importante, é o de Guimaraes (2016), que estuda o comportamento dindmico e aeroelastico
em compositos laminados de rigidez variavel. O escoamento aerodinamico é formulado

tanto pela teoria das faixas quanto pela teoria dos pistdes, enquanto que no modelo
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estrutural foi feita uma analise da influéncia de volume de fibras, bem como da orientacao
destas, empregando técnicas de otimizagéo para retardar o flutter de painéis.

Frente ao exposto anteriormente, é possivel notar que existem inumeros trabalhos
que tratam da implementagdo do método DLM, seja na sua forma original ou com alguma
correcdo associada. O estudo aeroelastico também é bastante explorado utilizando
diferentes métodos como a teoria do pistdo ou ainda a teoria das faixas, geralmente
associados ao estudo do fendbmeno do flutter. Além disso, ficou claro o interesse da
comunidade cientifica em aplicar tratamentos viscoelasticos discretos ou superficiais para o
controle do flutter.

Portanto, entend