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CUNHA, B. S. C. Analise da estabilidade aeroelastica de painéis sanduiches
viscoelasticos em regime subsdénico empregando o método doublet-lattice nao

planar 2022.120f. Tese de Doutorado, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.
Resumo

Os engenheiros da industria aeronautica se deparam frequentemente com fenédmenos
de flutter de painéis em regime subsbnico, uma vez que o projeto e analise de veiculos
aeroespaciais requerem o conhecimento de suas velocidades criticas de flutter para
requisitos de seguranca e prevencao de catastrofes. Assim, sempre que possivel é
importante avaliar estratégias de controle aeroelastico eficientes e de baixo custo para
lidar com o problema do fendmeno do flutter de painel. Neste contexto, o uso de
camadas viscoelasticas para controle passivo € uma alternativa interessante a ser
utilizada em tais situacdes. No entanto, os procedimentos de modelagem estrutural e
aerodinamica de um sistema aeroviscoelastico submetido a um fluxo de ar em regime
subsoénico nao sao triviais. Na maioria dos casos, a dificuldade esta relacionada ao fato
do comportamento viscoelastico depender fortemente da frequéncia de excitagcdo e
temperatura, resultando em problemas durante o acoplamento entre os modelos
estruturais e aerodindmicos para atender o carregamento ndo estacionario do modelo
aerodinamico e o comportamento complexo dos materiais viscoelasticos, ocorrendo de
forma simultdnea. Neste estudo é proposta uma estratégia numérica para modelar
sistemas aeroviscoelasticos sob escoamento em regime subsdnico para supressao de
flutter em painéis sanduiches. Utiliza-se um modelo estrutural curvilineo com trés
camadas acoplado com o carregamento aerodinamico por meio do Método Doublet-
Lattice (DLM) nao planar, sendo ambos construidos em ambiente MATLAB®
denominado AEROSOLVER o qual faz interfaceamento com o software comercial
ANSYS® que é responsavel por fornecer as informacdes da modelagem de elementos
finitos (FE) como: matrizes elementares e globais, condicdo de contorno, propriedades
geométricas, sistemas de coordenadas, entre outros. Além disso, para resolver as
equacbes resultantes do sistema aeroviscoelastico, uma versao adaptada do método
PK é proposta, juntamente com a utilizagdo da aproximag¢do de Roger para calculo da
matriz aerodindmica generalizada (GAM), a fim de estimar as velocidades criticas de
flutter para painéis curvos sanduiches utilizando materiais viscoelasticos. Ademais,
estuda-se a influéncia de parametros que caracterizam o desempenho do tratamento

viscoelastico como temperatura e espessura de camada.

Palavras chaves: Controle aeroviscoelastico, materiais viscoelasticos, aerodinamica

nao estacionaria, método Doublet-Lattice nao planar, sistema aeroviscoelastico.
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CUNHA, B. S. C. Analysis of the aeroelastic stability of viscoelastic sandwich
panels in subsonic regime using the nonplanar doublet-lattice method. 2022. 120f.

Thesis, Federal University of Uberlandia, Uberlandia.

Abstract

The engineers of aeronautical industries are frequently facing with subsonic panel flutter
phenomena, where the design and analyses of aerospace vehicles requires the
knowledge of their critical flutter speeds for safety requirements and to avoid
catastrophes. Thus, whenever possible it is important to evaluate efficient and low cost
aeroelastic control strategies to deal with the problem of panel flutter phenomenon. In
this context, the use of passive constraining viscoelastic layers seems to be an
interesting alternative to be used in such situations. However, the structural and
aerodynamic modeling procedures of an aeroviscoelastic system subjected to a
subsonic airflow are not easy. In most of the cases, the difficult is related to the fact that,
the viscoelastic behavior depends strongly on the excitation frequency and temperature,
resulting in some difficulties during the coupling between the structural and aerodynamic
models to account for the unsteady aerodynamics and complex behavior of the
viscoelastic part, simultaneously. In this study, it is proposed an efficient numerical
strategy to model aeroviscoelastic systems under subsonic airflows for panel flutter
suppression. Here, the curved panel model of a thin three-layer sandwich panel and
aerodynamic loadings using the nonplanar Doublet-Lattice method (DLM) are
constructed both in MATLAB® environment code denominated AEROSOLVER that is
interfacing the commercial software ANSYS® that is responsible to supply the
information of the finite element (FE) modeling such as: elementary and global matrices,
boundary condition, geometric properties, coordinate systems, etc. In addition, to solve
the resulting equations of the aeroviscoelastic system, an adapted version of the PK
method is proposed together with the using of Roger's approximation to calculate the
generalized aerodynamic matrix (GAM) and estimate the critical flutter speed for curved
sandwich panels using materials viscoelastic. Further, is studied the influence of
parameters that characterize the performance of the viscoelastic treatment, such as

temperature and layer thickness.

Keywords: Aeroviscoelastic control, viscoelastic materials, unsteady aerodynamic,

nonplanar Doublet-Lattice method, aeroviscoelastic system.
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CAPITULO |

INTRODUGAO

Ao longo do desenvolvimento tecnoldgico da humanidade, buscou-se cada vez
mais a aceleracdo dos meios de transporte. No século XIX, as ferrovias foram
importantes para a unificagéo dos territérios, visto na integragao da Europa e a ligagéao
do leste ao oeste nos Estados Unidos. Nesse contexto histoérico, a produgdo em massa
de veiculos desenvolvida por Henry Ford também auxiliou no aumento desse processo.
Sendo assim, a busca pela redugao do tempo de deslocamento se tornou desejavel ao
longo do século XX, o que gerou o desdobramento da aviagdo comercial e militar
proporcionando uma nova fase de conquistas cientificas e de qualidade de vida para as

pessoas.

Assim, tém-se observado a tendéncia de realizagao de estruturas cada vez mais
extensas e leves e com velocidades cada vez maiores de operacdo. Além disso, os
estudos das interacbes entre a estrutura e as cargas aerodinamicas tornaram-se um
fator critico ao longo dos anos, devido ao desempenho e seguranga dos produtos

aeronauticos.

O estudo multifisico sobre a interagao entre as areas da mecanica dos fluidos e
da dindmica estrutural é difundido em diversos trabalhos, como exemplo tém-se a
reducao das vibragbes induzidas por voértices utilizando materiais viscoelasticos
(CUNHA, 2016); no estudo nas areas de construgao civil como em ventos em pontes
(SOUZA, 2013); em biomecanica, como no estudo do escoamento do sangue no interior
de um aneurisma (FEIJO, 2007); na indUstria petrolifera, com os risers de plataformas
offshores que se movimentam pela agdo das correntes maritimas (ALMEIDA, 2010); em

chaminés industriais, com a reducdo das amplitudes das vibragdes causadas por



rajadas de ventos (GRALA,2013); e o estudo de uma aeronave flexivel em regime nao
estacionario por meio do método Doublet-Lattice (DLM) (GUIMARAES-NETO, 2008).

Em particular nas industrias aeronautica e aeroespacial, a relagao entre os
campos da aerodinamica, elasticidade e da dinamica estrutural € conhecido como
aeroelasticidade. De forma usual, os fendbmenos desta area podem ser classificados
como estaticos ou dinamicos (WRIGHT; COOPER, 2007), sendo que o escoamento
aerodinamico estacionario esta associado ao movimento do fluido em torno da forma do
corpo, enquanto o aerodindmico nao estacionario ocorre ao redor de corpos que se
movimentam durante um intervalo de tempo, gerando um deslocamento do fluido
(SILVA, 2009). Uma forma didatica de representagao da interagéo entre as areas da
elasticidade, aerodinamica e da dinamica estrutural € por meio do diagrama de Collar

ilustrado na Figura 1.1.

Dinamica
Estrutural

Elasticidade

Aeroelasticidade
dinamica

Aeroelasticidade
estatica

Mecénica de voo

Aerodinamica

Figura 1.1 — Diagrama de Collar (adaptado de Hodges e Pierce, 2011).

Entado, existem trés teorias aerodindmicas com maior destaque na literatura, a

saber:

1) Teoria das Faixas: o objetivo, basicamente, é a divisdo da superficie de
sustentagdo em faixas com largura finita dispostas ao longo da envergadura.
A limitacdo dessa teoria se da para casos em que os efeitos tridimensionais
podem ser desprezados, tais como asas de grande alongamento. As
primeiras solucdes para o problema da aerodindmica nao estacionaria foram
obtidos por (THEODORSEN, 1935; KUSSNER; SCHWARZ, 1940);



2) Teoria do Pistéo: este modelo foi originalmente proposto por (LIGHTHILL,
1953) e fornece uma aproximagao para o campo de pressao aerodinamico
provocado por um escoamento supersdnico e ndo estacionario que pode ser
gerado por equagdes lineares e ndo-lineares, podendo ser acoplado com o
método dos elementos finitos (MEF);

3) Método Doublet-Lattice (DLM): € uma extensdo da metodologia Vortex-
Lattice (VLM), entretanto, pode ser utilizado para aerodindmica nao
estacionaria. Baseia-se na teoria do potencial aerodindmico e concentra-se
em superficies sustentadoras planares e nao planares em fluxo subsonico.
Uma limitacdo DLM ¢é a desconsideracdo dos efeitos viscosos no
equacionamento e o trabalho com ondas de choque em regime transonico e
supersoénico (ALBANO; RODDEN, 1969; RODDEN; GIESING; KALMAN,
1971; RODDEN; GIESING; KALMAN, 1972; RODDEN; TAYLOR;
MCINTOSH, 1996; RODDEN; TAYLOR; MCINTOSH, 1998; RODDEN;
TAYLOR; MCINTOSH, 1999; KALMAN et al., 1971).

De acordo com Kotikalpudi (2015), o DLM € um método de painéis baseado em
escoamento potencial para a solugdo de um fluxo aerodindmico nao estacionario ao
redor de uma superficie sustentadora, visto que a distribuicdo de pressao € obtida junto
a estrutura a partir de uma dada condig¢ao de contorno. Em outras palavras, ele fornece
a resposta em frequéncia especifica para um dipolo de pressao junto a uma superficie.
Sendo assim, deve-se levar em consideracao a organizagao dos painéis aerodinamicos,
como ilustrado na Figura 1.2, j& que os dipolos de presséo estdo a 2 da corda e, por

convengao empirica, o ponto de controle da normalwash esta a % da corda.

Originalmente, o DLM propde uma aproximagado parabdlica dos dipolos de
presséo ao longo da envergadura de cada painel. Este tipo de aproximagao se mostrou
ineficiente para casos em que o alongamento dos painéis se tornava elevado,
requerendo o uso de mais painéis na discretizacdo das superficies e o consequente
aumento do custo computacional do método (ALBANO; RODDEN, 1969). Ainda hoje,
com 0s sucessivos incrementos e aprimoramento dos computadores e dos métodos
avancados de CFD (Computational Fluid Dynamics), o DLM é uma ferramenta poderosa
de projeto, pois permite uma alta eficacia e confiabilidade nos resultados gerados com
um custo computacional satisfatério. Além disso, a sua grande adaptabilidade para a

utilizacdo com técnicas de discretizacdo como o MEF, também torna-lo muito atrativo.
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Figura 1.2 — Organizacao de uma asa AGARD com 50 painéis aerodinamicos.

Uma vez que, o DLM tornou-se uma fonte padrao confiavel para o calculo do
carregamento aerodinamico para a analise dinamica e, consequentemente, determinar
a regiao de flutter em regime subsbnico, buscou-se melhorar este método. Dessa
maneira, nota-se que a utilizacdo de uma fungéo interpoladora de quarta ordem auxilia
na reducgao do custo computacional envolvido nas analises, ja que neste novo cenario,
sd0 necessarios um numero reduzido de painéis aerodindmicos para estruturas de
grande alongamento (RODDEN; TAYLOR; MCINTOSH ,1998).

Outra linha de melhoramento do DLM ocorreu por meio de corregdes feitas com
dados provenientes de ensaios em tunel de vento ou utilizando dados provenientes de
simulagdes com CFD. Isto foi feito para reduzir as dispersdes ocasionadas pela falta de
parametros viscosos e para numeros de Mach em regimes transénico e supersodnico
(MCCAIN,1984; PITT; GOODMAN,1987; ROUGHEN et al., 2001; VALENTE et al., 2016;
VALENTE et al., 2017; PALACIOS et al., 2001; GUIMARAES-NETO et al., 2014)

No diagrama de forgas de Collar ilustrado na Figura 1.3, tem-se a interagao entre
o carregamento aerodinamico, elastico e inercial. Para a aeroelasticidade estatica, os
fendbmenos levam em consideracdo as forgas elasticas e aerodindmicas, onde L
(distribuicdo de carga), D (divergéncia), R (reversdo do sistema de controle), V
(vibragdes mecanicas) e DS (estabilidade aerodinamica do corpo rigido), Ja para a
aeroelasticidade dinamica, existem trés efeitos principais: Z (resposta dinamica do
sistema), B (buffeting que é uma instabilidade de alta frequéncia) e F (flutter, sendo uma
oscilagdo autoexcitada numa superficie sustentadora sofrendo deflexdes que podem

atingir o limite da estrutura).



Figura 1.3 — Triangulo de forgas de Collar (extraido de Bisplinghoff et al., 2013).

Neste contexto, com o desenvolvimento de aeronaves cada vez mais leves e
esbeltas e com velocidades de voo cada vez maiores, o estudo do fendbmeno de flutter
se tornou primordial para mensurar os seus efeitos nas aeronaves e assegurar a melhor
relagdo de desempenho versus seguranga. No trabalho de Garrick e Reed 11l (1981), os
autores mostraram uma viséo geral de varios estudos sobre o fenédmeno do flutter ao
longo do século XX, com destaque para: a) flutter na ponta da asa ocasionado por
insuficiente rigidez na estrutura; b) flutter do conjunto asa-aileron, na cauda e do
estabilizador vertical; c) flutter na asa, hélices e rotores ocasionados por um alto angulo
de ataque; d) flutter na hélice, gerado pela combinagdo do sistema motor-hélice; e)

flutter de painel.

Nas ultimas décadas, muitas pesquisas abordaram estudos referentes a técnicas
de controle de vibragdes e ruido de sistemas dindmicos, com grande potencial para a
supressao do fenébmeno do flutter. Dentre as inUmeras técnicas de controle que foram
propostas por Nagahama (2013), o controle passivo via emprego dos materiais
viscoelasticos é considerando uma das técnicas promissoras para este fim, tendo em
vista sua grande eficiéncia em amplas faixas de frequéncia e baixo custo de aplicagéo
e manutengao (NASHIF et al., 1985). Sendo assim, conforme apontado por Lima (2003),
esses materiais estdo sendo muito utilizados como estratégia de amortecimento em
veiculos espaciais, satélites de comunicacdes, robds, compressores herméticos,

automdveis e estruturas da construcao civil.



Entretanto, uma das grandes desvantagens quanto ao emprego dos materiais
viscoelasticos como forma de controle de vibracbes de sistemas dinamicos, é a forte
dependéncia das suas propriedades mecanicas com fatores operacionais e ambientais
como frequéncia de oscilagao e temperatura de operacao. Entéo, torna-se indispensavel
a busca por modelos matematicos cada vez mais representativos para a caracterizagao
do comportamento dindmico de materiais viscoelasticos no dominio da frequéncia,

principalmente em aplicagdes aeroelasticas como as de interesse deste trabalho.

Outra dificuldade quanto a modelagem de estruturas aeroelasticas incorporando
materiais viscoelasticos para a supressao do flutter em regime subsénico, é o alto custo
computacional envolvido as analises aeroelasticas, uma vez que, as matrizes de rigidez
da subestrutura viscoelastica é dependente da frequéncia e da temperatura. Entéo,
muitos esforgos de pesquisa tém sido feitos para obter modelos viscoelasticos cada vez
mais eficientes para lidar com sistemas dindmicos mais complexos (BALMES;
GERMES, 2002; LIMA et al., 2010; LIMA et al., 2009; ESPINDOLA, 1997; BAVASTRI,
2013). Por exemplo, apds o surgimento dos primeiros modelos reologicamente simples
de Maxwell, Kevin-Voigt e Zener (DROZDOV, 1998, LIMA, 2003, MAINARD, 2010),
surgiram os chamados modelos modernos, como o modelo das derivadas fracionarias
(MDF) (BAGLEY; TORVIK 1983, BAGLEY; TORVIK, 1985), o modelo de Golla-Hughes-
McTavish (GHM) (MARTIN; INMAN, 2013) e 0 modelo dos campos de deslocamentos
anelasticos (ADF) (GALUCIO; DEU; OHAYON, 2004).

Varios trabalhos mostram a aplicagdo dos materiais viscoelasticos para a
supressao do flutter de painel em regime supersénico (MERRETT; HILTON, 2010;
GUIMARAES et al., 2017; HASHEMINEJAD; MOTAALEGHI, 2015; MOON; KIM, 2001).
Além disso, Cunha-Filho et al. (2016) mostrou a eficiéncia de tratamentos viscoelasticos
superficiais para o aumento da velocidade de flutter de um painel sujeito a um
escoamento supersoénico. Em funcdo do elevado custo computacional envolvido nas
analises aeroelasticas mesmo em regime supersonico, foram propostas estratégias
eficientes de reducdo de modelos bem adaptadas aos sistemas aeroviscoelasticos
(BRIEND, 2017; CUNHA-FILHO, 2019).

Portanto, neste trabalho, é proposta uma metodologia numérico-computacional
para a analise de estabilidade dos sistemas aeroelasticos do tipo placas sanduiches
com material viscoelastico para a supresséao do flutter subsénico. Para tanto, é utilizado
o MEF para a modelagem da estrutura sanduiche juntamente com o DLM néo
estacionario e ndo planar para a geragéo do carregamento aerodindmico. A combinacao

dos dois modelos se da por meio da matriz aerodindmica generalizada (GAM).



A implementacgao do DLM n&o planar feita neste trabalho se deve em fungdo das
suas vantagens sobre outros modelos aerodinamicos, como a capacidade de extensao
para varias superficies sustentadoras aliada ao baixo custo computacional, além da sua
alta comparabilidade com outras metodologias como o CFD. Alias, este € um dos
motivos do método DLM ser extensivamente utilizado nas industrias aerondutica e

aeroespacial em fases preliminares de projetos aerodinamicos.

Neste ponto, vale ressaltar que esta Tese visa também desenvolver uma
ferramenta numérico-computacional avangada chamada aqui de AEROSOLVER, para
analise de estabilidade de sistemas aeroviscoelasticos utilizando o MEF combinado com
o DLM néo planar. Por fim, também sera feita uma analise da influéncia de parametros
fisicos e geométricos na eficiéncia do tratamento viscoelastico superficial, além das
posigdes otimas do tratamento viscoelastico, levando em conta as informagdes das

energias de deformagdo modal, visando aplicagdes praticas de interesse aeronautico.
Além deste capitulo introdutorio, essa Tese esta dividida nos seguintes capitulos:

No capitulo Il € apresentada uma breve revisdo da literatura aberta acerca dos
principais trabalhos relacionados as areas de interesse deste trabalho para um melhor

posicionamento quanto as suas contribuicdes.

O capitulo Il descreve o0 modelo DLM né&o estacionario e nao planar que foi
implementado na Tese. Primeiramente, parte-se da linearizacdo do potencial
aerodinAmico para o escoamento inviscido, compressivel e no regime subsénico. E
mostrada toda a formulagao para se chegar na normalwash, bem como a solugao da
funcdo Kernel ndo planar e suas respectivas fungdes interpoladoras de segundo e
quarto grau. Por fim, € mostrado um fluxograma das principais etapas do cdédigo
AEROSOLVER.

No capitulo IV discorre sobre o modelo estrutural curvilineo com trés camadas a
qual possui a intermediaria preenchida com material viscoelastico. Sdo tratadas as
principais equacodes de interesse dessa modelagem bem como a discretizagcdo baseada
em elementos finitos. Ao final, conceitua-se os principais tépicos relacionados aos
materiais viscoelasticos, assim como as principais equagbes do modelo 3M 1SD112

utilizado para a obtengao dos resultados numéricos.

O capitulo V, é focado no acoplamento entre o carregamento aerodinamico
obtido pelo DLM com o modelo MEF de uma superficie sustentadora do tipo painel curvo
sanduiche de trés camadas, utilizando a matriz generalizada dos coeficientes

aerodinamicos (GAM). Assim, o interesse € o estudo de fenédmenos dinamicos como a



obtencao da velocidade critica de flutter. Além disso, sera abordado a utilizagao dos
coeficientes de aproximagao de Roger a partir das matrizes aerodindmicas
generalizadas e, consequentemente, o método para o calculo da velocidade de flutter,
em especial 0 método PK que foi modificado para lidar com o problema
aeroviscoelastico deste trabalho. Ademais, € mostrado o procedimento para a obtengao
do modelo de uma placa curva através do interfaceamento entre o cédigo comercial
ANSYS® e o codigo préprio AEROSOLVER feito em ambiente MATLAB®.

No capitulo VI, primeiramente, é apresentado os principais resultados, incluindo
uma parte sobre a verificagado da fungdo Kernel ndo planar, e a matriz dos coeficientes
de influéncia aerodindmicos (AIC), tendo como referéncia os principais trabalhos da
literatura. Adiante, é verificado o fendmeno do flutter para diversas situagbes, a saber:
a) com resultados para uma placa curva sem material viscoelastico; b) estudo
comparativo de uma placa curva com e sem material viscoelastico; c) estudo sobre a
influéncia da temperatura de operacao do sistema e das espessuras das camadas na
eficiéncia do tratamento viscoelasticos; d) influéncia do tratamento viscoelastico parcial
na estabilidade do painel curvo, levando em conta as energias de deformagdo modal
dos modos de interesse; e) o estudo da dissipacdo do material viscoelastico na

estabilidade do sistema aeroviscoelastico.

No capitulo VII, sdo apresentadas as conclusdes gerais do trabalho, bem como

as perspectivas de trabalhos futuros.



CAPITULO I

REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 Modelo aerodindmico nao estacionario: Método Doublet Lattice

Na aeroelasticidade, os fendmenos aeroelasticos sao resultantes da interagao
entre os campos da aerodindmica, elasticidade e da dindmica estrutural. Este ramo da
engenharia € muito importante, ndo apenas no projeto de aeronaves, mas em varias
outras aplicagdes, tal como no projeto de pontes e prédios, carros de competicao,
turbinas edlicas e risers utilizados na exploragéo de petréleo. De uma forma geral, os
fendbmenos aeroelasticos podem ser classificados em dois grandes grupos: o estatico,
onde o carregamento aerodindmico & considerado estacionario; e o dindmico em que
os efeitos oscilatorios do carregamento devem ser considerados, sendo mais indicado
para o estudo do fendmeno do flutter. Com relagéo a este ultimo, Henshaw et al. (2007)
faz um estudo interessante sobre varias metodologias para a caracterizagdo do
fendmeno do flutter, utilizando tanto os métodos lineares quanto os nao-lineares. O
objetivo do trabalho é a aplicagdo dessas técnicas em ambiente industrial, além da

apresentagao de exemplos simples até aeronaves completas.

Conforme Wright e Cooper (2007), a natureza transiente dos esforgos
aerodindmicos no fendmeno do flutter leva a uma dificuldade suplementar para sua
analise. Nesta mesma linha de estudo, Ingram e Szware (1976), Yurkovich (2003) e Yan
et al. (2016) realizaram varios estudos sobre estratégias a fim de melhorar a eficiéncia
de sistemas aeroelasticos com o intuito de evitar catastrofes. Além deles, Stanford et al.

(2014) e Alyanak e Pendleton (2017) investigaram os efeitos da orientagéo de fibras de



10

estruturas compdsitas e a variacao espacial das fibras na velocidade critica de flutter de

placas sanduiches.

Uma série de trabalhos podem ser encontrados na literatura aberta que tratam
do problema aerodindmico nao estacionario. Como exemplo, € possivel citar os
trabalhos de Hassig (1971), Yurkovich (2003), Dowell et al. (2004), Wright e Cooper
(2007), Fung (2008), Hodges e Pierce (2011) e Bisplinghoff et al. (2013). Benini (2002)
propde um modelo aeroelastico de asas fixas para tratar separadamente a aerodindmica
e a dindmica estrutural e depois acopla-las numa unica equacdo do movimento. Neste
caso, o modelo estrutural faz uso do MEF e o carregamento aerodinamico nao
estacionario é obtido pelo método de malha de vortices. Ambas as metodologias sao
acopladas por meio de interpolacéo utilizando splines de superficies. Por fim, a equacao
do movimento do sistema aeroelastico resultante é resolvida por um método de iteracao

temporal preditor-corretor.

Uma das abordagens utilizadas para tratar o problema da aerodindmica nao
estacionario em regime subsénico € o método DLM proposto por Albano e Rodden
(1969). Ele é considerado como sendo um desdobramento do método Vortex-Lattice
(VLM) que foi proposto por Hedman (1965) e fundamento em escoamentos
estacionarios. Neste caso, ha uma subdivisao dos painéis aerodindmicos em elementos
menores com linhas de dipolos dispostas a 4 da corda, além da utilizacdo de uma

funcao Kernel do tipo parabdlica.

De acordo com Van Zyl (1998), o DLM baseia-se no MEF, onde o objetivo é
encontrar solugdes oscilatérias para o campo de pressao no regime subsénico utilizando
equacgdes integrais para multiplas superficies. Para Kotikalpudi (2015), o DLM fornece
aresposta em frequéncia para a distribuicao do campo de pressao para um determinado
escoamento numa frequéncia especifica. Portanto, ele tem sido muito util para fases

preliminares de projetos aeroelasticos para caracterizar as velocidades filutter.

O estudo (RODDEN; GIESING; KALMAN, 1971) mostra os detalhes sobre a
modelagem do DLM nao planar em regime subsénico, onde é abordado a formulagéo
da funcao Kernel nao planar utilizando uma aproximagao do tipo parabdlica. Além disso,
€ mostrado dentro do painel aerodindmico a posicdo da condigdo de contorno
normalwash que deve estar a % da corda utilizando uma funcéo polinomial. Ademais,
sdo apresentadas aplicagdes em empenagens do tipo “T” e em combinagdes do tipo
asalpylon e asalfuselagem. Os autores também propuseram melhorias no calculo da

funcao Kernel parabdlica do DLM nao planar original para tratar as descontinuidades
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causadas por inumeras superficies coplanares como, por exemplo, asa/empenagem

horizontal.

Um novo trabalho (RODDEN; TAYLOR; MCINTOSH JR., 1998) aborda uma
segunda forma de refinamento dos dipolos de pressao a partir do estudo da fungao
Kernel, visto que o objetivo € sua melhoria com a utilizagdo de um polinémio de quarto
grau. Entdo, percebeu-se pelos resultados que essa nova técnica auxiliava na reducao
do numero de painéis aerodindmicos e melhorava o desempenho computacional. Vale
ressaltar que Rodden e Johnson (1994) foram os responsaveis pelo desenvolvimento
do manual de aeroelasticidade do MSC/NASTRAN.

Na sequéncia, outro artigo (RODDEN; TAYLOR; MCINTOSH JR., 1999) estudou
a convergéncia do método com varias aplicagdes da fungcdo Kernel em problemas nao
planares, além de avaliar a influéncia do alongamento da estrutura para diferentes
configuragdes de painéis. Foi feito também uma comparacao qualitativa dos polinbmios

parabdlicos e de quarta ordem.

Ja no trabalho de Van Zyl (1998), foi realizado um estudo da convergéncia do
método DLM em regime subsonico, onde foi investigada a interpolagao da fungao Kernel
do tipo parabdlica e de quarta ordem. O autor também concluir que o aumento da ordem
da funcéo interpoladora corrobora para a reducédo do numero de painéis aerodinamicos.
Além disso, no referido trabalho, o autor propde uma nova forma de interpolagao da
funcao kernel de ordem cubica que é denominada de spline. Nota-se pelos resultados
que ha a necessidade de varios pontos para a fungao interpoladora alcangar o resultado
analitico, além do aumento significativo do custo computacional. Ja em 1999, Van Zyl
mostra os resultados da aplicagdo do DLM em asas do tipo delta, onde s&o investigados
os efeitos do alongamento deste tipo de asa, além de uma analise de convergéncia de
malha no processo de discretizagao. Ja em 2003, o mesmo autor avaliou a robustez do
DLM para uma asa retangular de alongamento 20, asa delta delgada e uma asa delta
70°. Por fim, Van Zyl e Mathews (2011) propuseram melhorarias no método DLM para

o calculo de empenagens do tipo “T”, visando a predi¢gdao do fendmeno do flutter.

Em Brock e Griffin (1975) tem-se o desenvolvimento de uma metodologia DLM
planar ndo estacionaria no regime supersoénico através da utilizagéo da fungdo Kernel
supersonica proposta por Harder e Rodden (1971). Ja no trabalho de Pi et al. (1979), foi
desenvolvido o DLM nao estacionario para os casos de ondas de choque transonicas e
estruturas nao planares. Propde-se um fator de correcdo (GIESING; KALMAN;
RODDEN, 1976) com o objetivo de melhorar a predicdo da matriz dos coeficientes de

influéncia aerodindmica (AIC) para encontrar as velocidades criticas de flutter.
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Mccain (1984) fez uma comparagéo entre os resultados praticos obtidos em tunel
de vento com os correspondentes gerados com o DLM implementado pelo préprio autor.
O estudo foi feito para as condi¢des subsbdnica, com Mach igual a 0,6, e transdnica, com
Mach igual a 0,78. O autor considerou altos valores para o alongamento da estrutura,
além de modificagdes no angulo de ataque. Foi constatado uma divergéncia entre os
resultados experimentais e os obtidos pela simulagdo numérica, visto que na formulagao

do método DLM n3o foi considerada a viscosidade e nem os efeitos transonicos.

Em termos do formalismo matematico do método DLM planar, o trabalho de Blair
(1994) é, sem duvidas, um dos mais ricos em detalhes, com destaque para o
desenvolvimento das condigdes de contorno e da obtencdo da normalwash, além da
resolugao da fungao Kernel usando a aproximagéao parabdlica. Portanto, com o objetivo
de verificar o cédigo proprio implementado nesta Tese, toma-se como referéncia os

resultados apresentados por Blair (1994).

No artigo de Pitt e Goodman (1987), foi proposto um fator de correg¢ao para o
DLM baseado em CFD. No estudo, foram consideradas ondas de choque transénicas,
torcao de asas, angulo de ataque, curvaturas e o formato dos aerofdlios. Além disso, a
matriz AIC foi modificada pela introducéo deste fator de correcéao, e os resultados foram

satisfatérios para a determinagao das velocidades criticas de flutter.

Brendel e Sulaeman (1994) modificaram o método DLM a partir do tratamento
parcial da fungcido Kernel, onde foram consideradas as partes planar e ndo planar, além
de uma expansao em série de Ueda e fungdes de Bessel. Segundo os autores, nao
foram verificados ganhos significativos em termos da eficiéncia computacional com tal

alteragéao.

Em Roughen et al. (2001), tem-se um estudo comparativo interessante entre os
resultados com DLM, CFD e experimentais obtidos em tunel de vento. Pode-se notar
claramente as limitagdes do DLM, uma vez que ele ndo leva em consideragao os efeitos

viscosos e para ondas de choques transénicas.

Em Baker e Rodden (2001), utiliza-se de corregcéo para o DLM a partir do ajuste
da extremidade na malha aerodindmica. Nota-se que este procedimento numérico
melhora os valores da parte real da matriz AIC sem a alteragao significativa da parte
imaginaria. Os autores recomendam essa nova adaptacgao junto a malha em virtude dos

beneficios dos calculos e a sua facil implementagdo no DLM.

Ja em Palacios et al. (2001), os autores também propdem o uso de um fator de

corregao linear para a modelagem CFD para o escoamento trans6nico nao estacionario.
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Isto é feito através da iteragdo com métodos nao lineares. Um dos objetivos apontados

pelos autores é o ganho em desempenho computacional do DLM.

Em Valente et al. (2016; 2017), tem-se a utilizacdo de um fator de correcao para
o DLM em regime transénico para a analise de rajadas de vento. Neste caso, o autor

realizou a corre¢ao da matriz AIC por meio de resultados de simulagdo CFD.

Um exemplo interessante do uso do DLM pode ser visto em Gangwani (1982).
O autor aplica a metodologia para a determinagéo das vibragdes indesejaveis geradas

por cargas aerodindmicas nao-estacionarias em rotores de helicopteros.

Prasad e Holla (1980) propdem uma técnica numérica para melhorar a eficiéncia
computacional do DLM em termos do calculo da matriz AIC para carregamentos nao
estacionarios de asas em regime subsénico. Uma vez que alguns termos da parte real
da matriz AIC se repete, o algoritmo proposto pelos autores faz o calculo somente dos

pontos necessarios e replica-os para os demais pontos.

Em Santos et al. (2005), tem-se uma implementacgao interessante do DLM para
superficies planares no dominio da frequéncia. Nesse artigo, os autores utilizam a
predicdo das velocidades criticas de flutter a partir dos métodos PK e KE. Por fim, eles
comparam os resultados obtidos com dados experimentais e com os correspondentes
obtidos por CFD.

Guimaraes-Neto (2008) propde um estudo de uma aeronave flexivel em regime
nao estacionario por meio do DLM. Neste caso, o autor consegue contemplar o atraso
da resposta aerodindmica as excitagdes oriundas das deformacgdes da estrutura. O
cbdigo proposto pelo autor passou a ser denominado de DLM-2008, possibilitando a
simulagao de configuragdes de asas e empenagens utilizando placas planas. O método
DLM-2008 foi utilizado por Guimaraes-Neto (2014) para a analise da dindmica de voo

de uma aeronave flexivel no regime subsénico.

No trabalho de Guimaraes-Neto et al. (2014), utilizam-se uma forma diferente
para a correcao dos coeficientes da matriz AIC. Os autores sugerem uma alteracao dos
pontos de controle, uma vez que, por regra, para o DLM, as linhas de dipolo e ponto de
controle estdo, respectivamente, a 2 e % da corda. Assim, esta metodologia € uma
ferramenta interessante para reduzir as aproximagdes do método DLM, visto que este
ndo considera a viscosidade e nem os efeitos das ondas de choque transénica.
Portanto, o fator de corregcéo proposto leva a resultados comparaveis com os obtidos

por CFD ou em tunel de vento.
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Em Silva (2018), foi apresentado um estudo numérico sobre o uso de materiais
viscoelasticos para a supressao do flutter de painéis retangulares em regime subsénico.
Entretanto, toda a implementacgéo foi feita via codigo comercial NASTRAN®. Uma das
principais dificuldades apontada pela autora foi a introdu¢cdo da dependéncia da
frequéncia e temperatura das propriedades do viscoelastico na analise, além da falta de
referéncias na literatura aberta para a verificagdo da metodologia. No trabalho de Borges
(2019), foi apresentado uma metodologia de acoplamento entre o DLM planar em
regime subsdnico com possibilidade de inclusdo de algum tipo de amortecimento
externo tais como o amortecimento viscoelastico, mas utilizando modelos simplificados
da parte viscoelastica. Uma das grandes contribuicbes do autor foi a utilizacdo da
aproximacado de Roger para gerar as matrizes aerodindmicas generalizadas e, em

seguida, verificar o fendmeno de flutter por meio da metodologia PK.

Ja no artigo de Eversman e Pitt (1991), foi proposta uma metodologia hibrida
entre os métodos doublet-lattice e doublet-point, podendo ser utilizada tanto para casos
planares quanto para os n&o planares. Dessa maneira, consegue-se uma metodologia

mais eficiente do ponto de vista computacional sem perder qualidade nos resultados.

Em Chen e Bhasin (2012), é feita uma comparagéo entre dois métodos para o
calculo aerodindmico nao estacionario em superficies sustentadoras: o método DLM e
0 ZONAG. Os autores concluiram que a grande diferenga entre ambos € a parte real da

matriz aerodindmica generalizada para altos valores de frequéncia reduzida.

O trabalho de Murphy (2012) é apresentado também uma metodologia hibrida
para o calculo das velocidades de flutter, uma vez que utiliza os dados obtidos pelo
carregamento aerodindmico proveniente do DLM em conjunto com os resultados do
calculo estrutural fornecidos pela empresa Bombardier. Além disso, inclui-se os dados
de CFD para a corregado da matriz AIC para obter resultados mais coerentes em termos

das velocidades criticas de flutter em regime subsonico.

2.2 Materiais viscoelasticos para a supressao do fenémeno do flutter

Os materiais viscoelasticos sdo comumente empregados no controle passivo de
vibracoes e ruidos de inumeros sistemas mecanicos. O maior incentivo para a utilizagao
desses materiais € a sua facilidade de aplicagao aliado ao baixo custo de manutencéo,
além da sua eficiéncia em amplas faixas de frequéncia. As areas de aplicagdes sao

inumeras, a saber: automobilistica, robdtica, construgcdo civil, aeroespacial, dentre
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outras. Dessa forma, o emprego desses materiais como técnica para a supressao do
flutter em regime subsoénico ainda nao é abrangente na literatura, uma vez que ha
dificuldade para a correta modelagem envolvendo a dependéncia de suas propriedades
mecanicas com fatores ambientais e operacionais, 0 que aumenta a complexidade da
integracdo dos modelos viscoelasticos com os modelos de sistemas aeroelasticos.
Sendo superado esse obstaculo, os materiais viscoelasticos sao capazes de fornecer
controle passivo para a estrutura com reduzido custo de manutencdo e aplicacéo

juntamente com eficiéncia em relagdo ao amortecimento estrutural.

Um estudo abrangente do amortecimento viscoelastico com aplicagdes de
interesse pratico pode ser encontrado nos trabalhos de (NASHIF et al., 1985), (LIMA,
2007) e (LIMA et al., 2009). No trabalho de Lima (2003), pode-se destacar trés modelos
viscoelasticos ditos modernos para sistemas contendo esses materiais para o controle
de vibracéo e ruido, a saber: campos de deslocamentos anelasticos (CDA), Golla-

Hughes-Mctavish (GHM) e o derivadas fracionarias (MDF).

Merrett e Hilton (2010) propdem um estudo elastico-viscoelastico do fendbmeno
do flutter de um painel para uma faixa de velocidades criticas até o regime supersénico.
Neste estudo, os autores aplicam o principio da equivaléncia elastico-viscoelastico

(PEEV) (NASHIF et al., 1985) para a construgdo do modelo numérico.

No trabalho de Martins (2014), analisa-se a influéncia do amortecimento
viscoelastico na instabilidade aeroelastica que envolve o flutter, por meio de um modelo
discreto de uma secéo tipica de dois e trés graus de liberdade. Ha a investigacao de
dois casos: a) considera-se os movimentos verticais e de rotagao do aerofdlio; b) rotagcao
de uma superficie de controle. Neste caso, sdo as molas de suspensao do aerofdlio que
possuem propriedades viscoelasticas. Além disso, faz-se o uso dos conceitos de modulo
complexo e do fator de deslocamento para o estudo paramétrico da temperatura de

trabalho e frequéncia de excitacao.

Em Cunha-Filho (2015), aplica-se o modelo GHM para a parte viscoelastica de
um painel sanduiche de trés camadas em regime supersdnico. O objetivo foi determinar
a regiao de flutter da estrutura para comprovar a eficiéncia do tratamento viscoelastico
superficial na estabilidade de painéis aeronauticos. Além disso, foi feito um estudo da
influéncia de parametros fisicos e geométricos nas velocidades criticas. Na mesma
linha, Cunha-Filho et al. (2016) fez um estudo paramétrico sobre os efeitos da adicdo
de materiais viscoelasticos num painel aeronautico em termos da redugido das

amplitudes de vibragéo e da supresséao do flutter em regime supersonico.
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Briend (2017) desenvolveu um modelo viscoelastico novo no dominio temporal
para investigar a estabilidade de sistemas aeroviscoelasticos. Ele demonstrou a grande
eficiéncia da metodologia em termos da reducao do custo computacional de calculo para
a predicao do flutter supersdnico, mesmo para sistemas aeroelasticos mais complexos
formados por muitos graus de liberdade. Nesta mesma linha de ganho em eficiéncia
para aplicagdes de interesse industrial, Cunha-Filho (2019) desenvolveu um método de
reducao de modelos para sistemas aeroviscoelasticos a fim de ser utilizado no dominio
do tempo. Neste trabalho, foi utilizado a Teoria das Faixas para a modelagem de uma
viga sanduiche viscoelastica submetida a um carregamento nao estacionario,
representando uma sec¢ao de asa. Além dos resultados numéricos, o autor buscou a

validacao experimental em tunel de vento dos modelos desenvolvidos.
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CAPITULO Il

MODELAGEM AERODINAMICA

O DLM tem-se tornado uma das ferramentas mais utilizadas para o calculo do
carregamento aerodindmico ndo estacionario de aeronaves, tanto na area académica,
quanto na industria, principalmente nas fases preliminares de projetos aerodinamicos.
Isto se deve a sua facilidade de integragdo com outros métodos numéricos como o MEF,
além do custo computacional aceitavel quando comparado, por exemplo, com modelos
CFD. O DLM planar foi proposto inicialmente por Albano e Rodden (1969) através da
inclusdo de fatores ndo estacionarios aos painéis com escoamentos estacionarios,
sendo uma complementacédo dos desenvolvimentos feitos por Hedman (1965) sobre o
Vortex-Lattice Method (VLM). Os fatores que irdao compor a downwash podem se dar
pela soma algébrica da componente estacionaria e nao estacionaria, como sera visto
posteriormente no decorrer deste capitulo. Além disso, para a fungdo Kernel, pode-se
utilizar uma funcao interpoladora de segundo ou quarto grau, de acordo com a restricao

de precisdo da malha a ser trabalhada.

Portanto, este capitulo apresenta os principais desenvolvimentos matematicos
do DLM néo planar o qual foi implementado em um cédigo préprio utilizando o MATLAB
para o calculo do carregamento aerodindmico dos sistemas aeroviscoelasticos de
interesse desta Tese. Vale ressaltar que grande parte do desenvolvimento foi baseado
no trabalho de Blair (1994).
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3.1 Formulacao matematica do DLM

Para a formulagao do DLM, parte-se da linearizagao do potencial aerodindmico,
onde é assumido um escoamento inviscido, compressivel e subsdnico ao redor de um
corpo solido. Para um volume de controle qualquer, sdo estabelecidas as seguintes

equacdes da continuidade e do balango da quantidade de movimento:

9p , Apu) . I(pv) . O(pw) _ (3.1)
e o o T oz 0
Qu, Ou_  Ou_  Jdu__10p (3.2.a)
3t T Yax TV oy "WazT T p ox
v, v, dv.  dv__10p (3.2.0)
ot "Uax TVay Waz_ " p oy
ow_  Ow  Ow ow__10dp (3.2.c)

1
+ + =-=
ot Y ox Vay "5z p 0z
onde (u,v,w) sdo os campos de velocidade do fluido, p é a pressao e p é a densidade

do fluido, sendo todas dependentes das coordenadas cartesianas (x,y,z) e do tempo t.

Para resolver o sistema de equacdes com cinco variaveis iniciais, adota-se a

seguinte relagao isentropica:

p _ Po (3.3)

pY  poY

onde y € arazé&o de calores especificos e as variaveis (p, e p,) sdo valores de referéncia
constantes para a pressao e densidade, respectivamente. Além disso, a relagado (3.3) é

constante para qualquer elemento do fluido.

A velocidade do som no fluido é expressa da forma:

2_dp (3.4)
o dp

Assumindo a condigdo irrotacional para o escoamento, chega-se a seguinte

equacéo do potencial de velocidade:

Vo (3.5)

Qi
Il
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_| 0 0 9d
ondeV—[ 3% O az].

Dessa forma, o problema é reduzido para trés equagdes e trés incognitas, ou

seja, (¢,p,p), onde as componentes de § sdo definidas como segue:

i (3.6)

g=[uvwl]j
k

Tomando-se a Eq. (3.6) e utilizando a condigao de escoamento irrotacional dada

por V x g =0, chega-se nas seguintes relagbes:

ow _dv (3.7.a)
oy 0z
ow _du (3.7.b)
ox Oz
Ov _Jdu (3.7.c)
ox OJy

Neste momento, combinando as Egs. (3.5) e (3.6), levando-se em conta as

relagdes (3.7), a Eq. (3.2) pode ser reescrita da seguinte forma:

9 q_z]_ -Vp (3.8)
at[v<1>]+ V[ 2175
Baseado na lei de Leibnitz (HILDEBRAND, 1962), a Eq. (3.8) pode ser reescrita

comao:

0 q> f(dp|_ (3.9)
v[—t+7+f7]_o

Dessa forma, a constante de integracdo aparecendo na Eq. (3.9) € uma funcgao

do tempo, o0 que leva a seguinte equacao de Kelvin, sendo considerada uma versao nao

estacionaria da equacao de Bernoulli:

0P 2 d A
Jt 2 P
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O significado fisico da funcdo F(t) pode ser encontrado a partir de um
determinado escoamento numa regiao livre de perturbagdes, ou seja, estacionario,
possuindo linhas de corrente paralelas e retas. Neste caso, o potencial de velocidade é

independente do tempo, a presséo é constante e a velocidade constante e igual a, U.

Assim sendo, as condigbes sdo ¢g2=U2 dp=0e ki =0, resultando na seguinte relacgao:
ot

U2, (3.11)
F(t)= T
Entao, o potencial de velocidade pode ser modificado ao acrescentar F(¢) :

t 2

¢=<1>—f F(t)dt= - Vet (3.12)
0

2

Desta forma, chega-se a seguinte equagao de Bernoulli modificada:
o . q*, [dp _ (3.13)
St 5 Tt f— =0

Portanto, a equagao da continuidade Eq. (3.1) pode ser modificada a partir da
Egs. (3.3), (3.4), (3.12) e (3.13). Além disso, toma-se a condigdo de escoamento
irrotacional, ou seja, V x ¢ =0. Portanto, obtém-se a seguinte equacgdo de potencial
completo:

_ 1[0, 0 : [q_z]]_ (3.14)
V¢ a2[8t2 +at(q2)+v¢ V[5||=0

Por fim, a Eq. (3.14) pode ser reduzida a um problema de apenas uma equagao
€ uma incognita, visto que a velocidade do som, a, pode ser representada como sendo

uma funcao do potencial de velocidade, ¢, como discutido em (BLAIR, 1994).

Neste ponto, é feita a linearizagdo da equagao do potencial completo Eq. (3.14)
para se chegar a formulagao do DLM. Para tanto, sdo consideradas duas componentes,
a saber: (a) estacionaria; (b) pequenas perturbagdes dependentes do tempo. Assim,

essa consideragdo € aplicada também para a pressao e densidade do fluido, e a
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velocidade do som é considerada como sendo invariante no tempo nesse processo de

linearizagdo. Portanto, tem-se:

d(x,y.2,8) = p(x,y,2) + P(x.y,2,1) (3.15.a)
p(x,y,z,t) = p(x,y,2) + p(x,y,2,t) (3.15.b)
p(x.y,z,t) = p(x,y,2) + p(X,y,2,t) (3.15.c)
a(x,y,z,t) = &(x,y,2) (3.15.d)

Por fim, assume-se que tanto a velocidade, U, quanto a velocidade do som, «a,
sao constantes ao longo de todo o escoamento. Pela teoria de pequenas perturbagbes
lineares, o numero de Mach, (M = U, /a), é considerado constante para o escoamento

do fluido.

1 3 I 2Uoc ot 1 e
(1_M2)¢xx+¢’w+¢zz_( o? jd))(t_(?)d)rr:o (3.16)
Como tem-se o interesse em analisar o comportamento aerodindmico por meio

da distribuicao de pressao, toma-se a equacao de Bernoulli modificada Eq. (3.13) para

desenvolver a expressao linear da pressao em funcao do potencial de velocidade:

~

(P=po)= —po b+ Us®,) (3.17)

Neste ponto, a definicdo da condigdo de contorno apropriada para a resolugao
da Eq. (3.16) deve ser considerada para um escoamento tangente a superficie, ou seja,

a componente normal a superficie é nula. Assim, chega-se na seguinte relagao:

oF . +v. (3.18)

A linearizacao da Eq. (3.18) é feita para caracterizar uma superficie de asa fina,
visto que a fungao que descreve essa superficie é dada por, F = F,(x,y,z t), conforme
definido pela equagao seguinte, sendo caracterizada por apresentar uma componente

de deformacgao do plano médio, h,,, € outra na espessura do plano médio, h;.

Fax¥:z,t)=z— h(x.y.0xh(xyt) =0 (3.19)
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Para a linearizagdo do escoamento sobre um fluxo livre e uniforme, o vetor de

velocidades € descrito, matematicamente, como segue:

i
v=[(W+u) v w]j (3.20)
k

Portanto, substituindo as Egs. (3.19) e (3.20) na (3.18), e definindo, h = h,, + hy,

chega-se a seguinte equacao:

_Oh_ oh_ oh_ _ (3.21)
ot (U+u)6x v8y+w_0

O objetivo é a relagao linear entre as componentes de velocidade na superficie

de asa e da funcao, h. Neste caso, despreza-se os termos ndo lineares na Eq. (3.21):

_0oh_ ,9h (322)
W=BE Y

Para asas simples, é conveniente representar as deformacgbes planares em

termos de um polinbmio no espacgo e por harménicos no tempo da seguinte forma:

h(x,y,0) =[ 7% ZL gaodyk e (3.23)

onde n, e n, s&o os graus do polindbmio nas diregdes x, e y, respectivamente, a; séo as

constantes do polinémio e w é a frequéncia.

Por fim, substituindo a Eq. (3.23) na (3.22), obtém-se:
w=(ie] 2o Tt ooy + L[ 7 Tt oo~y et (3.24)
onde o0 médulo complexo pode ser dado por:

w(x,y,t) = w(x,y,w)e'®t (3.25)
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A partir da Eq. (3.25), a Eq. (3.24) pode ser reescrita para a frequéncia reduzida
como segue (ALBANO; RODDEN, 1969):

Wix.y,w) = [ZJH: 0 Lnt=o daml ™1y + %[Zjn; 0Ll Zimy"] (3.26)
= -Lb (3.27)
U

o0

onde k é a frequéncia reduzida e b corresponde a semi-corda.

Para encontrar a solugdo da equagao do potencial aerodindmico, uma técnica
util é a relacdo com a equacao do potencial acustico. Dessa maneira, toma-se o conceito

de fontes moéveis e realiza-se a translacao do sistema de coordenadas da forma:

Xo=x—Ut (3.28.a)
Yo=Y (3.28.b)
Zy=z (3.28.c)

Portanto, deve-se encontrar uma solugéo elementar para o potencial acustico
para auxiliar na solugédo do potencial aerodinamico. Logo, o interesse é numa onda em

expansao por meio de um disturbio central, expressa como segue:

~ g[t_ é] (3.29)
$(r,)=——>2
onde a fungéo g é dependente do tempo e o termo entre parénteses designa um atraso

no tempo.

Nesse momento, faz-se necessaria a utilizagcdo de uma fungao pulsante para
varias fontes em sequéncia. Isso representaria o0 mesmo efeito de uma fonte moével
Unica numa velocidade constante. Para tanto, uma nova transformacgéo de coordenadas

deve ser feita:

Yo =vo"—n (3.30.b)
ZOE=ZOm_ (3-30-0)
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onde os sobrescritos m e e indicam os sistemas mével e estacionario, respectivamente,

e (&,n,0) sdo termos que definem a distancia a uma fonte movel.

Portanto, a Eq. (3.29) é modificada pela alteragcdo das coordenadas:

. T11J 1, Us(x—Uxt—8) 1- (3.31)
sansanco-[ Sl 2070 21]
onde:
§=((X_§)2+(y_n)2+(z_C)Z)l/z (3.32.a)
BZ= 1 - M? (332b)
_—M(x—e)+R (3.32.c)
B ap?

Através de manipulagdes matematicas, pode-se chegar a seguinte expressao

simplificada para o potencial:

J>5<x,y,z,§,n,c,o=[ }F[t—T] (3.33)

xl|=

A Eq. (3.33) é a solugcado fundamental da equacgédo do potencial aerodindmico
dada pela Eq. (3.16). Conforme discutido por Blair (1994), uma Unica fonte ndo é capaz
de gerar forga, mas duas ou mais fontes conseguem gerar um diferencial de pressao.
Portanto, considera-se duas fontes opostas com intensidades inversamente

proporcionais.

Agora, o objetivo é a solu¢do do potencial de aceleragdo. Nota-se que o dado de
entrada para a resolucao do sistema linear é a deformagao da asa e o dado de saida é
a pressao. Entao, parte-se da equagao do potencial aerodinamico, Eq. (3.16), realizando

a diferenciagao tanto no tempo quanto no espago:

e O o OO 3342

(8., +(8),, ().~ (5280, - (28,0 (3.34.)
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Multiplicando-se a Eq. (3.34.a) por, p,, € a Eq. (3.34.b) por, p,U, € somando-se

as duas equacdes resultantes, tem-se:

- = = = - . 20\ -~ -
B2oo( @ + Uscby),, + Po( @+ Uscby),, = Po( e + Unc®y),, - (—

(2o Bt U =0 (3.35)

o

Substituindo a Eq. (3.17) na (3.35), chega-se a equacao do potencial de pressao:

20,
szxx+pyy+pzz_(7)pxt_(é)pttzO (3.36)

Portanto, a pressao podera ser definida tanto em fung¢ao da pressao quanto do

potencial de presséo.

p=—pob+Ud,) (3.37)
A Eq. (3.37) é matematicamente idéntica a equagao do potencial aerodinamico

(3.16). Portanto, a solugéo elementar da equagao do potencial aerodinamico, Eq. (3.33),

também é solugao para a equacgao do potencial de pressao:

o

onde as Eqgs. (3.32.a) e Eq. (3.32.c) sao validas para a Eq. (3.38).

]f[t_ﬂ (3.38)

x|~

Com o objetivo de otimizar o custo computacional, o problema ¢ alterado para o
dominio de uma frequéncia constante, uma vez que a pressao, ps, assume a forma

complexa, pse'®t. Portanto, chega-se a seguinte expressao:

(3.39)

exp(iwt) = p,exp(iwt)

ps= [%]exp(iw(t— T))= [—Aexp_(in) }

Substituindo a Eq. (3.32.c) na (3.39), obtém-se:
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(M(x-8)-R) (3.40)

Entretanto, ndo se pode utilizar diretamente a Eq. (3.40) como modelo para o
célculo da diferenca de pressao, uma vez que, pg, € uma fungcao simétrica em relagao
ao plano, z = {. Dessa maneira, diferenciando a Eq. (3.39) em relagao a, z, para obter

dipolos de pressao, sendo definida como potencial de aceleracao, ¥, tem-se:

@(X,y,2)=%|:%exp|: aiu;Z(M(x_g)_E)ﬂ (3.41)
0

onde A é a amplitude de oscilagdo para uma dada frequéncia.

Agora, resolvendo a derivada da Eq. (3.41), obtém-se:

Plx,y,2) = ABA(z = C)[ o _%]exp[ O (Mx~5) - E)] (3.42)
R R B

Na Eq. (3.42) tem-se a descricdo da pressdo nas coordenadas (x,y,z) devido
aos dipolos de pressdo das coordenadas (§,n, (). Entdo, os dipolos sdo continuos no

plano, (§,1,C = 0), e, neste caso, adota-se a integracéo de area, dS = d&dn, tendo:

— —iw 1 i
P(x,y,2) = BZZJ;A(E,U)[? - ?]exp[

w
aoB?

(M(x—g)—ﬁ)]dgdn (3.43)

A Eq. (3.43) é a solucao para a fonte oscilatéria em movimento harménico, onde
¢ introduzido o conceito de escoamento aerodinamico elementar do tipo dipolo (doublet),
baseado na superposi¢ao de dois escoamentos tipo fonte infinitesimais adjacentes e de

intensidades iguais, mas opostos, como ilustrado na Figura 3.1.
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DOUBLE 8OURCE DousLET
Figura 3.1 — Derivagao de dipolos a partir de dois escoamentos tipo fonte iguais e

opostos (extraido de Giesing, 1987).

Conforme desenvolvido por Blair (1994), a amplitude A é dada como:

A= BP (3.44)
41p

Como o interesse é buscar uma relagao linear explicita entre o salto de pressao
dos dipolos de pressao junto a condi¢cado de contorno linear que é componente normal

ao escoamento, substituindo a Eq. (3.44) na (3.43), tem-se a seguinte relagao:

_ _ Bz _ —iw 1 iw LT 3.45
Py = fSAp(E,n)[ =2 Rg}exp[aoﬁz(/vi(x £) R)]dEdn (345)

Neste ponto, deve-se relacionar o potencial de velocidade com o de aceleracéo

para obter a seguinte expressao:

o(x,y,2)= — iexp[— izju—:]f_;exp[i(&)—:]@(a,y,z)da (3.46)

Entao, relaciona-se a componente, z, da velocidade com a velocidade potencial:

w(x,y,z) = %(5) (3.47)

Finalmente, substituindo a Eq. (3.46) na (3.47), tem-se a forma abreviada:
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_ 1 _
Wy 2)=| = g | [ 45 K (8. m).2) (3.48)
onde a fungdo Kernel é definida como segue:
(3.49)

iwx 2 X i —
K (Xo:Y0rZo) = exp(— m 0]%{[:%exp[é—§2()\ - MR)]dA]

Por conveniéncia, adota-se o sistema de coordenadas relativo, (xq,vo,Zg), entre
os sistemas fixo e local, onde x, = (x—%), yo = (y — 1) e zo = (z — {), como ilustrado

na Figura 3.2.

Figura 3.2 — Sistemas de coordenadas globais e locais.

Por fim, as relagdes adimensionais da velocidade e pressao sdo dadas como:

= d=i (3.50.a)
n Uoo
AE,,= ZAZE (3.50.b)
pU

Entdo, substituindo os parametros adimensionais na Eq. (4.48), chega-se na

expressao do downwash numa superficie:

Wn(X,V,Z)=[‘8in]ffSA5p K((x=%),(y—n),z) d&dn (3.51)

onde ¢, € o coeficiente de presséo adimensional.
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3.2 Formulagao da fungcao Kernel nao planar

As fungdes Kernel sédo transformagdes algébricas para representar um dominio
tridimensional com uma fonte ou um dipolo pontual ndo estacionario e de intensidade
concentrada. Podem ser entendidas como fungdes que representam dominios fechados
para um determinado salto de pressdo, ou seja, a descontinuidade que ocorre devido a
variacdo da intensidade do dipolo. De inicio, se torna muito mais pratico considerar uma
forma abreviada destas transformacdes para um caso planar, onde o vetor normal a
superficie € sempre ortogonal para todo o painel. Os trabalhos notaveis que propuseram
as aproximagoes para tais fungdes no caso de superficies oscilatérias sao (LANDAHL,
1967; BISMARCK-NASR, 1991).

O refinamento da fungdo Kernel nao planar realizado por Landahl (1967) foi
apresentado conforme (RODDEN; GIESING; KALMAN, 1971), tem-se:

KiTy | KT, iwxq (3.52)
K=( 2 + a Jexp(— U ]

oC

onde K; e K, sao os parametros relacionados as partes planar e nao planar, da fungao
Kernel, respectivamente, x, € a distdncia entre os pontos emissores e receptores
paralelos ao escoamento e r é a distancia dos pontos emissores e receptores os quais

sdo perpendiculares ao escoamento. Ty, T, e r sdo definidos como:

Ty =cos(y,~Ys) (3.53.a)
T, =(z,c0sY, = ypseny,)(zocosy, — yoseny;) (3.53.b)
re=z%,+y?, (3.53.c)

onde os angulos do diedro y, e y, sao referentes aos pontos receptores e emissores.

De acordo com Landahl (1967), as partes planares e nao planares sao definidas

pelas seguintes relagdes:

_ [ M| exp(~iku,) (3.54.a)
K1—/1+[? [(1+u2 )1/2]
1
km2r2 T exp(—iku) 7 M 22 Mru 3.54.b
KZ:_%_[’ e ][(1+(u2 )1;2)]‘%[(1%21)(% )+2+( R 1)] 240
1



onde:
(MR - xo)
= i
k= U
B=(1-m)"2

R=(x%,+ Bzrz)l/z
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(3.55.a)

(3.55.b)

(3.55.¢)
(3.55.d)

As solugbes para I; e I, sdo dadas (RODDEN; GIESING; KALMAN, 1971):

> exp(—ku,)
i m
> exp(—ku,)
Uy m

Resolvendo as integrais acima por partes, tem-se:

Uy
(1+u2)"?

Iz(ul,k)=w[(2+ikul)[l #]

Il(ul,k)=exp(—iku1)[1— —iklo(ul,k)]

(1+u2)"2
!

T AL OO kZJo(ul,k)]
1

onde I, e ], sdo dados por:

Io(uy,k) = exp(iku, f [1 " 1/2 ]exp(—ikul)du

uy

o u
Jo(up.k)= exp(ikul)j; u(l - (;l/zjexp(—ikul)du
1

1

(3.56.a)

(3.56.b)

(3.57.a)

(3.57.b)

(3.58.a)

(3.58.b)

As integrais em (3.58) podem ser resolvidas por meio de um somatorio finito,

conforme apresentado por Laschka (1963) para os casos em que u = 0:
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1 a exp(—ncu,) . 3.59.a
IO(ul’k)Engl—n2c2+k2 “(nc—ik) ( )
L 3 2eexp(ncuy) s o 2 2024 g2
Jo(ul,k)=n§1m{(n cc—k )+ncu1(n cc+k )
—ik[2nc+uy(n?c®+ k?)]} (3.59.b)

onde ¢ = 0.372 e os coeficientes a, da aproximagao de Laschka estdo definidos na
Tabela 3.1.

Tabela 3.1 — Coeficientes da aproximagéo de Laschka para u(1 + u?)~%/2.

a,
0,24186198
-2,7918027

24,991079
-111,59196
271,43549
-305,75288
-41,183630
545,98537
-644,78155
328,72755
-64,279511

© 0o N o o A W N =3

_—
- O

Pelo efeito da simetria, quando u; < 0, pode-se avaliar separadamente a parte

real e imaginaria de I; e I,. Assim:

I(uq.k) = 2Re[11(0,k)]— Re[Iy( —uy,k) ]+ i Im[13(—uy,k)] (3.60.a)
Iy(uq.k) = 2Re[15(0,k)] = Re[I5( —uy,k) ]+ i Im[15(—uy,k)] (3.60.b)

Para o caso particular onde a frequéncia de oscilagao € igual a zero, a Eq. (3.54)
assume a seguinte forma (RODDEN; GIESING; KALMAN, 1971):

X
Kio= lim K;=1+— (3.61.a)
w->0 R

o= tm = ~2-(32 2+ £L (3.61b)

w=0 R
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3.3 Método Doublet Lattice (DLM)

A proposta original do DLM para a determinagéo da influéncia da oscilagao de
pressdo em uma superficie sustentadora é baseada na suposi¢do da distribuicdo de
pressao ao longo de uma linha imaginaria localizada a % da corda de cada painel. Desse
modo, a condigdo de contorno prescrita pela normalwash é posicionada a % da corda
do painel e na meia envergadura, como ilustrado na Figura 3.3. Vale ressaltar que a
adocao dessas medidas foi por conveniéncia empirica por meio dos resultados obtidos
e a satisfacao da condigao de contorno de Kutta na borda de fuga (RODDEN; GIESING;
KALMAN, 1971; HEDMAN, 1965).

BOUND VORTEX AND
LINE OF DOUBLETS

A DOWNWASH
COLLOCATION POINT

o | TRAILING
VORTICES
—
4%
3ic
® o
ic
C
o o
X

Figura 3.3 — Superficie sustentadora dos painéis aerodindmicos e o rearranjo

elementar para o DLM.

No caso do DLM e para um numero finito de painéis, a Eq. (3.51) pode ser

reescrita na seguinte forma matricial:

w,}=[D, IAC,) (3.62)

onde [D,] € a matriz complexa que relaciona a diferenga de pressao ocasionada pela

normalwash entre cada painel.

A Eq. (3.62) pode ser reescrita sob a influéncia dos painéis receptores (r) e

emissores (s) como segue:
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Ax SN 3.63
Drs=( 8nsj e Kdn (569

onde Ax, representa a corda do painel emissor e e € a meia envergadura. O inverso da
matriz, [AIC] = [D,]™! , € usado para quantificar a distribuicdo de press&o oscilatoria

na superficie, sendo chamada de matriz de coeficientes de influéncia aerodinamicos.

Por fim, a avaliagdo da Eq. (3.63) pode ser feita da seguinte forma (RODDEN;
TAYLOR; MCINTOSH, 1998):

s 81 rZ r4 U

5 =( Axs)f+e( KTy N KZTZ)eXp[ —i w(xo—F]tan)\s)]dﬁ (3.64)

=€ [o ]

Na sequéncia, a Eq. (3.64) pode ser tratada com a adigdo e subtragdo dos

termos estacionarios k4, € k,,. Logo, obtém-se:

Drs = DOrs * Dlrs = D2rs (365)
onde:
[ Ax) rre( KTy Konz) _ (3.66.a)
DOI’S 8T[ ‘/;e ( r2 + r4 d’]
Axg\ pre Qi) _ (3.66.b)
Dlrs_ 8Tt ‘/:e r2 dn
Axg\ pre Qy(n) _ (3.66.c)
D2rs_ 8T ‘/:e r4 dn

onde Dy, D15 € D, S80, respectivamente, as componentes estacionarias, planar nao

estacionaria e ndo planar ndo estacionaria.

3.3.1 Aproximacéao parabdlica

3.3.1.1 Downwash planar

Considerando a parte planar ndo estacionaria, a avaliagdo incremental

oscilatdria é realizada sobre a linha de dipolos em cada elemento de coordenada 77 ao
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longo da envergadura do painel (e). Para tanto, primeiramente, utiliza-se uma funcao
parabdlica para essa aproximacao (RODDEN; GIESING; KALMAN, 1971):

QM =An2+B i+ Cy ={K exp[ ~iW(Xo=tanA) /y |-k 1T, (3.67)

Visto que é feita a analise ao longo da linha de dipolos tendo como entrada

Q,(—e), centro Q;(0) e saida Q,(e) , pode-se obter os seguintes coeficientes:

[Qi(-0)-20,(0) + (6] (3.68.2)
1™ 2e2
_ [Q]_(e)_Q]_(_e)] (368b)
1= 2e
C,=Qy(0) (3.68.0)

Dessa maneira, tem-se o fator para downwash planar:

AXg (15 — n 1, (y—e)?+2°
D1’5=—87TS {[(yz—zz)A1+yBl+CI]F+(3Bl+yA1)logi()_/+e)2+zz +2eA1] (3.69)
onde:
po (AL _ 11 2elzl (3.70)
. 1z| ;/24‘22—62

O valor do arco tangente € avaliado num intervalo de —m a +m. Para um melhor

comportamento da Eq. (3.70), é conveniente a introdugcao de um parametro, a:

_ 2e Fa (3.71)
F—)_/2+Ez_e2(l—0(?]

onde:
SN (-1 2ez 4 (3.72)
(PP+Z2-ed)?n=22n"1\y?+2°-¢?
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Salienta-se que a Eq. (3.72) é valida para |2ezZ/(y? + Z%? — e?)| < 0,3, quando
7% + 72 > e? (RODDEN; GIESING; KALMAN, 1971).

3.3.1.2 Downwash nao planar

Agora, realiza-se a avaliagdo da parte nao planar nao estacionaria da Eq. (3.65),

considerando também a utilizagao da fungdo parabdlica. Portanto, tem-se:

Q,(m = Azﬁz +B,n+C,= {KzeXP[_iw(XO - ﬁtan/\s)/ux] - Kzo}Tz (3.73)
onde:
_ [Qz(_e)_2Q2(0)+Qz(e)] (3743)
2= 282
_ [Qz(e) - Qz(_ e)] (374b)
2= 2e
C,=Q,(0) (3.74.c)
Entao, tem-se o fator para downwash nao planar:
X5 G o
D,, = —— {[(y*=z°)A,+yB,+ C,JF+ ...

1
T Grer+
I S
(y+e)?+2?

(P +Z2)y+(* —Z%)elA, +(V* +2° +ye)B, +(y+e)C)) — ...

(72 + 27 - (2 - 2)elA, +(72+22—7e)82+(7—e)c2)} (3.75)

A Eq. (3.75) perde significancia para pequenos valores de z. Assim, introduz o

fator da Eq. (3.72) na Eq. (3.75) para corrigir esse efeito.

5 Ax 2y +7% - e?)(e?A,+ C,) +47eB,
25 16y +72 - €2) [(7-e)? +72]2

~ SR+, y8,+ cz]} (3.76)
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A Eq. (3.76) é utilizada como referéncia, mas deve ser substituida pela Eq. (3.75)

para a condigdo |(y? + Z2 — e?)/2eZ| < 0,1.

3.3.2 Aproximacgao quartica

Para a aproximagao quartica, uma fungdo de quarta ordem é utilizada para a
interpolacéo da linha de dipolos. Este tipo de interpolagdo leva a uma maior precisao no
estudo de asas com grande razao de alongamento (aspect ratio — AR). Isto se deve pelo
fato de que a fungao de quarta ordem tende a incrementar o alongamento dos painéis,
principalmente os mais afastados da superficie sustentadora. Além disso, afirma-se que
a perda de acuracia para a interpolagao parabdlica pode ser contornada mantendo o
AR por volta de 3 (RODDEN; TAYLOR; MCINTOSH, 1999), o que leva a necessidade
de um refinamento da malha aerodindmica. Também, relata-se que para trabalhar com
altos valores de frequéncia reduzida, ha a necessidade de maiores divisdes na corda na

discretizacéo.

Portanto, uma aproximagao de alta ordem do tipo quartica torna-se mais
interessante para aumentar o alongamento de trabalho das estruturas, podendo chegar
até AR de 15.

3.3.2.1 Downwash Planar

Para a aproximacao quartica, tem-se:

QM) =A7°+B,7+C,+ D0+ Eyn*= {KleXP[_iw(Xo - ﬁtan)\s)/ux] - KIO}TI (3.77)

A andlise ao longo da linha de dipolos tem como entrada Q;(—e), entrada
intermediaria Q,(—e/2), centro Q,(0), saida intermediaria Q,(e/2) e saida Q;(e). A

partir desses valores, sao avaliados os coeficientes dentro da aproximagéo quartica:

A= - é[aﬁ—e) ~16Q,(~€/2)+30Q,(0) - 16Q,(€/2) + Q(e)] (3.78.a)

1

Szl Q=) ~8Q;(~¢/2) +8Qy(¢/2) ~Qy(e)] (3.78.b)

B,=
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Q,(0) (3.78.c)
Dy=- 33[Qﬁ e)-2Q,(~¢/2)+2Q,(¢/2)~ Qy(e)] (3.78.d)
E1=g%ﬂQﬁ‘a‘4QK‘@@)+6QKQ—4QJ%Q)+Qﬁ@] (3.78.€)

O fator downwash planar é dado como segue:

D, =—— {[(3-Z)A,+yB,+ C,+{? - 322D, + (" - 67222 + Z*)E, JF...

(- )2+ 72
(y+e)2+7Z2

+2e[A1+2§/D1+(3§/2—22+%e2)E1]] (3.79)

+[;/A1 +58,+ 5 (37~ 7D, + 277 ~ )E,JJog

onde a avaliagao de F a partir da Eq. (3.70) é feita como:

2e ki T (3.80)
F= 51y2+ 2( —E?)+52ﬁ
onde:
5,=1,8,=0para y>+z>—-e?>0 (3.81.a)
6,=1,06,= ] paray +72-e?=0 (3.81.b)
5,=1, 52=1para y?+z°—e2<0 (3.81.c)
Além disso, tem-se:
_ e[ _yP+Z2-¢? 2e|z| ] (3.82)
e—_z[l 2el7] atan ;/2+22_e

Para evitar singularidades, quando |2ezZ/(y? +Z% —e?)| <0,3 , € assume 0

equacionamento da Eq. (3.72).

3.3.2.2 Downwash Nao Planar

Considerando a aproximagao quartica, tem-se:
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QM) = A2+ BT + C, + D, + E,* = {Kyexp[ ~iw(xo = tanAs) /y 1= K, I T, (3.83)

A avaliacdo da interpolacdo de quarta ordem ao longo da linha de dipolos é

realizada de forma analogo ao realizado na Segéo 3.3.2.1:

A=~ ?[Qg—e) —16Q,(—€/2) +30Q,(0) - 16Q,(€/2) + Qy(e)] (3.84.a)
B, = = 5[Qu(~€) ~8Q,(~/2) +8Q,(¢/2) - Qyfe)] (3.84.)
C,=Q,(0) (3.84.c)
D= ~551Qx-e)~2Qy(~¢/2) +2Q,(¢/2)~ Qyte)] (3.84.d)
£, =527 1Qu €)= 40,(~&/2) +6Q,(0)~ 40,(¢/2) + Qyle)] (3.84.)

O fator downwash nao planar ¢ utilizando quando |(y? + Z? — e?)/2ez| < 0,1:

Ax
D;rs= 16—;,22 {[(P+ZD)A, +VB,+ C, + V(Y +32°)D, + (y* + 6y°Z° - ZY)E, |F...
[P+ +([P+7)ela, + (7 + 32 +7e)B, + (7 + ).
(y+e)+z

+y* =24+ (7 - 32)7elD, + (1 - 27222 - 327 + (V' - 61222 + ZeE, ..

L (P +2)y-(P-2)ela, + (7 +F ~Te)B, + (- €)C...

G-+
+[y* =24 - (7 -329)ye]D, +[(v* - 27722 - 32%)y - (v* - 6222 + 2%)e]E,}

- (V—e)2+22] —2[ - (V-e)2+52] 3.85
+[z |09(7+e)2+22 D,+4z e+y|og(y+e)2+EZ Ez] ( )
Para os casos restantes:

_ eAXg 1
2rs— 87T()_/2+22—€2) { [(§/+e)2+32][()7—e)2 +22]

x{2(y? +Z2 + €)(€2A, + C,) + 4ye?B, + 2y(y* — 2e%y? + 2?22 + 3e* + 2222 + VA)D, ...
+2(3y°—7e2yt + 5122 + 6e*y? + 6e2y?Z% — 3?2 - 20+ 2z - 2eZ9)E, ).

o,e+ A
(8, . )[(;/2+22)A2+;/32+c2+;/(;/2+322)02+(;/4+6;/222—324)52]}...

e

+ﬂ[[&log (V—e)2+22]+2[e+7|og (v—e)?+2? ]Ez} (3.86)

8m || 2 (V+e)2+722 (y+e)2+Z2

onde:
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p=(&) g oL EEE) (3.87)

3.4 Fluxograma do método DLM nao planar

Nesta secdo, € apresentado um fluxograma das principais etapas do
procedimento numérico-computacional do DLM nao planar que foi implementado neste
trabalho e introduzido no codigo proprio de nome AEROSOLVER desenvolvido em
ambiente de programac¢ao MATLAB. A Figura 3.4 mostra as principais etapas do DLM
planar, visto que, primeiramente, calcula-se as variaveis iniciais 3,r, Ty, R e k4, utilizando
as Egs. (3.55.c), (3.53.c), (3.53.a), (3.55.d) e (3.55.b). Em seguida, é verificado uma
condicao de truncamento do cddigo para o calculo de, r. Se essa condigao for menor
que 10710, ¢ feita a avaliag&o de, x,, para o calculo da velocidade, u, . Se ela for maior
que 10710, deve-se efetuar a seguinte analise da velocidade u, através da Eq. (3.55.a):
se u; > 0 ou u; =0, utiliza-se as Egs. (3.59.a) e (3.57.a) para o calculo de I, e I,
respectivamente. Se u; < 0, I, e I; devem ser calculadas via Egs. (3.59.a) e (3.60.a),
respectivamente. Na sequéncia, seleciona-se a fungédo Kernel (parabdlica ou quartica)
e calcula-se K; utilizando a Eq. (3.54.a). Neste caso, os coeficientes de segunda ordem
fazem uso da Eq. (3.68), e para os de quarta ordem, usa-se a Eq. (3.78). Por fim, de
acordo com a fungéo interpoladora, institui-se o equacionamento para F e D;,,, Egs.
(3.71) e (3.69) (parabdlica) ou Egs. (3.80) e (3.79) (quartica).

Calculo u; pela Eq.
(3.55.a)

DLM Planar

l SIM NAO
Célculo das variaveis
de interesse

(B,1,T1, R k1)

Calculo I, pela Eq. Calculo I, pela Eq. e
(3.59.a) (3.59.a)
Calculo I, pela Eq. Calculo I; pela Eq.
(3.57.a) (3.60.a)
I I
SIM Kernel NAO
j— = —1030 = 30
uy =—10 u; =10
Calculo K, pela Eq. Calculo K; pela Eq.
(3.54.a) (3.54.a)
i ¥
Calcular A,,B; e C; Calculo Ay, B,,Cy,D; €
pelas Eq. (3.68) E; pela Eq. (3.78)
Calculo Dy, pela Eq. Calculo F pela Eq. Calculo Dy, pela Eq. | | Calculo F pela Eq.
(3.69) (3.71) (3.79)

Figura 3.4 — Fluxograma das principais etapas do DLM planar.
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Ja a Figura 3.5 mostra as etapas do DLM ndo planar. Neste caso, sao utilizadas
as mesmas equagdes iniciais das etapas vistas na Figura 3.4, com excec¢ao da variavel
T, que é calculada pela Eq. (3.53.b). Em seguida, a Iégica da condi¢do de truncamento
do cddigo parar < 0 € semelhante a do DLM planar. Novamente, se a condigdo de r <
1071° avalia-se a velocidade u, pela Eq. (3.55.a), e se for maior ou igual a zero, utiliza-
se as Egs. (3.59.a), (3.59.b) e (3.57.b), respectivamente, para o calculo de I, ], € I,. Ja
para u; < 0, utilizam-se as Egs. (3.59.a), (3.59.b) e (3.60.b) para o calculo de I, ], e I,.
Na sequéncia, tem-se a fungdo aproximadora (parabdlica ou quartica) e o calculo de K;
pela Eq. (3.54.b). Finalmente, conforme o Kernel escolhido, é calculado F e D,
utilizando as Egs. (3.71) e (3.75) ou (3.76) (parabdlica) ou (3.80) e (3.85) ou (3.86)
(quartica). E importante destacar que a equagdo escolhida para D,,; independe da
interpolacdo adotada para a fungdo Kernel, subordinando-se ao moédulo da relagao
|(7% +Z%2 —e?)/2eZ| < 0,1.

Calculo u, pela Eq.

DLM Nao Planar (3.55.a)

l SIM NAO

Calculo das variaveis
de interesse

(B,7,T5, R, ky) Célculo I, pela Eq. Calculo I, pela Eq.
(3.59.a) (3.59.a)

Calculo J, pela Eq. Calculo J, pela Eq.
(3.59.b) (3.59.b)
Calculo I, pela Eq. Calculo I, pela Eq.
(3.57.b) (3.60.b)
SIM Kernel NAO
L] — _1030 — 1030
u; = —10 u; =10
Calculo K, pela Eq. Calculo K, pela Eq.
(3.54.b) (3.54.b)
v v
Calcular A,,B; e C, Calculo A3, B,,C,, D, €
pelas Eq. (3.74) E, pela Eq. (3.84)
Calculo Dy, pela Eq. Célculo F pela Eq. Calculo Dy,s pelaEq. [ | Calculo F pela Eq.
(3.75 0u 3.76) (3.71) (3.85 0u 3.86) (3.80)

Figura 3.5 — Fluxograma das principais etapas do DLM n&o planar.

Por fim, a Figura 3.6 mostra o fluxograma da metodologia completa do DLM nao
planar disponivel no cédigo AEROSOLVER. Salienta-se que uma das vantagens da
implementacao que foi feita aqui € o fato de poder calcular a interagcao aerodinamica
sobre qualquer estrutura utilizando a discretizagdo planar ou ndo planar, dependendo
da aplicacdo e interesse do usuario. Primeiramente, inicializa-se o programa por meio
das condigdes iniciais como numero de Mach, M, frequéncia reduzida, k, semi-corda do

painel, b, e o fator beta, 8, dado pela Eq. (3.55.c). Em seguida, € identificado o grau de
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interpolagéo da funcao Kernel e, apds obter as informagbes sobre as coordenadas
cartesianas e o numero de elementos do painel, uma sub-rotina é utilizada para a
discretizacdo da geometria de interesse. Logo apds, calcula-se a downwash, D,., para
a frequéncia reduzida nula. Nesta etapa, é importante destacar as operacgdes relativas
aos painéis receptores e emissores, ou seja, para cada ponto receptor do painel
(localizado a 3/4 da corda) deve-se fazer a leitura da influéncia de cada ponto emissor
(posicionado a 1/4 da corda). Essa logica fisico-computacional é tomada para todas as
sub-rotinas: (a) DLM estacionario; (b) DLM planar; e (c) DLM né&o planar. Portanto, a
matriz D final é calculada como sendo o somatério das trés partes de interesse, ou seja,
D,s = Dyys + Dipg + Dyps.

Parametros iniciais Inicializa-se os pontos
Bk, b,M) painéis receptores
l [

Leitura ordem da
fungao aproximadora

l

Discretizagdo da

Kernel
Parabdlico?

geometria Calculo do DLM Calculo do DLM
planar (D;s) planar (D;s)

Ffegué,(fj‘da NAO Calculo do DLM n3o Calculo do DLM nzo

e planar (Dzr.) planar (Dzr)

Pontos
emissores
alculados?.

Inicializa-se os pontos
painéis receptores

I

Calculo do DLM
estacionario (Dy,s)

SIM

Somatdrio painéis

Pontos
receptores
calculados

Somatorio painéis

Pontos
receptores
alculados?.

Somatdrio Matriz
(Drs = Dors + Dirs +
Days)

Pontos
emissores
alculados?

Figura 3.6 — Fluxograma completo do DLM n&o planar disponivel no AEROSOLVER.
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CAPITULO IV

PLACAS SANDUICHES VISCOELASTICAS

Este capitulo apresenta a modelagem por elementos finitos do modelo estrutural
de uma placa sanduiche viscoelastica formada por trés camadas. Maiores detalhes da
modelagem MEF de placas multicamadas podem ser encontrados nos trabalhos de
(LIMA, 2007; LIMA; FARIA; RADE, 2010). Um aspecto importante que diz respeito a
constru¢cdo da matriz de rigidez da subestrutura viscoelastica de tais sistemas é o uso
do Principio da Equivaléncia Elastico-Viscoelastico (PEEV) combinado com o conceito
de modulo complexo e frequéncia reduzida. Além disso, visando diminuir o custo
computacional para a realizacdo das analises aeroelasticas, as matrizes elementares

de massa e rigidez da parte estrutural foram todas parametrizadas.

4.1 Relagoes tensao-deformagao

A Figura 4.1 mostra o elemento finito formado pela camada base (1), um nucleo
viscoelastico (2) e uma camada restringente (3), sendo todas isotropicas. Para as faces
elasticas (1) e (3) é considero as deformagodes de extensao e de flexao, e para a camada
viscoelastica (2), além dessas, € assumido ainda o cisalhamento transversal. O campo

de deslocamento transversal, w, e as rotagdes, 6, e 6,, sdo comuns para todas as

v
camadas, assumindo-se que as camadas estdo perfeitamente coladas. Nesta mesma
figura, nota-se que u; e u; sdo os deslocamentos longitudinais médios na dire¢éo x das
faces elasticas, e v, e v3, sdo os correspondentes na diregédo y. Por fim, supéem-se de
forma igualitaria que o deslocamento transversal e as rotagées s&do comuns a todas as

camadas elasticas do modelo.
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az

5 b

A /
8 T 5 /Ny
(3) camada restringente us 2P

o

X

(2) camada viscoelastica

(1) camada base &

U1;Z

Figura 4.1 — Elemento do painel sanduiche de trés camadas.

Conforme os desenvolvimentos (LIMA; FARIA; RADE, 2010), os campos de

deslocamentos das camadas sdo dados como:

e — %)1 (4.1.a)
AD = vl-zl(a—vyv)l (4.1.b)
) u2+22[ ush—zu1 +(h32;2hl]( guxv)] (4.1.c)
v(2)=v2+zz[V3h_2v1+(h32:;2hl](%v;)] (4.1.4)
3= u3_23(%)3 (4.1.e)
A3 = V3_23(2_VyV)3 (4.1f)

Conforme discutido anteriormente, para as faces elasticas, tem-se as seguintes

- ou ou ou Ov . T
deformacoes, e,;x, ey=a—y e YXV:a_y+W’ e para a parte viscoelastica, tem-se

. ~ : . Ju , ow
ainda as deformagdes devidas ao cisalhamento transversal, Yee=3, 1 5

Vi = % + %_V)l// Portanto, a partir das relagdes cinematicas (4.1), chega-se as seguintes

relagdes para as deformagdes de cada camada:

o Faces elasticas (1) e (3)



02w

du, 0°w
6(1)=__Z_
X ox L ox2
ov, 0%w
eW=1_ 5
y dy T
Y(D=8u1+av1_2
xy dy  Ox oxdy
dusy 0%w
6(3)=__Z_
x ox 3 9x2
ov 2
e _, 0w

_8u3

oo dy ~ 43 3y2

ovs

02w

6y-F8x._26x6y

e Camada viscoelastica (2)

€(z>=M=&+ﬁ[(ﬂ_f’ul)+(hs+h1\62w]
x ox ox  hy[\ dx ox 2 ) ax?
e an)z 8v2+22{(8v3_ 8v1)+(h3+h1)azw]
y dy dy h,[\ dy Ody 2 dy?
@ Q) 0V _ O Ov; Ovy _z[(& Ovs_Om_0on
Vxy dy ox dy 0x dy hyl\dy Jx Ody
<z>=8u(2’+ﬂ_i[ _ +(“3*”1)ﬂ]
Yz 9z,  ox hy["3T% 2 )ox
ovd  ow 1[ (h3+h1 )aw]
(2) = W = e L.
Yyz 0z, * dy h, N *h dy

ov;
ox

)+Uk+hﬂ

0%w
oxdy
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(4.2.8)
(4.2.b)
(4.2.c)
(4.2.d)
(4.2.¢)

(4.2.f)

(4.3.a)
(4.3.b)
(4.3.c)
(4.3.d)

(4.3.€)

Combinando a Lei de Hooke com as relagbes anteriores, chega-se na seguinte

relagcdo matricial entre as tensdes e as deformagdes de cada camada do sanduiche:

onde:

i=13

ol) = el

ol =

£

2080,

1- v(")2
EDD

1 —v(")2

1— w0

1— 0
0

G0 |

(4.4)

(4.5)
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2 2),/2)
o2 ey 5 . Ey > 0 0
" i S G
Dy €y £2) 5 o O
i=2 o2 = TXV(Z) €2 = ny(z) E(2) = 1 — 22 (4.6)
2
2) (2) c@ o
i Y
. v sym. G |

Neste ponto, é importante destacar que os médulos E? e G s3o dependentes

da frequéncia e da temperatura de operacao do material viscoelastico.

4.2 Discretizagao por elementos finitos

Para a discretizacdo do modelo de placa sanduiche de trés camadas é escolhido
um EF retangular plano de quatro nés e sete graus de liberdade (gdls) por nd. Neste
caso, o deslocamento transversal, w, € interpolado por uma fungao cubicaemx ey, e

os deslocamentos longitudinais u e v sdo aproximados por fun¢des bilinearesem x e y.

Aplicando as condigbes de contorno nodais do elemento finito da Figura 4.1 de
dimensdes a e b nas aproximagdes dos campos de deslocamentos e rotagdes, chega-

se a seguinte relagdo entre os campos de deslocamentos e o vetor dos gdls:
U(x,y) = N(x,y)8(t) 0<x<a;0<y<b (4.7)

onde U(X-Y)=[u1 vy uz vy w8, ey]T, N(X,Y)=[Nu1 Nvl Nu3 Nv3 Ny NGX Ney]T € a matriz
. T

contendo as fungbes de forma do modelo e 6(e)(t)=[ 5(e)1 8(e)2 5(e)3 6(e)4] com

5<e)j(f)=[ Uyj Vij Upj Voj «e Upj Vi W) By uyj]T;j= 1,...,4. Detalhes das fung¢des de forma do

modelo podem ser encontrados em Lima (2007).

Portanto, combinando as relagbes (4.2) e (4.3) com a equagéo do campo de

deslocamento (4.7), chega-se no vetor das deformacgoes:

e(x,y,t) = D(x,¥) 8¢ t) (4.8)

onde D(x,y) € a matriz contendo os operadores diferenciais das relagdes (4.2) e (4.3)

aplicados na matriz das fungdes de forma N(x, y).
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4.3 Matrizes elementares de massa e rigidez

Neste caso, sera utilizado as equagdes de Lagrange para obter as equagodes do
movimento a nivel elementar do modelo de EF de placa sanduiche. Para tanto, deve-se
formular as energias cinética e de deformagéo do modelo obtidas a partir das energias

de cada camada. Por exemplo, para a energia de deformacéao total, tem-se:

3
k=1
onde U = %fe(')TE(f)e(’)dV e, a partir da Eq. (4.8), pode-se obter a express&o da energia
v

de deformacéo da i -ézima camada:

51 - ST wa 7 1 Tl

onde K= fD(")TE(")D(")dV é a contribuigdo da i -ézima rigidez do elemento de placa.
v

Conforme os desenvolvimentos de Lima (2007), apés algumas manipulagdes
matematicas, pode-se chegar a seguinte expressao para a matriz de rigidez elementar
das faces elasticas, i = 1 e 3, onde os subescritos m, f e mf, designam, respectivamente,

aos efeitos de membrana, flexdo e de acoplamento membrana-flexao:

KD=g0 + KD +2KD (4.11)

onde K, = fv D, )"EVD, Vdv, K= fv DV EDD dv e K .= fv D, ‘VEMDDav.

De maneira analoga, considerando a camada viscoelastica, a matriz de rigidez

elementar possui a seguinte forma, onde ¢ designa o efeito de cisalhamento:

K2 = K(Z)mm + K(Z)ff+ K(Z)cc+ ZK(Z)mf+ 2K(2)mc+ ZK(Z)fc (4.12)
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onde K@ _ fD 2TEAp gy k2 fD @TE2p gy, K fD @'g2)p gy,
K = f D, @"E2pdv, Kk f D,@"E2p dv e K2 f D{2"E@p Pgv.
v

Entao, a matriz de rigidez do elemento finito € obtida pela soma das matrizes de

rigidez de cada camada:

K= 2 K\ (4.13)

Para a energia cinética, tem-se:

3
T=X 70 (4.14)

i=1

onde T = %h’(fu(‘ﬂ

A

uldda + f\'/(f)Tv(")dA + fv‘v(")Tv'v(’)dA) e, a partir da Eq. (4.7) pode-se obter
A A

expressao da energia cinética da i -ézima camada:

1

3
T0=2 ST(p,-h,- [ (NTWNW+NTukNuk+~Tvk~vk)dA)s ou 1*">=%Z$TM<’>$ (4.15)
A

i=1

l—‘Mw

onde M(i)=P;hif(NTWNW+ N, N, +NT N )dA é a contribuicdo da i -ézima matriz de
A

massa do elemento de placa, e N, , N, € N,,;, sdo as matrizes contendo as fungdes de
forma. h; e p; sao a espessura e a densidade da i-ésima camada, respectivamente.
Maiores detalhes dos desenvolvimentos para a obtengdo das matrizes elementares de

massa e rigidez de placas multicamadas sao apresentados em Lima (2007).

Por fim, a matriz de massa total € dada como segue:

- 3o (4.16)

i=1

A partir das matrizes elementares e de procedimentos de montagem classicos
de elementos finitos via conectividade de nds, pode-se obter as equacdes do movimento

do sistema no dominio do tempo:
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Mii(t) + (K, + GK, )u(t) = K1) (4.17)

onde M e (K, + GKy) séo, respectivamente, as matrizes de massa e rigidez complexa
do sistema viscoelastico, u(t) € RN e f(t) e RN séo os vetores de deslocamentos e forgas

externas.

Para uma excitagdo harménica do tipo, u(t) = Fel®t e f(t) = Ue'®t, a Eq. (4.17)

pode ser reescrita no dominio da frequéncia da seguinte maneira:

Z(w,T)U(w,T) = Fw) (4.18)

onde Z(w,T) = K, + G(w, T)Ky — w?M € a matriz de rigidez dindmica complexa do
sistema viscoelastico, K, € a matriz rigidez das partes elasticas e K, (w, T) = G(w, T)K,,
€ a matriz de rigidez da parte viscoelastica, sendo dependente da frequéncia e da
temperatura conforme o médulo complexo, G(w, T) = G'@D +iG"@D = ¢'(w, T)(1 +
in(w, T)), onde G'(w, T) € o mddulo de armazenamento, G”(w, T) € o moédulo de perda,

e n(w, T) é o fator de perda que define a eficiéncia do material viscoelastico.

4.4 Amortecimento viscoelastico

De acordo com Nashif et al. (1985) e Rao (2003), as propriedades dinamicas dos
materiais viscoelasticos sdo fortemente influenciadas pelas condicbes ambientais e
operacionais como, por exemplo, temperatura ambiente, frequéncia de excitagio, pré-
carga estatica, umidade, entre outras. Assim, o estudo paramétrico acerca da influéncia
desses fatores no comportamento dindmico de sistemas mecanicos incorporando tais

materiais € imperativo para melhorar a eficiéncia deles em aplicacdes praticas.

Segundo Lima (2003), a temperatura é o parametro que possui maior influéncia
nas propriedades dos materiais viscoelasticos. A titulo de ilustragao, a Figura 4.2 mostra
a variagdo do modulo de armazenamento e do fator de perda em fungao da temperatura
para uma frequéncia fixa. Percebe-se quatro regides: a vitrea (l), a de transic¢ao (ll), a de
borracha (lll) e a fluido (IV). Portanto, é imprescindivel considerar as variagbes de

temperatura durante a modelagem de sistemas com materiais viscoelasticos.

No contexto da atenuagéo de vibragdes, a regido (ll) € mais interessante, uma

vez que possui o maior valor para o fator de perda, resultando em maior quantidade de
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amortecimento. Entretanto, as propriedades variam muito com a temperatura e, neste
caso, a maioria das aplicagdes praticas dos viscoelasticos envolvem o projeto desses

materiais na regido de borracha (lll).

T
1
1
:l
:
:
1
:
]
i
1
1

Modulo de armazenamento
e fator de perda

(m : (1)

Temperatura

()

Figura 4.2 — Variagao do modulo de armazenamento e do fator de perda com a

temperatura para frequéncia constante (adaptado de NASHIF et al., 1985).

De acordo com Nashif et al. (1985), a frequéncia é o parametro que leva a um

aumento do modulo de armazenamento dos viscoelasticos, como visto pela Figura 4.3.

Modulo de
armazenamento

Fator de perda

Frequéncia

Figura 4.3 — Variagao do modulo de armazenamento e do fator de perda com a
frequéncia (adaptado de NASHIF et al., 1985).

Uma analise qualitativa das Figuras 4.2 e 4.3 permite concluir que a influéncia
exercida pela frequéncia &, qualitativamente, o inverso do efeito da temperatura, mas
em uma escala menor, ou seja, a variagao na frequéncia de algumas décadas reflete a
mesma influéncia de alguns poucos graus na temperatura. Isto € a base para o Principio
da Superposicdo Temperatura-Frequéncia (PSFT) que indica que as caracteristicas
viscoelasticas em diferentes temperaturas podem ser associadas entre si através de
mudangas horizontais (deslocamentos) na frequéncia da excitagdo. Simbolicamente, o

PSFT é possivel expressa-lo da seguinte forma:
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G(w,Ty) = Earw,Ty) (4.19.a)
fi(wraTo)=’I(0(TUJ,To) (419b)

onde wt = arp(T)w € a frequéncia reduzida, w € a frequéncia de excitagao, ar(T,) € o
fator de deslocamento dependente da temperatura de operacao, e T, € a temperatura

de referéncia.

A Figura 4.4 ilustra uma curva do PSFT para um material viscoelastico arbitrario,
para valores de temperatura T_,, T, € T; . Se deslocamentos horizontais segundo o eixo
da frequéncia sado aplicados nestas curvas, elas podem ser combinadas numa Unica
curva mestre e, na sequéncia, utilizar ajustes de curvas de modelos para encontrar a

fungéo do mddulo complexo.

Moédulo de
Elasticidade
Médulo de Er
Elasticidade
e Fator de
Perda

n

Frequéncia Reduzida

Frequéncia

Figura 4.4 — Principio da superposi¢ao PSFT (adaptado de LIMA et al., 2010).

O material viscoelastico utilizado nesta Tese para as analises aeroelasticas é o
ISD112 fabricado pela 3M. Para este material, os desenvolvimentos feitos por Drake e
Soovere (1984) e Lima (2007), permitem obter a seguinte expressao para o médulo

complexo combinado com a frequéncia reduzida:

1200
¢(w,,T,)=0,4307 + o \-018 [ w, \-ossa LMPal (4.20)
1+ 3,24( ) ( )

1543000 + 1543000

1
|:— 3758,4(T— = 0,00345] —225,06l09(0,00345T, ) +0,23273(T,, — 290)]

14

onde «(T,) =10 é o fator de deslocamento,

T, € a temperatura de operagéo e w,= (T, w € a frequéncia reduzida.
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Na literatura ha diversos materiais viscoelasticos para aplicacédo industrial, tais
como: a) série ISD fabricado pela 3M; b) série C fabricado pela EAR e c) série DYAD
fabricado pela SOUNDCOAT. Na Tabela 4.1 sdo apresentadas caracteristicas de

alguns desses materiais (BAZ, 2019).

Tabela 4.1 — Caracteristicas dos materiais viscoelasticos das séries ISD, C e DYAD.

Faixa de Fator de

M | g g Moédulo de Coof
ateria operagao da erda oeficiente i
I perag p’ . armazenamento et Denmda:de
viscoelastico Temperatura maximo de Poisson [kg/m?]
. emn_ [MPA]
[ C] (nmax)
ISD-110 40 a 105 1,20 0,12 0,49 950
ISD-112 -20 a 65 1,10 0,15 0,49 950
ISD-113 -40 a 20 1,20 0,40 0,49 950
C-1002 13a41 1,02 20 0,49 1286
C-2003 27 a 54 1,00 150 0,49 1286
DYAD-601 -10a40 1,00 5 0,49 1210
DYAD-606 10 a 80 1,05 10 0,49 1210

DYAD-609 0a50 0,60 20 0,49 1210
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CAPITULO V

MODELAGEM DO PROBLEMA AEROVISCOELASTICO

Este capitulo apresenta a estratégia de acoplamento entre os modelos estrutural
amortecido e aerodinamico para a construgao do modelo aeroviscoelastico de interesse
deste trabalho. Para tanto, foi utilizada a aproximagado de Roger para o calculo das
matrizes aerodindmicas generalizadas do sistema aeroviscoelastico e o método PK
adaptado para determinar as velocidades de flutter de tais sistemas para a verificacao
da eficiéncia do tratamento viscoelastico superficial para a supressao do flutter em

regime subsénico.

5.1 Acoplamento entre os modelos estrutural e aerodinamico

Por meio do acoplamento dos modelos aerodindmico e estrutural multicamadas,
pode-se avaliar estruturas do tipo asas e painéis sanduiches viscoelasticos. Neste caso,
o DLM fornece a distribuicao da forga aerodinamica ao longo dos painéis para uma dada
frequéncia reduzida, dando origem ao modelo aerodinamico que deve interagir com o
modelo de EFs do sistema amortecido. Para o acoplamento dos modelos, sera utilizado
interpolagbes do tipo splines (KOTIKALPUDI; PFIFER; BALAS, 2015; HARDER;
DESMARAIS, 1972), e as equagdes do movimento do sistema Eq. (4.17) devem ser

avaliadas para obter os deslocamentos e aceleragcbes dos nds:

Frnodal = Msﬁ +(Ke + GRV)Sn (5.1 )

onde a deformacéo elastica para o i-ézimo né da estrutura € dada da forma:
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5= o, (5.2)
J

onde ¢; € o j-€zimo modo de vibragéo da estrutura e n séo os deslocamentos nodais

Estando a frequéncia harmdnica, w, relacionada com a frequéncia reduzida, k,
pode-se definir o seguinte vetor dos esforgos aerodindmicos atuantes sobre o ponto de

controle do painel:

Faero=0oc SWy AICh.T (5.3)

aero
onde AIC é a matriz de influéncia dos coeficientes aerodinamicos, h, é o vetor de
deslocamentos modais dos pontos de controle dos painéis, S representa o vetor de

areas € g, € a pressao dinamica.

A partir da Eq. (3.22), pode-se obter o downwash e, consequentemente, 0s

deslocamentos nos pontos de controle:

dh,  Jh, (5.4)
Wn="gr TV

O vetor dos esforcos aerodindmicos é entdo calculado a partir das deformacgdes
modais da estrutura amortecida, as quais consideram interpolagdes polinomiais para os
seus deslocamentos nodais. Neste caso, a seguinte relacao é levada em consideragao
(KOTIKALPUDI; PFIFER; BALAS, 2015):

T, =T

as Tspline (55)

interp

Dessa maneira, a deformacgao nos pontos de controle para a malha aerodinamica

€ obtida da seguinte forma:

ha(xa'ya) = Tashmodal (56)

Visto que se pode assumir:
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nx ny
_ : (5.7)
Tinterp _J_:ZOkgoajkxjo(Yl;(

onde as constantes de aproximagéo das formas modais, a;, sdo obtidas através da
matriz de interpolagéo da deformagéo, Tspjine, dos Nds da malha estrutural, assumindo

um plano médio:

o(jk =Tspline_lhmodal (58)
onde:
nx ny (5 9)
Tinterp(xiy) = Z Z Xiyk .
j=0k=0

A titulo de ilustragdo do procedimento de acoplamento entre as malhas estrutural
e aerodindmica, tem-se uma superficie com quatro painéis (malha aerodinamica) e

quatro elementos finitos (malha estrutural), como ilustrada na Figura 5.1.

, . an O > Y
---------------- -----————----—-----‘
2 o 3 ()
& = -
------------ B ety by . Direqéodct)
o o l

f L @
Malha a]rodinémica Malha Estrutural
X

Figura 5.1 - llustragdo das malhas aerodinamica (2x2) e estrutural (2x2).

A Figura 5.2 mostra a conexao de interpolagdo dos deslocamentos dos nos da
malha estrutural com os respectivos pontos de controle da malha aerodinamica,
assumindo uma fungao interpoladora para os pontos nodais da estrutura caracterizados
pela matriz de splines, Tgpine- Além disso, considera-se rigida cada uma das conexoes
vermelhas da malha spline, visto que o objetivo dessa é a transformag¢ao do movimento

de todos os graus de liberdade de um né da malha estrutural (azul) em um movimento
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de elevacao dos nds da spline anexados ao ponto de controle da malha aerodindmica
(KOTIKALPUDI; PFIFER; BALAS, 2015).

®- s AN H—>Y
--\\- --------- /—/‘- --F\T --------- /—/-—1
\\ ,// N //
\\\ i Y 5
. R
& = =,
N // S // C
-ﬁ\T ---------- ,_/.-— --v-\: -------- ,_/.‘_1 Direqéo do
N e NS 52 escoamento
M Spline Malha aerodinamica Malha Estrutural

Figura 5.2 — Aproximag&o dos pontos de controle aerodindmicos aos nos da estrutura.

5.2 Matrizes generalizadas no dominio modal

Para o estudo do fenémeno do flutter dos sistemas aeroviscoelasticos de
interesse deste trabalho, é conveniente resolver as equagcées do movimento no dominio
modal. Neste caso, introduz-se a Eq. (5.6) na (5.3) para gerar o vetor do carregamento

aerodinamico nos pontos de controle da malha aerodinamica:

F =l TasT S Wy AlC Tas hmodal (510)

aero

Tem-se entdo o vetor de forga externa do modelo estrutural dado pela Eq. (5.1),
e a distribuicao de forga aerodinamica nos pontos de controle dos painéis definida pela
Eq. (5.10). Portanto, faz-se necessaria a transformacao de matrizes T,; € ¢ para

correlacionar a modelagem estrutural e aerodinamica.

I:modal = ¢T TasT Faero (5-1 1)

Combinando as Egs. (5.10) e (5.11), tem-se a matriz aerodindmica generalizada

(GAM), Q;, para a j-ésima base modal:

Qj = cbjT TasT S Wi AlC Tas hmodal ¢'j (512)
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Uma vez que a distribuicdo da for¢ca aerodinamica ao longo da estrutura no

dominio modal é dada pela seguinte relagao,

Fmodal=qoo QJ' n, (513)

onde:

1

A Eq. (5.1) pode ser reescrita da seguinte forma:

[—w2M+(Ke+GRV)]{n}=%parui [Q] (n} (5.15)

Nota-se que a matriz GAM é funcdo do nimero de Mach e da frequéncia
reduzida, além da transformagao para o dominio modal para a realizagao de analises
aeroelasticas. Neste caso, deve-se usar métodos iterativos para a resolugdo da Eq.
(5.15) e obter os autovalores para identificar a condigéo de estabilidade ou instabilidade.
Por exemplo, quando a parte imaginaria do autovalor assumir valores positivos, tem-se
uma condic¢ao de instabilidade do sistema (SANTOS et al., 2005).

Existem varios métodos iterativos bem consolidados na literatura para a
resolucao da Eq. (5.15), como, por exemplo, os métodos P, K e PK. Uma vez que esses
métodos possuem uma boa acuracia para determinar as velocidades de flutter, eles
diferenciam-se basicamente quanto ao comportamento da velocidade subcritica
(HASSIG, 1971; WRIGHT; COOPER, 2007).

5.3 Método PK adaptado para sistemas aeroviscoelasticos

De uma forma geral, os métodos de resolugao de problemas aeroelasticos para
determinar as velocidades de flutter podem ser divididos em duas categorias, a saber:
os do dominio do tempo, como em Benini (2002), ou no dominio da frequéncia, como
iniciado por Theodorsen (1935). Entretanto, o dominio da frequéncia é mais vantajoso

para este trabalho, tendo em vista a dependéncia em frequéncia e temperatura da parte
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viscoelastica (médulo complexo) e a redugao do custo computacional envolvido nas

analises de estabilidade através a resolucédo do problema de autovalores complexos.

Neste trabalho, é utilizado uma versao adaptada do método PK para lidar com
sistemas aeroviscoelasticos, uma vez que é considerado superior em regides proximas
ao flutter. Dessa maneira, ele possui as vantagens dos métodos P (precisdo) e K
(eficiente) ao mesmo tempo. Entretanto, uma desvantagem é seu custo computacional
um pouco mais elevado devido ao procedimento iterativo para cada grau de liberdade
(HASSIG, 1971; TAVARES, 2009).

O método PK parte do seguinte equacionamento (BORGES, 2019):

2

aono

(5.16)

[pzM +(K, +GK,) - Q(k)]{n}=0

Entao, para a solugéo nao trivial, avalia-se o determinante de flutter, sendo:

2

_ u
p2I+M_1[(Ke+GKv)— p“z °°Q(k):H=0 (5.17)

Dessa forma, a Eq. (5.17) possui duas incégnitas a serem determinadas, p e k,

sendo necessaria mais uma equag&o para a resolugédo do sistema. Uma vez que p? é
2

a frequéncia, tém-se o segundo equacionamento:

um autovalor da relagéo, M‘l[(Ke+GK,) = Q(k)}, e a parte imaginaria do autovalor

Im(p)=kUT°O (5.18)

Por fim, reescreve-se a equagao no espago de estados como segue:

0 |

1 parUZxRe(Q)j| ( parbuwlm(Q))
AT T oY T

(5.19)
—M‘l[(Ke+GKV) > s

[A]=

Os autovalores da Eq. (5.19) séo definidos como:
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9 ii) (5.20)

, o s 2R , .
onde w=Im(p) é a frequéncia e g= elg) € o amortecimento.

Im(p)

Neste método, a convergéncia para a frequéncia reduzida deve atender ao

seguinte critério de parada:

||<(Sj)_k(j—1)|<e —>k(SJ—1)<1 (5.21.a)

|k(sj)_k1-1)|<ek(sj-l) -»kiTV>1 (5.21.b)

onde o sobrescrito j representa a j-ésima iteragao, o subscrito s é a frequéncia reduzida
para o modo em questéo, e € é a tolerancia, normalmente igual a 0,001 (RODDEN;
JOHNSON, 1994).

Para determinar a velocidade de flutter de um determinado modo, basta plotar o
diagrama Vg e verificar em qual velocidade do escoamento o fator de amortecimento do

respectivo modo cruza o eixo das abcissas, como ilustrado na Figura 5.3 (SILVA, 2018).

I MODE 2
UNSTABLE |
]
|
DAMPING !
REQUIRED, — A
g N RS T ) NFLUTTER
- »
~ - »{
~ i P
g \MODE 3
MODE 1
VELOCITY, V

Figura 5.3 — Exemplo de diagrama Vg (extraido de GARRICK; REED lIl, 1981).

As etapas do método PK para um sistema aeroelastico ndo amortecido é
mostrado na Figura 5.4. Ja para sistemas aeroviscoelasticos, modificagcbes devem ser
feitas no PK classico através da introducdo de uma rotina suplementar que leva em
consideracao o efeito da frequéncia, ja que as matrizes de rigidez da parte viscoelastica
€ dependente da frequéncia e da temperatura. A Figura 5.5 mostra as etapas do método

PK modificado proposto neste trabalho.



Velocidade de
Interesse

}

Modo desejado

l

Frequéncia
reduzida inicial
(k= wb/Us)

l

Construgao da aproximagéo de Roger
por meio da matriz aerodinamica
generalizada Q(k)

l

Determinagdo das matrizes de rigidez
e construgdo da Eq. (5.19)

!
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Avanga para o
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tolerancia da =
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Figura 5.4 — Etapas do método PK para sistemas aeroelasticos ndo amortecidos.
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t

olerancia da -
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Figura 5.5 — Etapas do método PK modificado para sistemas aeroviscoelasticos.



5.4 Interpolagao das matrizes aerodinamicas generalizadas

O calculo das matrizes aerodindmicas generalizadas requer um grande esforgo

computacional, principalmente para sistemas aeroviscoelasticos. Uma alternativa para

melhorar o desempenho do cédigo proprio desenvolvido neste trabalho, foi a utilizagao

de uma interpolacéo para as matrizes aerodinamicas no dominio temporal através da

utilizagdo da aproximagao de Roger. Essa aproximagao tem sua utilizagao difundida

para analises aeroelasticas envolvendo controle ativo em asas e empenagens, com a

mudanga de dominio para determinar o atraso aerodindmico da resposta do sistema

usando o método de minimos quadrados (ROGER, 1977; BORGES, 2019).

5.4.1 Aproximagao de Roger

Partindo-se do fato de que as forgcas aerodindmicas sao calculadas para um

determinado conjunto de frequéncias reduzidas, k,,, € 0s respectivos numeros de Mach,

as quais sdo transformadas para o dominio temporal por meio de uma fungao de

transferéncia e expressdes polinomiais via variavel de Laplace, s, tem-se a seguinte

expressao para a matriz aerodindmica generalizada:

_ , & A(iky,)
Qkn) = Ao+ Ar(iky) + Aolikn)? + T =8

onde as partes real e imaginaria e as suas respectivas fungdes de erro sao expressas,

respectivamente, pelas seguintes relacdes:

Ask? AkS AGk? Agk?
K2+B2 k2+B2 K2+p K2+p2
ﬁlA3kn + ﬁ2A4kn + BSASkn 3 B4A6kn
K2+ KC+P:  KC+B:  KE+P

QR(kn) =A0_A2k$1+

Ql(kn) . Alkn+

ER,n = QR,n + [BR,n]{C}
El,n = Ql,n + [Bl,n]{C}

onde:
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_k2 _k2 _k2 _k2
[BRn]= -10 K2 - n2 - n2 - n2 - n2 (5253)
’ " kn+ﬁl kn+82 kn+B3 kn+B4
_ _ _Blkn _Ban _BBkn _B4kn (525b)
Bl © 700 et et s kswz}
Ag (5.25.c)
A
a={""
Ag

Dessa maneira, pode-se definir a seguinte expressao do erro complexo:

Ey=EnntiE, (5.26)

Visto que se faz um ajuste através dos minimos quadrados para o conjunto N de

frequéncias reduzidas, tem-se:

N _ 5.27
aic,,gl( E,XE,) (5.27)

onde E,, é o complexo conjugado de E,,.

Neste ponto, deve-se realizar a diferenciagdo das Eqgs. (5.25) para encontrar a

seguinte relagéo:

Cc= [ngl({BR,n}[BR,n] +{Bl,n}[BI,n]):| ln%:l(QR,n[BR,n] + Ql,n[BI,n]) (528)

Como, k = wb /Uy, s = iw e ik = s(b/Uy), a substituicdo desses pardmetros na
Eq. (5.22) leva a seguinte equacao da aproximacao de Roger da matriz aerodindmica

generalizada, sendo utilizada neste trabalho uma expanséo até a quarta ordem:

Q(k,,)=A0+A1(UL)S+A2(L)252+ %_ _ AwS (5.29)

oc

n
onde B,,_,=— 1,7kmax(n v 12

€ um parametro obtido empiricamente para uma dada

frequéncia desejada.
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5.5 Cédigo AEROSOLVER

O objetivo desta segao é apresentar, ainda que de forma resumida, as logicas
de programagao que foram introduzidas no cédigo préprio AEROSOLVER que foi
desenvolvido para realizar as analises de estabilidade de sistemas aeroelasticos e
aeroviscoelasticos em regime subsonico. Esta versdo atual do codigo desenvolvido em
MATLAB® é capaz de simular painéis planos ou curvos submetidos a um escoamento
aerodindmico nao estacionario e nao planar, além de estar apto para verificar analises
aeroelasticas e aeroviscoelasticas. Além disso, visando aplicagdes mais complexas de
engenharia, foram desenvolvidas rotinas em MATLAB® para o interfaceamento com os
modelos de EFs advindos do ANSYS®. Por fim, a determinagédo das velocidades de
flutter é feita através do método PK modificado para sistemas aeroelasticos amortecidos
viscoelasticamente, fazendo-se uso dos coeficientes de aproximagao de Roger obtidos

por meio das matrizes generalizadas aerodindmicas.

5.5.1 Programa aerodinamico

A Figura 5.6 apresenta as principais etapas da estrutura do codigo aerodindmico
que foi implementado. A Figura 5.6(a) mostra o calculo do deslocamento transversal da
estrutura para cada ponto de controle do painel aerodinamico situado a % da corda.
Dessa forma, as informagdes do modelo estrutural como matrizes elementares, matrizes
globais e condi¢des de contorno, séo disponibilizadas no arquivo STRUCT_INFO.mat.
Na sequéncia, o campo de deslocamento transversal a nivel nodal é identificado para
realizacdo da interpolagao de cada ponto de controle do painel aerodinamico. Salienta-
se que isto é feito para cada EF da malha estrutural. Ja a Figura 5.6(b) mostra o calculo
da matriz aerodindmica generalizada (GAM), iniciando-se pelas informagdes estruturais
adquiridas pelo arquivo STRUCT_INFO.mat. Nota-se que sao calculadas as matrizes
com a normalwash, AIC e a interpolagado do deslocamento transversal. Na sequéncia, a
GAM é calculada para cada painel aerodindmico e, por fim, realize-se a determinacao
dos coeficientes de aproximagao de Roger para a estimagao das velocidades de flutter

pelo método PK modificado.

A Figura 5.7 apresenta as principais etapas do cédigo que foi implementado

neste trabalho. Parte-se da leitura das propriedades mecanicas da estrutura, condicdes



63

de escoamento, propriedades aerodindmicas e numero dos modos de vibracdo de
interesse. Na sequéncia, é realizado uma discretizagdo dos painéis aerodindmicos para
calcular as interpolagdes dos painéis aerodindmicos (ver Figura 5.6(a)). Logo depois,
deve-se avaliar a matriz AIC n&o planar, uma vez que, nesse caso, ocorre a varredura
para toda a faixa de frequéncia reduzida (k) selecionada. Posteriormente, calcula-se o
parametro Beta para a aproximagao de Roger. Por fim, calcula-se a GAM conforme o
procedimento da Figura 5.6(b), além da matriz contendo os coeficientes da aproximagao
de Roger.

Inicializar a fungao

Inicializar a fungao )
generalized_aero_

painel_interp_visc.m

forces.m
Struct Cfarregar painel Carregar painel
_visc. » curvilineo sanduiche curvilineo
mat viscoelastico

— l - Carregar normalwash,
Identificar o n6 da AIC e Interpolacéo
malha estrutural

viscoelastica l

l Identificar a area de
cada painel

Estabelecer a
interpolagéo do l
deslocamento

Calcular a GAM

(Eq. 5.12)
Calcular a
normalwash a 3/4 da
corda Leitura dos’
painéis
acabou?

SIM

Encontrar coeficientes
da aproximagéo de
Roger (Eq. 5.29)

v

Fim da fungao Fim da fungéo

Leitura dos
painéis
acabou?

SIM

(a) (b)
Figura 5.6 — Etapas das partes estrutural (a) e aerodindmica (b) do AEROSOLVER.



Inicializar o programa
principal
main_aero_dim.m

v

Calcular o parametro
Beta

Leitura dos
parametros (Tabelas
6.8,6.9,6.11,6,13 e
6.14)

I

Calcular a matriz
GAM (Eq. 5.12)

!

Discretizacéo da
estrutura

I

Salvar arquivo
aeromatrices.mat

N° de modos a serem
avaliados

Interpolagéo dos
painéis
aerodindmicos

Avaliagdo da AIC

Leitura de
k acabou?

Figura 5.7 — Principais etapas do cédigo AEROSOLVER.
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CAPITULO VI

SIMULAGOES NUMERICAS

Este capitulo apresenta os resultados das simulagdes que foram realizadas para
demonstrar os procedimentos de modelagem de sistemas aeroviscoelasticos em regime
subsdnico para a supressio do fenébmeno do flutter. Inicialmente, é feita uma verificagao
dos resultados do codigo DLM para sistemas aeroelasticos sem amortecimento com
resultados disponiveis da literatura aberta. Para tanto, sdo analisadas a fungao Kernel
nao planar e a matriz AIC com os resultados disponiveis em Blair (1994). Por fim, séo
mostrados os resultados da analise de estabilidade de um painel curvo com tratamento
viscoelastico superficial, onde € investigado a influéncia da temperatura de operacao do
sistema, das espessuras das camadas e da posi¢cao do tratamento viscoelastico na

velocidade de flutter.

6.1 Verificagao do DLM nao planar

6.1.1 Comportamento da fungao Kernel

Para verificar a fungao Kernel nao planar descrita na Sec¢ao 3.2, é utilizado um
painel unitario para analisar os pontos emissores e receptores. O objetivo é confrontar
os resultados apresentados por Rodden et al. (1996) com os correspondentes gerados
pelo cédigo AEROSOLVER, considerando os seguintes valores de alongamento AR=1,
AR=2 e AR=5, e para uma corda fixa igual a 1. A Tabela 6.1 define os parametros do

escoamento adotados nas simulagdes.
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Nas Figuras 6.1 a 6.3 tem-se uma comparacgao direta entre as partes reais da
funcao Kernel obtidas por Rodden et al. (1996) com as correspondentes geradas pelo
AEROSOLVER, para as fungbes quartica e parabdlica. Nota-se uma boa correlagao
entre os resultados obtidos, o que permite validar a etapa de implementagao da funcao
Kernel. Além disso, percebe-se que a fungao quartica leva a um erro menor do que a
parabdlica, uma vez que, se aproxima mais da solugao exata. Isto diminui a exigéncia
de refinamento dos painéis aerodindmicos e a consequente redugdo do esforgo
computacional. Portanto, nas simulagcdes envolvendo a analise de estabilidade de

painéis sanduiches viscoelasticos em regime subsoOnico sera adotada a fungao quartica.

Tabela 6.1 — Parametros do escoamento para verificar a parte real da fungao Kernel nao

planar.
Variaveis Valores Descricao
M 0,8 Numero de Mach
k 1,0 Frequéncia reduzida
b 0,5 Comprimento de referéncia

| —B— aproximagdo parabaica |
—— aproximagia quirtica

09r

Re(Funcéo Kernel)

Exact |
N 1)

12k

13- e

-14

Figura 6.1 — Comportamento da fun¢ao Kernel ndo planar — AR=1.
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Exact
— — — =Parab
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Re(Funcdo Kernel)
o .

[

25

Figura 6.3 — Comportamento da fungédo Kernel néo planar — AR=5.

Com relagéo a verificagdo da parte imaginaria da fungao Kernel, toma-se como
referéncia os resultados apresentados em Rodden et al. (1999). Neste caso, para as
condigdes definidas na Tabela 6.2 e para um painel unitario com alongamento AR=10 e
9 pontos para avaliagcéo, a Figura 6.4 permite validar os resultados obtidos pelo cédigo

préprio para a parte imaginaria da fungéo Kernel néo planar.
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Tabela 6.2 — Parametros do escoamento para verificar a parte imaginaria da fungao

Kernel ndo planar.

Variaveis Valores Descricao
M 0,8 Numero de Mach
k 2,0 Frequéncia Reduzida
b 3,5 Comprimento de Referéncia
¢ —8— apmximagso parabéiica | i T T T T
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Figura 6.4 — Comportamento das partes real (a) e imaginaria (b) da fungao Kernel ndo

planar para AR=10.

6.1.2 Asa Blaircraft 2100 — Discretizacao de 18 painéis

Nesta secao, o interesse € verificar a matriz AIC para uma asa retangular de
alongamento igual a 2 que foi discretizada em 18 painéis, sendo 3 na dire¢édo da corda,
e 6 ao longo da envergadura, como visto na Figura 6.5. As propriedades geométricas e

os parametros do escoamento estdo definidos nas Tabelas 6.3 e 6.4, respectivamente.

De acordo com Blair (1994), a condicdo de contorno é considerada oscilatéria

em plunge com magnitude unitaria.
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ASA BLAIRCRAFT 2100

20

Envergadura

Corda

Figura 6.5 — Representagcao geométrica da asa Blaircraft 2100.

Tabela 6.3 — Propriedades geométricas da asa Blaircraft 2100.

Variaveis Valores Descricao
C[m] 12 Corda
AR 2 Alongamento
b 6 Comprimento de Referéncia
S 4 Superficie de Referéncia

Tabela 6.4 — Parametros do escoamento da asa Blaircraft 2100.

Variaveis Valores Descricao
M 0,5 Numero de Mach
Kk 1 Frequéncia Reduzida

A Tabela 6.5 compara os coeficientes de sustentacdo complexos obtidos pelo
cédigo préprio com os correspondentes obtidos por Blair (1994), para o DLM planar com
uma funcéo parabdlica. Para a amplitude, nota-se uma dispersdo maxima de 3,9% para
0 caso parabdlico e 7,2% para a fungdo quartica em relagédo aos resultados de Blair

(1994). Ja para a fase, o erro foi de 0,6% para o parabdlico e 0,3% para o caso quartico.

A titulo de ilustragdo, a Figura 6.6 mostra os 18 painéis aerodindmicos para a
asa retangular de Blaircraft 2100 com o ponto de controle de cada elemento, e a Figura

6.7 mostra a distribuicdo de pressao gerada pelo AEROSOLVER.
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Tabela 6.5 — Comparacéao dos coeficientes complexos de sustentacéo.

Aerosolver
Cy Blair (1934) C, Parabédlico Ii:/:? C,, Quartico ?,Z?
-2,5038+2,8453i -2,3703+2,7660i - -2,3092+2,6550i -

Amplitude=3,7901 Amplitude=3,6431 3,90 Amplitude=3,5187 7,20
fase=131,3471° fase=130,5887° 0,60 fase=131,0154° 0,25

Envergadura

Figura 6.7 — Distribuigdo de pressao da Blaircraft 2100.

6.1.3 Asa Blaircraft 2100 — Discretizacao de varios painéis

Nesta aplicacéo, é considerado a mesma asa da se¢ao anterior com as mesmas

propriedades definidas na Tabela 6.3. Entretanto, sdo consideradas 5 divisdes ao longo
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da corda e 10 divisdes ao longo da envergadura, para o escoamento definido na Tabela
6.6. A condic&o de contorno para este problema é definida como (GUIMARAES-NETO,
2008):

W=k ox

onde h = h(x,,t) é dado pelo movimento harménico, h=(-x)e™® com h= - x.

Para o caso estacionario (k = 0), essa condigéo de contorno correspondera ao
célculo da inclinagado da curva de coeficiente de sustentagéo por radiano de angulo de
ataque. Para o caso nao estacionario, a asa estara em arfagem em torno do bordo de
ataque (x = 0) aumafrequéncia k = 1,4. A Tabela 6.7 mostra os resultados satisfatorios
obtidos pelo AEROSOLVER para ambos os casos estacionario e nao estacionario,

quando comparados com os obtidos pela literatura.

Tabela 6.6 — Parametros do escoamento da asa Blaircraft 2100.

Varidveis  Valores Descricao
M 0,5 Numero de Mach
K 0el14 Frequéncia Reduzida

Tabela 6.7 — Comparacgao dos resultados do AEROSOLVER com os correspondentes

obtidos pela literatura para a asa Blaircraft 2100.

. . K=1,4

Discretizagao Programa K=0 C.L: Magnitude Angulo de fase[°]

WL-TR-95-3022  2,8322 10,337 93,5661

WL-TR-92-3028  2,8322 10,337 93,5661

5x10 H7WC 2,8030 9,960 93,8300

LATIS 2,8040 9,956 93,8338

DLM-2008 2,8040 9,953 93,8700

AEROSOLVER 2,8040 9,955 93,8550

6.2 Estratégia de interfaceamento AEROSOLVER/ANSYS®

Como um dos objetivos deste trabalho € o desenvolvimento de uma ferramenta
numérico-computacional para a analise de estabilidade de sistemas aeroviscoelasticos
de geometrias mais complexas de interesse pratico, propde-se uma estratégia de
interfaceamento entre 0o AEROSOLVER e o ANSYS®. A Figura 6.8 mostra as principais

etapas da estratégia proposta, onde, através de inumeras rotinas desenvolvidas em
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MATLAB® que foram integradas no AEROSOLVER, é possivel ler e processar todas as
informacgdes de modelos de EFs feitos no ANSYS®, tais como, matrizes elementares e
globais, condicbes de contorno, propriedades geométricas, sistemas de coordenadas,
entre outros. Portanto, uma vez disponivel o modelo da estrutura complexa no
AEROSOLVER, ¢é possivel modificar e/ou substituir elementos do modelo que foi
confeccionado no ANSYS® pelo elemento de placa sanduiche de trés camadas
apresentado no Capitulo 4. Na sequéncia, pode-se entdo introduzir o amortecimento
viscoelastico utilizando a fungdo moddulo complexo combinado com o conceito de
frequéncia reduzida e realizar as analises de estabilidade do sistema tratado no
programa AEROSOLVER.

Geometria complexa

:

Modelo EF Ansys

I

Interface
Ansys/AEROSOLVER

!

Substituicdo de EF do
painel/Ansys por EF do painel
multicamada/AEROSOLVER

Introducéo do
amortecimento
viscoelastico

Aerosolver

Calculo das respostas
do sistema
aeroviscoelastico

Figura 6.8 — Etapas do interfaceamento entre o AEROSOLVER e o ANSYS®.

Para verificar o procedimento de interfaceamento e substituicdo proposto neste
trabalho, considera-se o painel curvo sem tratamento viscoelastico mostrado na Figura
6.9, com propriedades geométricas e fisicas definidas, respectivamente, nas Tabelas
6.9 e 6.8. Neste caso, é feita uma comparagao entre as cinco primeiras frequéncias
naturais e o numero de MAC (Modal Assurance Criterion) do sistema para duas

situacOes, a saber: a primeira, que é considerada como referéncia de calculo, consiste
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em utilizar o elemento de placa simples SHELL63 do ANSYS®; na segunda, utiliza-se o
AEROSOLVER para fazer a leitura e a substituicdo do elemento do ANSYS® pelo
elemento de placa sanduiche implementado neste trabalho, considerando somente a

camada base.

@u

borda de ataque

Corda

borda de ataque

borda de fuga

borda de fuga

[ [/ [/ /S /S L LSS S

Envergadura 2N

Figura 6.9 — Representacao do painel curvo sem tratamento viscoelastico.

Tabela 6.8 — Propriedades fisicas do painel curvo sem tratamento viscoelastico.

Propriedades mecanicas do ago

Variaveis Valores Descricao
E 210[GPa] Modulo de Young
P 7800[kg/m?] Densidade
v 0,30 Coeficiente de Poisson

Tabela 6.9 — Propriedades geométricas do painel curvo sem tratamento viscoelastico.

Propriedades geométricas

Variaveis Valores
Envergadura r sen(¢) [m]
Corda 0,720 [m]
Angulo placa [¢] 41,5[°
Raio de curvatura [r] 0,938 [m]

Pela analise da Tabela 6.10, pode-se concluir sobre a proximidade entre os dois
modelos, conforme os baixos valores dos erros obtidos para as frequéncias naturais na
faixa analisada, e os correspondentes valores do MAC que sdo proximos de 100%. A
titulo de ilustragao, a Figura 6.10 mostra as formas modais dos dois primeiros modos do

painel curvo sem tratamento viscoelastico geradas pelos dois codigos.
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Tabela 6.10 — Comparacao dos valores préprios dos modelos de EFs do painel sem
tratamento do ANSYS® e AEROSOLVER.

Frequéncias [Hz] Diferenca
F énci MA
ANSYS® AEROSOLVER req;;;'c'as ¢
(1]
1,4375 1,4375 99,63
3,3137 3,3175 0,11 99,35
8,3987 8,3987 99,58
11,1790 11,1780 0,01 99,68
24,2540 24,2542 0,01 99,72

08 o S

Envergadura 07

1° modo - AEROSOLVER

0.8

1° modo - ANSYS®

. |
L2 2 Engde: 1 Envergadura 07

2° modo - ANSYS® 2° modo - AEROSOLVER
Figura 6.10 — Andlise modal do painel curvo no ANSYS® e AEROSOLVER.

6.2.1 Analise de convergéncia da malha

O objetivo dessa subsecao € determinar o numero minimo de EFs das malhas
estrutural e aerodindmica do painel curvo anterior que leva a uma convergéncia em
termos das frequéncias naturais e da primeira velocidade critica em regime subsénico,

para as condi¢coes do escoamento definidas na Tabela 6.11.



75

Tabela 6.11 — Condigdes do escoamento para a analise de convergéncia de malha.

Propriedades aerodinamicas

N° de painéis (corda) 6
N° de painéis (envergadura) 6
Mach 0,25
Densidade 1,1839 [kg/m?]
Temperatura 25°
Frequéncia reduzida 0-3,6
Método de resolugdo PK

A Tabela 6.12 mostra que a utilizagdo de uma malha estrutural com 36 EFs leva
a uma convergéncia da quinta frequéncia natural do sistema sem tratamento. O mesmo
pode ser verificado para a convergéncia da primeira velocidade critica do sistema.
Portanto, para as simulagées que seguem envolvendo os sistemas aeroelasticos sem e

com tratamento viscoelastico superficial sera adotado a malha de 6x6.

Tabela 6.12 - Analise de convergéncia da malha para do painel curvo sem tratamento.

Malha 5° Frequéncia 12 Velocidade

natural [Hz] critica [m/s]

2x2 14,19 1

4x4 24,05 28

6x6 24,25 27

8x8 24,31 27
10x10 24,33 27
15x15 24,37 27
17x17 24,37 27

Vale ressaltar que para a analise da estabilidade do painel curvo sem tratamento
viscoelastico o carregamento aerodindmico ndo estacionario € calculado pelo método
DLM né&o planar implementado no AEROSOLVER, conforme os desenvolvimentos
apresentados no Capitulo 3. Além disso, para determinar as velocidades de flutter, é
definida uma faixa de frequéncias reduzidas para calcular a matriz AIC e através da
fungéo interpoladora dos deslocamentos da estrutura é calculada a GAM utilizando a

aproximacéao de Roger.

A titulo de ilustracdo, a Figura 6.11(a) mostra o diagrama VG (velocidade x
amortecimento estrutural artificial) do sistema sem tratamento obtido pelo método PK.
Pode-se notar a velocidade critica de aproximadamente 27 m/s na faixa de velocidades
de 0 a 30 m/s. Conforme mostrado no diagrama VF (velocidade x frequéncia) da Figura
6.11(b), € o segundo modo de vibragao do painel que leva a condigéo de instabilidade
do sistema. Entretanto, para esse exemplo, pelo diagrama VF constata-se que o

fendbmeno estatico de divergéncia, também denominado pela literatura como flutter na
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frequéncia zero (WRIGHT; COOPER, 2007), ocorreu na velocidade de 23 m/s e no

primeiro modo de vibragéo, ou seja, antes da ocorréncia do fendbmeno de flutter.

15 T T T T T 35

Amortecimento
Frequéncia [Hz]

I I I | I I I | I I
0 5 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
Velocidade [m/s] Velocidade [m/s]

(a) (b)

Figura 6.11 — Diagramas VG (a) e VF (b) do painel curvo sem tratamento viscoelastico.

6.3 Analise de estabilidade do painel curvo com tratamento viscoelastico

O interesse aqui é verificar a metodologia de analise de estabilidade de sistemas
aeroelasticos contendo tratamento viscoelastico para a supressao do flutter em regime
subsodnico, utilizando o painel curvo da sec¢ao anterior. As Tabelas 6.13 e 6.14 definem
as propriedades que serdo utilizadas nas simulagées para uma malha de 6x6 EFs para
ambos os modelos estrutural e aerodinamico. Primeiramente, sera considerado que o

painel esta completamente tratado com camada restrita passiva.

Tabela 6.13 - Propriedades geométricas do painel curvo com tratamento viscoelastico

total.
Camada Corda [mm] Envergadura [mm] Espessura [mm]
Base 720 r sen(¢) 1,5
Viscoelastica 720 r sen(y) 0,0254
Restringente 720 r sen(@) 0,5

Tabela 6.14 - Propriedades mecéanicas do painel curvo com tratamento viscoelastico

total.
Camada Modulo de Coeficiente de Densidade
elasticidade [GPa] Poisson [kg/m?]
Base 210 0,30 7800
Viscoelastica Eq. (4.20) 0,49 950

Restringente 210 0,30 7800
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Além disso, assume-se que o sistema aeroviscoelastico esta operando a uma
temperatura constante de 25°C, ja que as propriedades do material viscoelastico s&o
fortemente dependentes da temperatura de operacido do sistema e da frequéncia da
oscilagéo, conforme discutido na Segéao 4.4, Capitulo 4. Neste sentido, é proposto aqui
um procedimento iterativo para a resolucédo do problema de autovalores complexo do
sistema aeroviscoelastico, como visto na Figura 6.12. Primeiramente, deve-se encontrar
a resposta harmdnica do sistema viscoelastico para determinar as fungdes de resposta
em frequéncia (FRFs) e os correspondentes picos de ressonancia e as suas
frequéncias. Na sequéncia, faz-se a analise modal para cada uma das frequéncias
encontradas, sintonizando o moédulo complexo com a frequéncia de operacao até que

seja atingido um erro estabelecido a priori pelo usuario.

Placa curva
sanduiche com
material viscoelastico

!

Andlise da FRF

!

Definir frequéncias
naturais
(wp =1,2...,N)

)

Calculo do médulo
complexo (G)

l

Atualizar a matriz de
rigidez
viscoelastica (ky;sc)

Resolve o problema
de autovalor w;
(4 =d; £ wj)

Satisfaz a
tolerancia
para w,?

Frequéncias naturais
e modos complexos
P SIM

Figura 6.12 — Procedimento iterativo para a resolugao do problema de autovalores

complexos de sistemas aeroviscoelasticos.

A Figura 6.13 apresenta as partes reais e imaginarias dos dois primeiros modos
de vibracao do painel curvo com tratamento viscoelastico total. Neste caso, em fungao
da natureza complexa do comportamento do sistema aeroviscoelastico, o procedimento

de interpolagao da estrutura no ponto de controle passa a conter uma parte imaginaria,
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visto que esse fato ocorria apenas para a matriz AIC e a normalwash. Além disso, como
esperado, o acréscimo de massa e rigidez a estrutura base pelo tratamento viscoelastico
superficial leva a uma alteragcao das frequéncias naturais do sistema, conforme visto na
Tabela 6.15.

[T Parte resl 1 Parte imaginaria [CgParte el T Parte imaginaria

1° Modo 2° Modo

Figura 6.13 — Representacao dos dois primeiros modos de vibrar do painel curvo com

tratamento viscoelastico total — angulo de curvatura de 41,5°.

Tabela 6.15 - Frequéncias naturais do painel curvo sem e com tratamento viscoelastico

total.
Com viscoelastico Sem viscoelastico
Modo Frequéncia [Hz] Modo Frequéncia [Hz]
1 2,6706 1 1,4375
2 7,6635 2 3,3175

A Figura 6.14 representa os diagramas VG e VF do sistema aeroviscoelastico
operando a 25°C e na faixa de velocidade de 0 e 100 m/s. De imediato, pode-se notar
que houve um ganho bastante significativo em termos da estabilidade do sistema tratado
comparado com a do sistema sem tratamento que foi apresentado na Figura 6.11. Pela
analise da Figura 6.14, nota-se uma velocidade critica do sistema tratado de 87 m/s
comparado com a de 27 m/s do sistema sem tratamento. Isto demonstra a eficiéncia do
tratamento viscoelastico para a supressao do flutter de sistemas aeroelasticos também
em regime subsoOnico. Além disso, o fendmeno estatico de divergéncia ocorreu na
velocidade de 97 m/s por causa do acréscimo da rigidez elastica do painel curvo
sanduiche. Portanto, isto mostra a potencialidade da metodologia proposta para a
modelagem de sistemas aeroviscoelasticos de geometrias complexas utilizando o
método MEF-DLM nao planar que foi implementado no cédigo AEROSOLVER.
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Figura 6.14 — Diagramas VG (a) e VF (b) do painel curvo com tratamento viscoelastico

total.

Com o intuito de verificar a capacidade da metodologia de lidar com diferentes
geometrias do painel, a Figura 6.15 mostra a influéncia do angulo de curvatura do painel
na velocidade de flutter para ambos os casos sem e com tratamento viscoelastico total.
Nota-se que as configuragdes mais planas levam aos maiores valores de velocidades
criticas, portanto, maior estabilidade ao sistema, como esperado, ja que o modo
responsavel pela instabilidade é o primeiro modo de tor¢do. Além disso, ha um ganho
significativo de estabilidade do sistema com a presenga do tratamento viscoelastico para
todas as configuragdes de curvatura analisadas, principalmente para as configuragoes
mais planas do painel, uma vez que, tais configuragdes levam a maiores deformacgdes
cisalhantes a camada viscoelastica intermediaria no modelo de placa sanduiche de trés

camadas e, portanto, maiores energias de dissipa¢cado do nucleo viscoelastico.
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Figura 6.15 — Influéncia do angulo de curvatura na velocidade de flutter do painel curvo

sem e com tratamento viscoelastico.

6.3.1 Influéncia da temperatura de operagao na estabilidade do sistema

Como foi discutido na Secao 4.4, Capitulo 4, as propriedades dos materiais
viscoelasticos sao fortemente afetadas por fatores ambientais e operacionais, tais como
temperatura e frequéncia. Consequentemente, isto afeta o0 desempenho dos materiais
viscoelasticos em termos de sua capacidade de amortecimento. Portanto, torna-se
importante analisar a influéncia da temperatura de operagao na estabilidade de sistemas
aeroviscoelasticos em regime subsoOnico. Neste caso, considera-se as mesmas
propriedades fisicas e geométricas do painel curvo com tratamento viscoelastico da

segao anterior para o angulo de curvatura de 41,5°.

A Figura 6.16 mostra a influéncia da temperatura na estabilidade do sistema.
Pode-se notar claramente que o aumento de temperatura leva a perda de eficiéncia do
sistema aeroviscoelastico representado pela diminuicdo na sua velocidade de flutter.
Neste caso, vale ressaltar que, na pratica, uma das estratégias para minimizar os efeitos
da temperatura em projetos de engenharia é projetar os sistemas viscoelasticos para
atuarem na regido de borracha, que € menos sensivel as variagdes de temperatura,

mas, com uma melhor eficiéncia dos materiais viscoelasticos.
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Figura 6.16 — Influéncia da temperatura na estabilidade do painel curvo com

tratamento viscoelastico total — angulo de curvatura de 41,5°.

6.3.2 Influéncia das espessuras das camadas na estabilidade do sistema

Outro parametro que afeta significantemente o desempenho dos tratamentos
superficiais € a espessura das camadas. Dessa maneira, foram feitas simulagdes
numéricas para diferentes espessuras das camadas restringente e viscoelastica,

respectivamente, entre as faixas de 0,5 mm e 2 mm, e 0,0254 mm e 2 mm.

Pela analise da Figura 6.17(a), nota-se que 0 aumento da espessura da camada
restrigente leva a um aumento significativo de 196% na velocidade de flutter que passa
de 87 m/s para 171 m/s. Esse fato ocorre porque a fungdo da camada restringente € a
de induzir deformagdes cisalhantes na camada viscoelastica durante a flexdo do painel
curvo devido aos esforgos aerodindmicos. Portanto, isto leva a maiores dissipagdes da
camada viscoelastica e, portanto, num aumento da capacidade de amortecimento. Por
outro lado, a Figura 6.18(b) mostra que o aumento da espessura do nucleo viscoelastico
resulta num incremento da velocidade critica de somente 17% que passa de 87 m/s
para 102m/s. Portanto, a alteragdo da espessura da camada restringente de
tratamentos viscoelasticos por camadas restritas passivas leva a uma maior eficiéncia
do sistema aeroviscoelastico. Entretanto, em projetos aeronauticos de interesse pratico,
deve atentar-se ao acréscimo de massa ao sistema, uma vez que, neste ramo, o

acréscimo de peso as estruturas € considerado um fator critico de projeto.
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Figura 6.17 — Influéncia das espessuras das camadas restringente (a) e viscoelastica
(b) na estabilidade do painel curvo com tratamento viscoelastico total — angulo de

curvatura de 41,5°.

6.3.3 Influéncia do tratamento viscoelastico parcial

Com o objetivo de investigar a influéncia do tratamento viscoelastico parcial na
estabilidade do sistema, a Figura 6.18 mostra as energias de deformagéo do painel para
os dois modos de interesse. Nota-se claramente as regides criticas do sistema, sendo
estas, um indicativo das posicdes a serem tratadas com camada restrita passiva, sendo
responsaveis pelas maiores energias de deformagéo na camada viscoelastica. Uma das
grandes vantagens desta estratégia é, sem duvidas, a redugdo da massa ao sistema

aliada a eficiéncia do tratamento viscoelastico para a supresséao do flutter.

O painel curvo sem tratamento apresentou uma velocidade de flutter de 27 m/s
com um peso total de 3,49 Kg. Ja o painel curvo com tratamento viscoelastico parcial
apenas nas regides criticas alcangou uma velocidade de flutter de 43 m/s com um peso
total de 4,66 Kg, ou seja, um acréscimo de massa de 33,5% para um ganho na
estabilidade de 59%. Por fim, o painel curvo totalmente tratado apresentou uma
velocidade de flutter de 87 m/s com um peso total de 7,09 Kg, ou seja, um aumento de
203,2% de massa para um ganho de 322% para a velocidade de flutter. Dessa maneira,
com essa analise € possivel dar ao projetista aeronautico uma possibilidade de tratar
apenas as regides criticas do sistema e obter um ganho ainda satisfatério em termos de

estabilidade aeroelastica, tendo em vista as restricdes de peso ao sistema.
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1° modo - ANSYS® 2° modo - ANSYS®

Figura 6.18 — Energia de deformagdo modal do painel curvo no ANSYS®- angulo de

curvatura de 41,5°.
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Figura 6.19 — Diagramas VG do painel curvo com tratamento parcial (a) e total (b) —

angulo de curvatura de 41,5°.

Tabela 6.16 — Velocidade de flutter e peso do painel curvo sem tratamento viscoelastico,

com tratamento viscoelastico total e parcial.

Painel curvo Vi[m/s] Incremento de massa [%]
Sem tratamento 27 -
Tratamento parcial 43 33,5

Tratamento total 87 203,2
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6.4 Efeito da dissipacao do material viscoelastico na estabilidade do sistema

Tabela 6.17 — Influéncia dos comportamentos dissipativo e conservativo associado do

material viscoelastico na estabilidade do sistema aeroviscoelastico.

Sem tratamento CCA Dissipativo
27 m/s 85 87

T
Modo 1
0aF Modo 2 ]

Amortecimento
Amortecimento

D2

031

0.4
0 10 20 30 40 50 60 70 80 20

Velocidade [mis]

(@) (b)

Velocidade [m/s]

Figura 6.20 — Diagramas VG do painel curvo para o comportamento conservativo

associado (a) dissipativo (b) — angulo de curvatura de 41,5°.

Com o interesse de investigar o desempenho da parte dissipativa do tratamento
viscoelastico superficial na estabilidade do sistema em regime subsbnico, considera-se
o comportamento estatico do material viscoelastico a baixa frequéncia. Uma vez que, a
resposta estatica do material viscoelastico é representada pela matriz de rigidez G,Ky.
Dessa maneira, sera investigado dois casos: no primeiro, o mecanismo de dissipacao é
removido com a utilizagdo do comportamento conservativo associado (CCA) do material
viscoelastico; no segundo caso, 0 mecanismo de dissipacao € considerado pelo médulo
complexo, dando origem a matriz de rigidez G(o, T)Ky. Nessas andlises, sdo adotadas
as mesmas propriedades das secdes anteriores para o painel curvo com tratamento

viscoelastico e angulo de curvatura de 41,5°.

Comparando os resultados da velocidade de flutter dos dois casos estudados
com o painel curvo sem tratamento viscoelastico, constata-se que houve ganho na
supressao do flutter para ambos os estudos. Além disso, nota-se que houve um
pequeno ganho dissipativo para a velocidade de flutter, uma vez que para o caso do
CCA a velocidade critica foi de 85 m/s e para o caso dissipativo a velocidade foi de

87 m/s. Esse pequeno ganho é explicado porque o flutter ocorre no primeiro modo de
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torgcao do painel curvo (ver Figura 6.15). Neste caso, notou-se que o aumento do angulo
da estrutura favorece a ocorréncia do fenédmeno de flutter e a redugao da dissipacao de
energia pelo material viscoelastico. Por outro lado, para angulos mais planos o material
viscoelastico tem maior capacidade de dissipagao de energia e, com isso, melhora a

sua eficiéncia em termos da supressao do flutter subsonico.
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CONCLUSOES E PERSPECTIVAS DE TRABALHOS
FUTUROS

Resumo e contribui¢cdes

Este trabalho representa uma continuidade das atividades de pesquisa que vém
sendo realizadas no LMEst/UFU no contexto da modelagem numérica e implementagao
computacional de sistemas aeroelasticos incorporando materiais viscoelasticos para a

supressao do flutter empregado os métodos DLM e MEF.

Primeiramente, no Capitulo 1 foi feita uma revisdo bibliografica das principais
referéncias dedicadas ao DLM nao estacionario planar € n&o planar com aplicagoes.
Nota-se que ele é uma ferramenta bastante utilizada nas fases preliminares de projetos
aeronauticos, principalmente na industria. Isto se deve pelo seu custo computacional
relativamente aceitavel comparado, por exemplo, com a metodologia CFD. A literatura
aberta aponta a boa resposta para a analise de estabilidade de sistemas aeroelasticos
em regime subsoénico utilizando o método DLM. Porém, para regimes transonicos e
supersonicos, ha divergéncia nos resultados obtidos em tunel de vento ou CFD, sendo
utilizado em muitos trabalhos um fator de corregéo para o DLM a fim de corrigir esta

disparidade.

Na sequéncia, no Capitulo 2 faz-se uma reviséo sobre a modelagem de sistemas
dindmicos tratados com materiais viscoelasticos para o controle passivo de vibragdes e
ruido. A maior vantagem desses materiais € a sua grande eficiéncia em uma ampla faixa
de frequéncia aliada ao baixo custo de aplicacao e manutengcao. Entretanto, a forte
dependéncia de suas propriedades mecanicas com fatores ambientais e operacionais
impoe dificuldades na modelagem de sistemas dindmicos com materiais viscoelasticos,
principalmente os aeroelasticos em regime subsénico como os de interesse deste

trabalho.
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A principal dificuldade apresentada no estudo da aerodinamica nao estacionaria
€ nao planar esta na sua correta caracterizacdo dos modelos matematicos. Assim, o
Capitulo 3 apresenta toda a modelagem numérica e implementagdo computacional do
DLM que foi implementado no cédigo proprio AEROSOLVER, desde as equacgobes
iniciais e suas consideragbes e aproximacgdes, caracterizagdo da discretizagdo dos
painéis aerodindmicos e equacionamento final da downwash. Além disso, apresenta-se
os fluxogramas das principais etapas das implementag¢des disponiveis no cédigo proprio

AEROSOLVER, incluindo a validacao da fungcado Kernel ndo planar e a matriz AIC.

No Capitulo 4 é feita uma revisdo da modelagem em EFs de placas sanduiches
viscoelasticas de trés camadas. E mostrado também a influéncia da temperatura de
operagao de tais sistemas e da frequéncia da oscilagdo na eficiéncia desses materiais,
além da fungdo moédulo complexo utilizada neste trabalho combinada com o conceito de
frequéncia reduzida para a modelagem dos sistemas aeroviscoelasticos em regime

subsoénico descritos neste trabalho.

No Capitulo 5 é apresentado a implementagao da solugéo aeroelastica por meio
do acoplamento dos modelos aerodinamicos e estrutural utilizando o DLM e MEF. Neste
caso, as matrizes aerodinamicas generalizadas sao utilizadas para obter os coeficientes
da aproximagao de Roger necessarios para o calculo da velocidade de flutter por meio

do método PK modificado para lidar com os sistemas aeroviscoelasticos.

O Capitulo 6 mostra os principais resultados das inUmeras simulagdes numéricas
realizadas para a verificagdo da metodologia proposta para a analise de estabilidade de
sistemas aeroelasticos contendo materiais viscoelasticos para a supressao do flutter.
Além disso, apresenta-se aqui a estratégia de interfaceamento entre os cddigos

ANSYS® e AEROSOLVER, visando aplicagdes mais complexas de interesse industrial.

Diante dos resultados obtidos para placas curvas sanduiches com
amortecimento viscoelastico em regime subsénico, pode-se concluir sobre a viabilidade
dessa técnica de controle para aumentar a estabilidade de sistemas aeroelasticos em
regime subsodnico. Entretanto, foi verificado que a medida que a temperatura de
operacao do sistema aeroviscoelastico aumenta, tem-se uma redugao na velocidade de
flutter do sistema. Isto pode ser explicado pela perda de desempenho do material

viscoelastico ISD112 a altas temperaturas, conforme discutido no Capitulo 2.

Levando em consideracao as restricbes de acréscimo de peso em projetos
praticos de interesse aeronautico, foi feito um estudo sobre o aumento de massa na
estrutura versus o ganho em estabilidade. Verificou-se que todas as configuragbes da

placa sanduiche viscoelastica foram capazes de retardar a ocorréncia do flutter. Em
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seguida, nota-se que algumas configuragdes especificas foram capazes de aumentar a
velocidade critica de flutter em pelo menos 80%. Portanto, de posse dessas
consideragoes, o projetista aeronautico dispde de uma ferramenta capaz de otimizar a
aplicagdo do tratamento viscoelastico tendo em vista a restricido de peso e ganho

aeroelastico.

Além disso, verificou-se que a velocidade de flutter sofre maior incremento
quando se aumenta a espessura da camada restringente do que o aumento da camada
viscoelastica. Isto ocorre porque a camada restringente auxilia nas deformagdes de
cisalhamento para o nucleo viscoelastico durante as deformacdes de flexdo da placa

curva, consequentemente, aumenta o efeito dissipativo para esse tipo de material.

Ademais, para projetos aeronauticos, o retardamento da velocidade de flutter
juntamente com o menor peso possivel é desejavel. Dessa forma, na subsecao 6.3.3
pode-se observar o estudo do tratamento parcial com uma estrutura mista, o qual foi
capaz de aumentar a velocidade de flutter em 59% para um ganho de massa de 33,5%.
Uma vez que, para a placa completamente tratada com elemento sanduiche obteve-se
um ganho na velocidade de flutter de 322%, entretanto um ganho de massa de 202,3%.
Assim, essa metodologia de tratamento parcial auxilia o projetista aeronautico a tomar
a melhor decisdao quando ha a necessidade de reducido de massa e supressao da

velocidade de flutter.

Por fim, verificou-se o efeito da dissipagdo do material viscoelastico;
primeiramente, estudou-se o comportamento conservativo associado (ACS) a baixa
frequéncia com a velocidade de flutter em 85 m/s; e em seguida, o efeito do mecanismo
de dissipagdo do material viscoelastico com 87 m/s. Dessa maneira, notou-se um
pequeno incremento da velocidade de flutter, que ocorreu no primeiro modo de tor¢cao
do painel curvo e o aumento do angulo da estrutura favoreceu a ocorréncia do fendbmeno
de flutter e, consequentemente, a reducado da dissipacdo de energia pelo material

viscoelastico.

Neste ponto, deve-se mencionar algumas dificuldades que foram encontradas
para a execucao desse trabalho, como a nao linearidade do sistema aeroviscoelastico,
pois tanto o carregamento aerodindmico quanto as matrizes do modelo estrutural sofrem
forte influéncia da frequéncia e da temperatura de operagao através de uma funcao
modulo complexo. Neste caso, foram necessarias varias rotinas iterativas para a
resolucdo do problema aeroviscoelastico final e a consequente determinagdo das
velocidades de flutter. Por ultimo, vale ressaltar o custo computacional associado para

a avaliagao das varias frequéncias reduzidas para o método DLM nao estacionario e



89

nao planar, além da modificagdo do método PK original para a resolugéo do problema

de autovalores complexos do sistema aeroviscoelastico.

Perspectivas de trabalhos futuros

O presente trabalho apresenta a possibilidade para algumas perspectivas futuras

de pesquisa para essa linha de estudo, como:

¢ Implementagao de corregbes para a matriz AIC através da utilizagdo de
dados em tuneis de ventos ou CFD, visando a diminuir as distorcdes do
DLM para regimes transonicos e supersonicos, além da inclusédo dos
efeitos viscosos na modelagem;

e Estudar formas de corre¢gdes no carregamento aerodinamico com o
objetivo de viabilizar aplicagdes como rajadas ou diferentes condi¢bes de
Voo, como decolagem ou pouso;

e Usar otimizacao para aplicacdo de tratamentos viscoelasticos parciais
levando-se em conta as energias de deformag¢ao modal, as restricdes de
peso e a eficiéncia aeroelastica;

e Visando projetos robustos de sistemas aeroviscoelasticos em regime
subsdnico, deve-se propor o uso dos elementos finitos estocasticos para
levar em conta as incertezas paramétricas associadas a parte estrutural
e ao carregamento aerodinamico;

o Realizagdo de experimentos com estruturas sanduiches viscoelasticas

para verificar as técnicas de modelagem propostas neste trabalho.
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