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Resumo

Para reduzir o impacto ambiental global, governos e organizagoes internacionais tém
proposto diversas estratégias para uma producdo e solugoes mais eficientes. As indtistrias
aeronautica e aeroespacial se comprometeram a zerar suas emissoes de COy até 2050.
Para alcancar essa meta, os fabricantes estao adotando solugdes inovadoras, como moto-
res mais eficientes, combustivel de aviacdo sustentavel (Sustainable Aviation Fuel - SAF),
estruturas com materiais mais leves e formas geométricas aerodinamicas mais eficientes.
No entanto, para evitar os efeitos de instabilidade resultantes das modificagoes estruturais
e aerodindmicas nos sistemas aeroelasticos, como o fendmeno do flutter, uma estratégia
vidvel é a utilizacao de técnicas de controle de vibracao. Nesse contexto, o controle passivo
utilizando material viscoeldstico é uma abordagem interessante devido ao seu baixo custo
e facilidade de aplicacdo nas estruturas. Além disso, devido as variabilidades inerentes
dos parametros estruturais e aerodinamicos presentes nesses sistemas, é necessario pro-
por uma metodologia eficiente de modelagem estocéastica para lidar com aplicacdes mais
realistas. Portanto, este trabalho contribui com o desenvolvimento de uma ferramenta
em codigo proprio para o projeto étimo-robusto de sistemas aeroviscoelasticos em regime
subsonico e aumento da eficiéncia estrutural pelo tratamento parcial através do Modal
Strain Energy (MSE). Como estudo de caso, é utilizado um sistema do tipo Plate Like
Wing em regime subsonico para aumentar a estabilidade dessa estrutura, combinando mo-
delagem estocastica de elementos finitos, o método Doublet Lattice e o otimizador NSGA
I1. Os resultados numéricos demonstram que o efeito conservativo associado ao amorteci-
mento da estrutura é responsavel por cerca de 80% na atenuacao das vibracoes, sendo a
espessura das camadas elasticas o pardmetro mais relevante. Além disso, o MSE permitiu
que o sistema tratado parcialmente obtivesse uma eficiéncia estrutural 1,8 vezes maior que
o sistema completamente tratado. Os resultados em termos dos envelopes dos diagramas
V-g e V-f também evidenciam que o sistema robusto apresenta uma vulnerabilidade 7
vezes menor que o sistema deterministico na resposta da velocidade de flutter, provando a
eficiéncia da ferramenta desenvolvida integrada aos modelos. Com isso, é possivel reduzir

fatores de seguranca de projetos devido as incertezas e lograr vantagens como: aumenta



da vida til de componentes, utilizacdo de menos material na fabricacao e aumento da

eficiéncia estrutural das aeronaves.

Palavras-chave: Material Viscoelastico, Método dos Elementos Finitos Estocastico,

Controle de Vibracao, Aeroelasticidade, Otimizacao Multiobjetivo, Algoritmo Genético.



Abstract

To reduce the global environmental impact, governments and international organiza-
tions have proposed various strategies for more efficient production and solutions. The
aeronautical and aerospace industries have committed to zeroing their CO, emissions by
2050. To achieve this goal, mamifacturers are adopting innovative solutions such as more
efficient engines, Sustainable Aviation Fuel (SAF), structures with lighter materials, and
more efficient aerodynamic geometries. However, to avoid the instability effects resulting
from structural and aerodynamic modifications in aeroelastic systems, such as the flutter
phenomenon, a viable strategy is the use of vibration control techniques. In this con-
text, passive control using viscoelastic material is an interesting approach due to its low
cost and ease of application in structures. Additionally, due to the inherent variabilities
of structural and aerodynamic parameters present in these systems, it is necessary to
propose an efficient stochastic modeling methodology to deal with more realistic appli-
cations. Therefore, this work contributes to the development of a proprietary tool for
the robust optimal design of aeroviscoelastic systems in the subsonic regime and incre-
asing structural efficiency through partial treatment using modal strain energy (MSE).
As a case study, a Plate Like Wing system in the subsonic regime is used to increase the
stability of this structure by combining stochastic finite element modeling, the Doublet
Lattice method, and the NSGA II optimizer. The numerical results demonstrate that the
conservative effect associated with the damping of the structure is responsible for about
80% of the vibration attenuation, with the thickness of the elastic layers being the most
relevant parameter. Additionally, MSE allowed the partially treated system to achieve a
structural efficiency 1.8 times greater than the fully treated system. The results in terms
of the envelopes of the V-g and V-f diagrams also show that the robust system has a
vulnerability 7 times lower than the deterministic system in the flutter speed response,
proving the efficiency of the tool developed integrated with the models. With this, it is
possible to reduce project safety factors due to uncertainties and achieve advantages such
as: increased component lifespan, use of less material in manufacturing, and increased

structural efficiency of aircraft.



Keywords: Viscoelastic Material, Stochastic Finite Element Method, Vibration Control,
Aeroelasticity, Multiobjective Optimization, Genetic Algorithm.
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CAPITULO

Introducao

1.1 Contribuicao e Motivacao

Com o objetivo de reduzir os impactos ambientais causados por novos produtos e o
consuImMo excessivo, governos e organizacoes internacionais tém se empenhado em discutir
e buscar, em conjunto com a sociedade e a indiistria, formas cada vez mais eficientes de
criar produtos e solugoes energeticamente sustentaveis. Um exemplo é o setor da aviacao,
que foi pioneiro na adog¢ao de medidas para reduzir seu impacto ambiental, principalmente
apds o acordo de Paris em 2015, comprometendo-se a reduzir em 50 % suas emissoes de
CO4 até 2050. Recentemente, em outubro de 2021, a meta foi renovada, estabelecendo a
busca por emissao zero de carbono liquido até 2050 (ICAO, 2021).

Para atingir essas metas, fabricantes de aeronaves em todo o mundo tém investido na
criacao de avidoes cada vez mais econémicos, com o uso de materiais mais leves e novos
projetos estruturais e aerodinamicos de componentes como as asas. Entretanto, essas
inovacoes geométricas tém trazido novos desafios, especialmente no que diz respeito a
integridade estrutural e seguranca. Um dos problemas que podem surgir é o flutter, um
fendmeno aeroelastico caracterizado por oscilacoes auto-excitadas causadas por instabi-
lidades dindmicas das forgas de inércia, elasticidade e aerodindmica (CUNHA-FILHO et
al., 2016b). Esse tipo de instabilidade pode levar a um aumento significativo na amplitude
de vibracao da estrutura, afetando sua vida 1til por fadiga e, em alguns casos, levar a
acidentes fatais, como o ocorrido com o Lockheed L-188 (KUO, 2011).

Diante desse cenério, o controle do flutter tem sido objeto de estudo por muitos pes-
quisadores em todo o mundo (WRIGHT; COOPER, 2014) (GRIPP; RADE, 2018). Com
o objetivo de alcancar maior confiabilidade e seguranca no projeto e na fabricacao de
estruturas aeronduticas (LEAO et al., 2016), tém sido propostas técnicas de controle de
vibracoes, tanto ativas como passivas. Dentre as técnicas passivas, o tratamento com
material viscoelastico se destaca pelas inlimeras vantagens, como facilidade de aplicacao,
menor custo com aplicacdo e manutengdo e maior robustez do controle. No entanto,

¢ importante considerar as dificuldades inerentes do uso desses materiais como técnica
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de controle de vibracoes e ruido de sistemas dinamicos, devido a sua dependéncia em

frequéncia e temperatura de operacéo do sistema (LIMA, 2007).

Estudos tém se dedicado a andlise e o controle de vibracoes com o uso de materiais
viscoeldsticos, como or exemplo, Mozaffari-Jovin, Firouz-Abadi e Roshanian (2015) que
investigaram os pardmetros de controle e a influéncia de um flap no regime subsonico.
Ja Fazelzadeh, Pouresmaeeli e Ghavanloo (2015) conduziram uma pesquisa sobre materi-
ais viscoelasticos em placas compésitas reforcadas com nanotubos de carbono no regime
subsdnico, estudando as instabilidades e a relacdo de aspecto dessas placas, bem como o
impacto da fracao volumétrica dos compédsitos. Outros autores, como Sales et al. (2018),
relatam que o amortecimento viscoelastico pode aumentar a velocidade de flutter e redu-
zir as oscilagoes, explorando também o efeito do amortecimento viscoelastico em relagao

as variagoes de temperatura.

Apesar dos estudos sobre o uso dos materiais viscoeldsticos para a atenuacao de vibra-
coes e aumento da estabilidade em sistemas aeroeldsticos sejam bem difundidos, grande
parte deles esté relacionada a sistemas supersonicos utilizando a Teoria do Pistao e analise
transiente (CUNHA-FILHO, 2019) (CUNHA-FILHO et al., 2018), com modelos constitu-
tivos baseados em derivadas fraciondrias temporais para sistemas transientes (CUNHA-
FILHO et al., 2021), (CUNHA-FILHO et al., 2016a), (CUNHA-FILHO et al., 2016b),
(CUNHA-FILHO, 2015). Contudo, poucos trabalhos abordam o estudo de sistemas aero-
viscoelasticos em regime subsonico, principalmente no contexto do uso do método Doublet
Lattice em tais sistemas na presenca de incertezas paramétricas, o que motivou a presente
pesquisa. Isso se deve, em parte, & complexidade de modelar a dependéncia em frequéncia
e temperatura dos sistemas aeroviscoelasticos estocasticos resultantes, além da dificuldade
em representar esse comportamento no regime subsonico, onde sdo necessarios métodos

iterativos para obter as regides de instabilidade em uma determinada velocidade do fluxo.

Assim, a investigagdo do comportamento de sistemas aeroviscoeldsticos em regime
subsdnico e a avaliagdo do potencial dos materiais viscoelasticos para atenuar vibragoes e
aumentar a estabilidade sao de grande relevancia, pois podem contribuir para o desenvol-
vimento de tecnologias mais seguras e eficientes no campo da aerondutica. Compreender
as caracteristicas de tais sistemas e identificar as condicoes adequadas para controlar as
vibracoes e aumentar a estabilidade permitird a construcdo de aeronaves mais estaveis e

menos suscetiveis a falhas.

Além disso, é importante propor uma metodologia eficaz para a modelagem da depen-
déncia em frequéncia e temperatura dos sistemas aeroviscoeldsticos em regime subsonico,
utilizando métodos iterativos para obter as regioes de instabilidade. Essa abordagem ¢
fundamental para uma simulacao do comportamento desses sistemas em condigoes reais

de operacdo, o que é crucial para garantir a seguranca das operacoes aéreas.

Por fim, a avaliacao de como os pardmetros de projeto de sistemas aeroviscoelasticos

influenciam na sua estabilidade para otimizar o seu desempenho em regime subsonico,
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trazem informacoes valiosas para o projeto de aeronaves que operam em diferentes re-
gimes de voo. Portanto, uma modelagem estocastica desses sistemas se faz necesséria,
além de combinar com técnicas eficientes de otimizacdao multiobjetivo robusta, como serd
apresentado neste trabalho.

As inovagoes deste trabalho incluem a incorporacdo de incertezas no modelo aero-
viscoelastico e a integracdo desses modelos com a otimizacdo. Adicionalmente, foram
implementadas melhorias no processo de otimizacao, que, mesmo utilizando uma lingua-
gem de programacao com tempo de processamento elevado, buscaram reduzir o custo

computacional.

1.2 Acoplamento de sistemas multicamadas viscoe-
lasticos e DLM

Segundo (BORGES, 2019), o acoplamento de sistemas multicamadas com materiais
viscoelasticos e o Doublet Lattice Method (DLM) permite analisar sistemas amortecidos
viscoelasticamente e obter os deslocamentos nodais, que sdo necessarios para o uso do
método DLM para calcular os carregamentos aerodinamicos e, consequentemente, obter
os diagramas v-g para a analise de estabilidade aeroelastica de tais sistemas.

Em sistemas multicamadas, como placas sanduiches viscoelasticas, os materiais visco-
elasticos sao frequentemente utilizados para interligar camadas, reduzindo as tensoes e as
amplitudes de vibragao dos sistemas aos quais sdo aplicados (SHENG et al., 2018). Isso
melhora a resisténcia a fadiga, contribuindo para o aumento da vida 1til da estrutura,
uma vez que os materiais viscoelasticos tém uma combinacdo tinica de comportamento
elastico e viscoso (NASHIF; JONES; HENDERSON, 1985). O que significa que quando
sujeitos a uma carga dinamica ou deformacao mecanica, eles podem exibir um comporta-
mento elastico inicial e transicionar para um comportamento viscoso, dissipando energia
e amortecendo o sistema.

Ja o DLM é uma técnica bastante utilizada para a anélise aerodinamica e aeroelastica
de asas, pas de turbinas e outras superficies aerodindmicas em movimento. O método
divide a superficie em painéis finitos, e inseridos nos chamados dipolos, que sdo pequenas
fontes de forca e momento distribuidos ao longo da superficie. De acordo com Albano e
Rodden (1969), o DLM é uma abordagem semi-empirica que permite calcular a distri-
buicdo de pressao e forcas aerodindmicas em uma superficie em resposta ao fluxo de ar
circundante. Além disso, este método também pode ser estendido para incluir a anélise
aeroelastica, considerando a flexibilidade da estrutura e suas interagoes com as forcas
aerodinamicas.

Neste contexto, a integragdo do DLM com sistemas incorporando materiais viscoe-
lasticos é relevante para a dinamica estrutural e aeroelasticidade, pois permite levar em

consideracao tanto a resposta aerodinamica quanto a resposta estrutural, incluindo os efei-



24 Capitulo 1. Introducdo

tos do amortecimento viscoeldstico nas oscilacoes e, consequentemente, na estabilidade da
estrutura. Isso é especialmente importante para garantir que a aeronave ou estrutura de
interesse seja projetada para evitar o fendomeno do flutter, ressonancia estrutural e fadiga
excessiva, que podem ser prejudiciais a integridade estrutural e seguranca do sistema,

podendo levé-lo ao colapso.

1.3 Verificacao do ganho do sistema para aumento da
estabilidade

Quando o material viscoeléstico esta acoplado no sistema estrutural multicamadas, ha
um ganho significativo em termos da redugao das amplitudes de vibracdo. No dominio
da frequéncia, isto pode ser facilmente identificado pela andlise da funcdo de resposta em
frequéncia (FRF) do sistema. Devido ao aumento do fator de amortecimento do material
viscoelastico em funcdo da frequéncia para uma dada temperatura de operacao, observa-se
ganhos maiores em bandas maiores que 20 Hz (GE et al., 2021).

Além disso, a incorporacdo de um material viscoeldstico em um sistema do tipo placas
finas de 3 camadas pode trazer beneficios significativos para o aumento da estabilidade de
estruturas aeroelédsticas. Em primeiro lugar, o material viscoeléstico é capaz de amortecer
vibragoes, dissipando a energia indesejavel do sistema sob a forma de calor quando sujeito
a cargas dindmicas. Esse amortecimento resulta na reducao da amplitude e do tempo de
resposta das vibracoes indesejadas, tornando a estrutura mais resistente a ressonancias
prejudiciais (VERBAAN; PETERS; STEINBUCH, 2017).

Outro ponto, é que o comportamento viscoelastico permite uma melhor adaptacao da
frequéncia natural da estrutura, deslocando-a para longe de regides criticas de excitacao.
Dessa forma, ocorre uma reducgao dos riscos de ocorrer a coalescéncia de ressonancias
indesejadas, que poderiam levar a falhas por fadiga ou instabilidade estrutural (ALAIMO;
ORLANDO; VALVANO, 2019).

Por fim, outro grande beneficio do uso dos materiais viscoelasticos, é a maior tolerancia
da estrutura a perturbacoes aerodinamicas em aplicacoes aeroelasticas. As placas de 3
camadas com material viscoeldstico tém a capacidade de dissipar parte da energia cinética
transferida pelas perturbacoes, tornando o sistema mais robusto e menos suscetivel a
oscilagoes descontroladas induzidas pelos esforcos aerodinamicos. Portanto, tem-se um
ganho na estabilidade do sistema através do retardo do fendmeno do flutter, evitando,
assim, catéstrofes.

A presenca do material viscoeldstico também contribui para um aumento da capaci-
dade de carga da estrutura. Ao dissipar parte da energia durante carregamentos dinamicos

ou transitérios, o material reduz os picos de tensdao e evita concentracoes excessivas de
esforgos, prolongando a vida 1itil da estrutura (SARWAR, 2019).
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Em resumo, o emprego de estruturas sanduiches viscoelasticas proporciona maior es-
tabilidade e confiabilidade em situacoes aeroelasticas e estruturais, permitindo a reducao
de vibracoes indesejadas, melhorando a resposta a perturbacgoes externas e aumentando

a seguranca e vida util da estrutura.

1.4 Técnica de projeto para tratamentos parciais
usando Modal Strain Energy (MSE)

O tratamento parcial com camadas restritas passivas oferece varias vantagens em re-
lagéo ao tratamento completo de toda a estrutura (LIMA, 2007). Um dos beneficios mais
significativos é a sua relagdo custo-efetividade. O tratamento completo de um painel es-
trutural de interesse aerondutico pode ser caro, pois requer uma maior quantidade desse
material. Em contraste, a abordagem de tratamento parcial concentra-se em aplicar es-
trategicamente os tratamentos viscoeldsticos em regioes que experimentam as vibracoes
e tensoes mais significativas, reduzindo assim o uso de material e os custos totais (KUO,
2011), além de diminuir o peso acrescentado a estrutura base.

Portanto, ao tratar seletivamente apenas os modos de vibracdo mais criticos, a abor-
dagem de tratamento parcial resulta numa reducao do ganho de peso, tornando-se uma
opcao de projeto mais eficiente e atraente, especialmente em aplicacoes com restricao de
acréscimo de peso, como nas indtistrias aeroespacial e automotiva (LIMA, 2003).

Outra vantagem esta na capacidade de personalizar o desempenho do amortecimento
do sistema sanduiche, conforme os requisitos especificos de projeto. Diferentes aplicacoes
demandam diferentes niveis de amortecimento para alcancar o desempenho ideal. Neste
contexto, o método de energia modal de deformacao (Modal Strain Energy - MSE) permite
que os engenheiros identifiquem os modos mais influentes e apliquem estrategicamente o
tratamento viscoelastico superficial para obter o efeito de amortecimento desejado nesses
modos. Essa personalizacao garante que a placa sanduiche dissipe efetivamente a energia,
minimizando as vibragoes e melhorando a estabilidade e o desempenho estrutural. Além
de se ter um menor esforco computacional com modos especificos (XU; LIU; WANG,
2002).

Além disso, o método de tratamento parcial ajuda a evitar possiveis problemas associ-
ados ao superamortecimento que pode levar a uma reducao da rigidez geral da estrutura,
afetando negativamente sua capacidade de suportar carga e seu desempenho geral. Ao
tratar apenas os modos de interesse, a abordagem de tratamento parcial evita o supe-
ramortecimento e garante que a placa sanduiche mantenha sua integridade estrutural e
propriedades mecéanicas desejadas (DOLGAYA; UZDIN, 2000).

Assim, o tratamento parcial com camadas restritas passivas, usando o método MSE,
oferece uma abordagem equilibrada e eficiente para melhorar o desempenho estrutural. A

relacao custo-efetividade, reducao de peso e desempenho personalizado de amortecimento
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tornam esse método uma escolha preferida para aplicacoes de engenharia onde o controle

de vibragoes e a otimizacdo estrutural sao criticos (SUN et al., 2017).

1.5 Otimizacao robusta com introducao de funcoes

de vulnerabilidade

A otimizacao robusta é uma abordagem poderosa e sofisticada que lida com as in-
certezas inerentes em problemas de otimizagao (LIMA, 2007). Em muitos problemas de
interesse pratico, os dados e parametros utilizados em processos de otimizacao podem
ser afetados por uma série de fatores imprevisiveis, como variacoes ambientais, defeitos
no processo de fabricacdo ou erros de medicdao. Essas incertezas podem levar a solugoes
otimizadas que sdo inviaveis ou ineficazes em determinados cenarios, comprometendo a
robustez e precisao do sistema em questao (CHASSEIN; GOERIGK, 2018).

Uma das formas de garantir que as solucoes dtimas sejam menos sensiveis as incertezas,
¢ empregar funcoes de vulnerabilidade na otimizacao robusta. Essas funcoes permitem
quantificar o impacto das incertezas nos resultados, medindo a suscetibilidade das solugoes
sob diferentes perturbacoes. Ao introduzir essas fungoes no processo de otimizacdo, o
objetivo é encontrar solucoes que minimizem a funcao de vulnerabilidade, em vez de
buscar apenas uma solugdo étima para um tnico objetivo (LIMA, 2007). Em outras
palavras, a otimizacao robusta com funcoes de vulnerabilidade busca solugoes que sejam
estaveis sob diferentes niveis de incerteza, onde o processo de otimizacao leva em conta a
probabilidade de ocorréncia de cada cenario incerto e busca encontrar solugoes que tenham
desempenho aceitével em todos eles (BERTSIMAS; HERTOG; PAUPHILET, 2021).

Outro aprimoramento para a otimizacao robusta é a modelagem em elementos finitos
estocasticos pela expansdao de Karhunen-Loéve (KI), onde nessa abordagem a variabi-
lidade dos elementos finitos obedecem uma distribuicao espacial, isto é, dependente da
localizacdo geométrica do elemento. Isto é particularmente importante, pois lida com
incertezas a nivel elementar, o que possibilita avaliar a probabilidade de falha e otimizar
o design para garantir niveis adequados de seguranca, além de modelar com precisao e
eficiéncia tanto os problemas de elementos finitos estocéasticos unidimensionais quanto os
bidimensionais (LIU et al., 2021). A abordagem de Monte Carlo é frequentemente uti-
lizada em conjunto com a otimizagao robusta no método dos elementos finitos (MEF)
estocastico para lidar com as incertezas paramétricas. Esse método estatistico baseia-se
na amostragem aleatéria de valores para os parametros incertos, permitindo que sejam
realizadas varias simulacoes do problema de otimizacgao sob diferentes cenérios. Com base
nessas simulacoes, ¢ possivel calcular a funcao de vulnerabilidade e, assim, identificar as
solugoes étimas mais robustas (IKONOMOV; GUTMANN, 2019).

A andlise dos resultados obtidos apds a otimizacgao robusta é fundamental para enten-

der o comportamento das solucoes em diferentes cendrios incertos. Através dessa anélise,
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¢ possivel tomar decisoes informadas sobre quais solucoes sdo mais adequadas para a
aplicacao pratica. A otimizacdo robusta com introducao de funcoes de vulnerabilidade
¢ amplamente aplicada em diversas areas, como engenharia, financas, logistica e gestao
de riscos, onde a incerteza é um fator critico a ser considerado para garantir a eficacia
e confiabilidade das solugoes encontradas. Portanto, essa abordagem oferece uma ma-

neira poderosa de abordar problemas complexos e aumentar a confiabilidade dos sistemas
diante de cendrios incertos e imprevisiveis (ABEDI; HESAMZADEH; ROMERIO, 2022).

1.6 Objetivos

Os seguintes objetivos gerais sao apresentados numericamente e os objetivos especificos

nas respectivas alineas.
1. Modelagem de estrutura complexa com camada restritiva passiva:

a) Modelar em MEF a estrutura de placa sanduiche de trés camadas;

b) Modelar o Material viscoelastico e sna dependéncia pelo principio da frequéncia

e temperatura;

¢) Incluir o modelo estocéstico no MEF por KL;

d) Acoplar o DLM e melhorar computacionalmente o método pk pela reducao da
estimativa do valor de frequéncia reduzida.

2. Analisar parametricamente e realizar o tratamento parcial via (MSE):

a) Analisar a influéncia dos parametros de projeto na velocidade de flutter;
b) Gerar superficies de resposta como base para metamodelos;

¢) Aumentar a eficiéncia estrutural do tratamento pelos mapas de energia.
3. Realizar uma otimizacdo multiobjetivo robusta:

a) Integrar os modelos MEF-DLM (AeroSolver) com o Nondominated Sorting
Genetic Algorithm I1. Aerosolver DRS (Deterministic and Robust Solutions)

em ambiente de programacao proprio.
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CAPITULO

Modelagem por elementos finitos de

placas sanduiches de trés camadas

Este capitulo apresenta a modelagem deterministica por elementos finitos de uma placa
sanduiche viscoeléstica de trés camadas, abordando a inclusao do comportamento dina-
mico do material viscoelastico através do Principio da Equivaléncia Elastico-Viscoelastico
(PEEV) e do conceito de médulo complexo e frequéncia reduzida. Com o intuito de re-
duzir o custo computacional envolvido durante a implementagdo numérico-computacional
do modelo, as matrizes elementares de massa e rigidez da parte estrutural foram parame-
trizadas e colocadas em funcdo das espessuras das camadas e da temperatura de operacao
do sistema. Referéncias adicionais sobre a modelagem por elementos finitos de placas san-
duiches multicamadas podem ser encontradas nos trabalhos de Lima (2007), Cunha-Filho
(2019) e Cunha-Filho et al. (2021).

2.1 Modelo Sanduiche de 3 Camadas

A Fig. (2.1) mostra o elemento finito de placa sanduiche de trés camadas estudado
neste trabalho, sendo (1) a camada de base,(2) o nticleo viscoeldstico em (3) a camada
restringente. Para as faces elasticas (1) e (3), consideram-se as deformacoes de extenséao e
flexdo, enquanto que para a camada viscoeldstica (2) é assumido também o cisalhamento
transversal. O campo de deslocamento transversal, w, e as rotacoes, 0, e 0,, sdo os
mesmos para todas as camadas, presumindo-se uma aderéncia perfeita entre ambas as
camadas. Na mesma figura, pode-se notar que u; e uz representam os deslocamentos
longitudinais médios na direcao x das camadas eldsticas, enquanto v; e vs representam
os correspondentes na direcao y. Para representar a estrutura deformada da placa, serd
adotada a Teoria da Deformacdao por Cisalhamento de Primeira Ordem ou First-Order
Shear Deformation Theory (FSDT) (REDDY, 2003). Nessa abordagem, os deslocamentos
das camadas elésticas (base e restringente) sdo definidos de acordo com a teoria de placas

finas de Kirchhof-Love, onde mais detalhes sobre a dindmica e formulacao de placas
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Figura 2.1 — Representacao esquematica do elemento finito de 3 camadas.

Fonte: Adaptado de Lima (2007).

sanduiches utilizando esta teoria podem ser vistas em Cunha-Filho (2019).

2.1.1 Relagoes cinematicas

Assumindo que as camadas das faces sdo planas antes ¢ apés a deformagao, as seguintes

relaces cinematicas para as faces elasticas podem ser estabelecidas, de acordo com Lima

(2007):
0u\ U — U
0z }J. - h;
onde,
}Li ow
Up = Uj+1 + QHE
n hL ow
Ue = Ui + ——
2 Or

(2.1)

(2.2)

(2.3)

u; € u;+q representam os deslocamentos longitudinais médios das camadas elésticas

inferior e superior, respectivamente, na dire¢do x. Combinando as Equagoes (2.2) e (2.3)

com (2.1), obtém-se:
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onde v; e v;y1, sdo os deslocamentos médios das camadas elasticas inferior e superior,
respectivamente, na direcdo y. Para os deslocamentos médios da camada viscoelastica,

na direcdo x:

W= =5 =3 [W )+ (T) %] (2:8)
na diregdo em y:
vy +ov. 1 hit1 — h; \ Ow
v; = b 5 = 5 l(UiJrl + Ui) + (%) a—y] (29)

2.1.2 Relacgoes de tensao e deformacao

Considerando apenas deformacoes de extensdo e flexdo para as camadas elasticas, e
incluindo a deformagao por cisalhamento na camada viscoeldstica, Lima (2007) mostra

que as seguintes relacoes devem ser utilizadas:

Er = g—z (2.10)
£, = ? (2.11)
Yy
ou  Ov
= — + — 2.12
Yoy =5, " o (212)
ou Jw
o 2.1
" 0z + ox (2.13)
ov  Ow
Yyz — % + a—y (2.14)

O indice (i) faz referéncia a i-ézima camada eldstica, e z; é a distdncia segundo a dire¢éo
z, medida a partir do plano médio.

Da mesma forma, o indice j é associado a j-ézima camada viscoelastica. Os desloca-
mentos longitudinais de um ponto qualquer nas direcoes = e y da i-ézima camada eléstica,

podem Ser expressos Ccommo segue:

uW =y — 2 (%)i (2.15)
oW =y — 2 (g—j)l (2.16)
Combinando as relagoes, pode-se obter as deformacoes como sendo:
o) g@;i _ Zi% (2.17)
) — ?;; _ Zi% (2.18)
et
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Assim, sdo estabelecidas as seguintes relacoes de tensao e deformacdo na forma matricial:
o = EWel) (2.20)

sendo o vetor de tensoes representado por oV, o vetor de deformacdes e e a matriz de

coeficientes elasticos B para a i-ésima camada, dados por:

e
o = |o (2.21)
.
gl
e = | (2.22)
7%
BO B
Lo
EY = 0T T 0 (2.23)
0 0 G
Para a j-ézima camada (viscoelastica), o deslocamento longitudinal na dire¢do x é dado
por:
, ou
0 — . N e 2.24
u uj + zj ( 9 Z)j ( )
combinando a Eq. (2.4) com a Eq. (2.24), obtém-se:
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para a direcao y, tem-se:

(2.26)
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considerando as Eq. (2.10) a Eq. (2.14), pode-se escrever as deformagoes para a camada

viscoeldstica como:
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(]) _ '] ~J i+1 . I i+1 i
“r Ox + h; l( Ox &v) + ( 2 ) 8x2] (2.27)
L Ovs ov Ov; hivq + h; \ O%w
(]) _] _] i+1 . i i+1 i
e [( - ay) N ( . ) ayQ] (2.28)
L Ou;  Ov; Ov; ov ou;  Ov; 0w
() = 2% ZHTE Z+1 Z+1__Z__Z ,
T Gy T ar oy [( 3y ax> (e - ho) &cay] (2:29)
hiv1 + h; \ Ow
G - = atl T 1 ) Y00

4 1 hiv1 + hi dw
%sz) - he [Uiﬂ — Ui+ (% + hj) a—y] (2.31)
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Assim, é possivel derivar a seguinte representacdo matricial que descreve as interagoes

entre tensao e deformacao para o nicleo de material viscoeldstico:
o) — B (2.32)

onde o vetor de tensoes o), o vetor de deformacoes ') e a matriz de coeficientes elasticos

EY para a camada viscoeldstica j-ésima séo expressos da seguinte maneira:

_a;ﬁ_
aéﬁ
o) — ngay‘) (2.33)
&
&
_8§3j)_
| 5(yj)
el — 7;1) (2.34)
v
(4)
L 'yz |
T BG B 7
1—U(j)2 1—1}((7))2 0 0
1_E;;(]7')7 0 0
EY — ayh 00 (2.35)
ad 0
| sym. GU)|

E fundamental destacar que os médulos FY e G@W variam conforme a frequéncia e a
temperatura nos materiais viscoelasticos (NASHIF; JONES; HENDERSON, 1985). Essa
variacao ¢ considerada por meio do Principio da Superposicao Frequéncia-Temperatura,

abordado na subsecao 2.2.1.

2.1.3 DMatrizes elementares de rigidez e massa

Conforme a Fig. (2.1), o elemento finito de placa sanduiche de trés camadas consi-
derado neste trabalho, ¢ composto pelos seguintes graus de liberdade: os deslocamentos
longitudinais u e v nas direcoes x e y; deslocamento transversal w; e as rotacoes 0, e 0,.
Todos estes sdo agrupados no campo de deslocamento nodal §, como mostra a Eq. (2.36).
Para representar estes deslocamentos, sao introduzidas funcoes de interpolacao, agrupadas
na matriz de fungoes de forma IN dada pela Eq. (2.37). Para completar o equacionamento,

é mostrado também, a matriz dos operadores diferenciais D na Eq. (2.38) e Eq. (2.39).

u®(x,y, 2,1) u™ (2, y, 2,t) — (2 — 2 2elrsd
M = v““)(x,y,z,t) = U0<k)($,y,z,t) — (- ZU{))%QW) (2.36)

w® (2,5, 2,1) w(z,y,z,t)
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N=|N, N, N, N, N, N, N,| (2.37)

2
D" =N|o £ 0 (2.38)

I T

oy Oz |

_% -

)
0 5 O
2) __

D® =N a% 29 (2.39)

= 0 5

5 9

10 5
e® = D§® (2.40)
e = e, &, Tul (2.41)
€<2) = [593 Ey Tey Tz Tyz] (242)

Pela lei de Hooke, Eq. (2.20) e Eq. (2.32), pode-se estabelecer as equagoes do movimento
para um elemento finito e assim formular as expressoes das energias potencial de defor-
macao mecanica e cinética, que permitem obter, respectivamente, as matrizes de rigidez e

massa do sistema. Podemos escrever a energia de deformacédo da k-ézima camada como:
pm — L [ ¥ BWe® av = Lsr ( | D E® D dV) 5= L6TKWs  (2.43)
2J)v 2 1 2

onde o termo entre parénteses da Eq. (2.43) representa a matriz de rigidez elementar de
cada camada. Assim, escrevemos a Eq. (2.44) para as camadas elasticas (k=1,3) e a a

Eq. (2.45) para a camada viscoelastica (k=2), como seguem:
K — [ DA B Do av (2.44)
v
K@, T) = / DT E® (. Ty DO qv (2.45)
v

Nas equacoes anteriores, o termo FE representa o médulo de elasticidade para as camadas,
sendo que para o material viscoeldstico, sendo funcao da frequéncia w e a temperatura 7T'.

Para determinar a matriz de massa elementar, define-se a energia cinética do elemento

COImo:
1 1
Tk _/ (@ + @2 + 02) dm = —pWp® (/ W? dA +/ U, dA +/ U dA) (2.46)
2 J/m 2 A A A
1. ;
T §5T <p<k> ) /A ( NN, + N Nua + NUT<k>NU<k>) dA> ) (2.47)

T® — %STM““)S (2.48)

Assim, a matriz de massa elementar serd dado pela Eq. (2.49), como segue:

M® — o p® /A (NINy + NIy Nuy + NIy Ny ) dA (2.49)
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onde a matriz IN contém as funcoes de interpolacdo dos campos de deslocamentos, p*) e
h*) representam a densidade de cada camada e a sua espessira, respectivamente.

Por meio das matrizes elementares e dos procedimentos tradicionais de montagem
de elementos finitos através da conectividade dos nds, é possivel obter as equacoes de

movimento do sistema no dominio do tempo, como mostrado na Eq. (2.50):
Mé(t) + K&(t) = f(t) (2.50)

sendo M, K, as matrizes globais de massa e rigidez, respectivamente, §(t) e f(t), séo
os vetores de deslocamentos e forcas externas aplicadas ao sistema.

Durante o procedimento de montagem das matrizes, pode-se ainda separar a matriz de
rigidez K numa parcela elastica K. e outra viscoelastica K, onde esta 1iltima é func¢ao

do médulo complexo. Assim, segue que:
K- K.+ K* (2.51)
Rearranjando as Eq. (2.51) com a Eq. (2.50), obtém-se a equacao do movimento:
Mé(t) + (K. + K*)d(t) = f(t) (2.52)
Considerando uma excitacao harmoénica da seguinte forma,
Ff(t) = Fe™ (2.53)
d(t)=Ue*" (2.54)
pode-se reescrever a Eq. (2.52) como sendo:
Z(w, TYU(w,T) = F(w) (2.55)

Em funcao da dependéncia das propriedades do viscoelastico com a frequéncia de oscilacao
da estrutura w e com a temperatura de operacao 1', pode-se fatorar a matriz de rigidez
viscoelastica, tal que:

K’ = Gw, 1K, (2.56)

Assim, Z representa a impedancia mecanica do sistema, dada por:

Z(w,T) = (K. + Gw,T)K, — w*M) (2.57)

2.2 Amortecimento Viscoelastico

2.2.1 Influéncia da temperatura e frequéncia

Os materiais viscoelasticos sdo conhecidos por terem as propriedades fortemente influ-
enciadas pelas condigoes ambientais, como a temperatura, e operacionais, como a frequén-

cia de excitagao. A andlise da influéncia desses parametros é de extrema importancia pois
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em aplicagdes praticas, busca-se maximizar a eficiéncia estrutural (NASHIF; JONES;
HENDERSON, 1985) (LIMA, 2007).
A Fig. (2.2) mostra a influéncia da temperatura de operacdo na variacdo do modulo

de armazenamento (G’) e do fator de perda (1) dos materiais viscoelasticos.

A

G/

Propriedades do Material (G’ e )

(D) (IT) (I1T) (IV)

>

Figura 2.2 — Variacdo do médulo de armazenamento e do fator de perda do viscoelastico
em funcao da temperatura sob frequéncia constante.

Temperatura

Fonte: Adaptado de Lima (2007).

Essa representacao contempla quatro regices descritas a seguir:

[ Na regido (I) apresentam-se as temperaturas mais baixas onde o material esta sob a
forma vitrea, caracterizado por um moédulo de armazenamento atingindo seu valor
maximo, e variando pouco com a temperatura. J4 o fator de perda é muito pequeno
e aumenta rapidamente com a temperatura. As deformacées do material também

sao muito pequenas;

L A regido (II) é caracterizada por um médulo que decresce fortemente com a tempe-

ratura, e um fator de perda apresentando seu valor maximo;

1 Na regiao da borracha (III), o médulo de armazenamento ¢ o fator de perda sao

caracterizados por valores pequenos ¢ que variam pouco com a temperatura;

QO Em (IV) o material apresenta um estado de fluido. Este tltimo é pouco considerado

cm aplicagoces cstruturais cm razao de sua instabilidade.

Para uma temperatura fixa proxima da temperatura de transi¢io vitrea (dentro da

regiao de transicao IT), as medidas das caracteristicas viscoeldsticas fornecem o médulo
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de armazenamento, G’ , e o fator de perda, n , para o qual a variacdo em frequéncia
assemelha-se a Fig. (2.3). Nota-se que a influéncia exercida pela frequéncia é, inversa
ao efeito da temperatura. Porém, uma influéncia menos abrupta, ao passo que seria
preciso maiores frequéncias para corresponder a mesma variacdo em alguns poucos graus

na temperatura.

>

G/

Propriedades (G’ e n)

o

Figura 2.3 — Variacdo do mdédulo de armazenamento e do fator de perda do viscoeléstico
em funcao da frequéncia sob temperatura constante.

Fonte: Adaptado de Lima (2007).

Frequéncia

Este fendmeno é um dos mais importantes aspectos da teoria da viscoelasticidade li-
near, fornecendo a base para o principio da superposicao frequéncia-temperatura (PSFT),

o qual é utilizado para transformar as propriedades do material do dominio da frequéncia

para o dominio da temperatura, e vice-versa.

2.2.2 Principio da superposicao frequéncia-temperatura

Quando variacoes sdo impostas nas curvas das propriedades, mostrado na Fig. (2.3),
sob diferentes temperaturas, elas tendem a se sobrepor e descrever uma curva continua.
Isso implica em caracteristicas viscoelasticas sob diferentes temperaturas, e podem ser
relacionadas por meio de variagoes nos valores da frequéncia real de trabalho. Esse fato
leva aos conceitos de fator de deslocamento e frequéncia reduzida, associados ao PSFT,
que sc aplica a muitos materiais viscocldsticos lincares (LIMA, 2007). Este principio pode

scr representado simbolicamente por:
G(w,, To) = G(aw, Tp) (2.58)

n(wr, To) = n(aww, To) (2.59)

wy = ar(T)w (2.60)
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onde a Eq. (2.60) é a frequéncia reduzida, w é a frequéncia de excitacao, ar(T) é o fator
de deslocamento que depende da temperatura de trabalho do material viscoelastico, e T0
é a temperatura de referéncia. As Equagdes (2.58) e (2.59) sdo comumente chamadas de
curvas mestras e sdo apresentadas na forma de nomogramas.

A Fig. (2.4) ilustra o Principio de Superposicao Frequéncia-Temperatura. Conside-
rando o médulo de armazenamento e o fator de perda de um material viscoeldstico em
diferentes valores de temperatura (7, T, T1), a aplicagdo de deslocamentos horizontais
ao longo do cixo da frequéncia em cada uma dessas curvas possibilita a combinagao dclas
em uma unica curva. O parametro ar determina esse deslocamento e varia de acordo

com a temperatura.

>

Gl

Médulo de Armazenamento

A Frequéncia > E>

To

Fator de Perda

Frequéncia Reduzida

Moédulo de Armazenamento e Fator de Perda

>

Figura 2.4 — Representacao do PSFT.
Fonte: Adaptado de Lima (2007).

Frequéncia

Para o material viscoeldstico utilizado neste trabalho, a saber, o 3M™ ISD 112, os
desenvolvimentos feitos por Soovere, Drake e Miller (1984) e Lima (2007), fornecem as
seguintes expressoes para o moédulo complexo G combinado com a frequéncia reduzida

(fr) e a temperatura absoluta T

B
G(f?‘aT) = Bl + if —é(; if —By> (261)
L+ Bs (%) 7+ (%)
1 b a
logya(T) =a <T — i) + 2,303 (—z b) logy, (Tz> + T T2 Saz | (T -T,),
(2.63)
Dg Dg
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Co = Sar — Saz, Do = Sag — Saz, Dg = DpCy — CpDy.

(2.66)

Os valores das constantes obtidas nos trabalhos sdo apresentadas na Tab. (2.1).

Tabela 2.1 — Constantes do viscoelastico ISD112.

Constante  Valor  Constante Valor

Bi[MPa] 04307  T4[K] 290,0

By[MPa] 120000  Ti[K] 210,0

Bs[MHz] 15403  Ty[K 360,0
B, 0,6847  Saz[K™'  0,05956
Bs 3241 Sun[K™Y 0,1474

By 0,180  Suy[K~1 0,009725
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CAPITULO

Modelo Aerodinamico Nao Estacionario

3.1 Descricdo do Doublet Lattice Method (DLM)

O Doublet Lattice Method foi primciramente proposto por Albano ¢ Rodden (1969)
com o objetivo de adaptar o Vortex Lattice Method (VLM), criado por Hedman (1965)

para a analise de escoamentos nao estacionarios. Semelhante ao VLM, o DLM representa

b

a superficie sustentadora através de uma série de painéis dispostos em colunas paralelas ao
fluxo de ar, como apresentado na Fig. (3.1). Cada painel incorpora uma linha de dipolos
de aceleracao potencial, localizados a 1/4 da corda do painel, ¢. O escoamento induzido
pela linha de dipolos é entao empregado para formular uma solucao béasica para o potencial
aerodindmico linearizado em torno de um escoamento subsonico e uniforme ao longo do
eixo x. Essa solucao, em conjunto com as condigoes de contorno para a velocidade induzida
no ponto de controle (posicionado a 3/4 de ¢), possibilita a determinagao da distribuicao

de pressao sobre a asa. O procedimento completo ¢ detalhado na sequéncia.

Direcao do
Escoamento

» Y Linha de dipolos

Ponto de controle
(downwash)

\J
X
Figura 3.1 — [lustracao dos painéis do método DLM.
Fonte: Adaptado de Borges (2019).
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3.1.1 Resolucao da equagao potencial aerodinamica

Primeiramente, antes de introduzir o DLM, é imperativo linearizar o potencial aero-
dindmico ¢ do escoamento uniforme na direcdo x, o qual é assumido como nao viscoso,
irrotacional e incompressivel. Nessa abordagem, ¢ é expresso pela Eq. (3.1), decompondo-

0 em uma componente estacionaria, ¢, e uma componente temporal, ¢:

d(x,y,2,t) = d(x,y,2) + ¢(x,y, 2, t) (3.1)

Destaca-se que ¢ representa uma perturbacao pequena na velocidade do escoamento
U, em relacdo a qual a linearizacao é realizada. Conforme minuciosamente elucidado

por Blair (1992), esse método conduz a obtengao da seguinte expressao:

5 T o T a \oe g

onde M, é o niimero de Mach do escoamento subsonico em relacdo ao qual a linearizacao

(1—M2) ¢ + i + ¥y 1 (6925 i ) —0 (3.2)
¢ executada. Uma solucao fundamental para o potencial linearizado, conforme definido
pela Eq. (3.2), pode ser derivada a partir do potencial de aceleragao de Prandtl associado
a um dipolo.

Um dipolo (doublet) é uma configuracdo especial de escoamento aerodinamico gerada
pela proximidade infinitesimal de um par de correntes elementares, uma fonte e um sumi-
douro, conforme descrito por (ANDERSON, 2010). Assumindo que a fonte e o sumidouro
estdo separados por um vetor ng, perpendicular a superficie sustentadora, pode-se ex-
pressar o potencial de acelera¢éo do dipolo, conforme indicado pela Eq. (3.3), como sendo
a derivada direcional de um potencial de aceleracao associado a uma fonte, v fonte, ao

longo de n:

aw onte
wdipolo — aj;bst (33)

Caso sejam consideradas solugoes harmonicas, o potencial de aceleragao associado a fonte,

Y fonte, POde ser expresso da forma:

zbfonte - zZfomfeeiwt (34)

sendo o valor absoluto de zzfome dado como segue:

Ay { e iteten-r1}

szonte — fe (35)

Na Eq. (3.5), ax representa a velocidade do som no escoamento, Ay é a amplitude da
solucdo harmonica proposta, e w é a frequéncia de oscilagdo. O fator de Prandtl-Glauert,
dado por B, € o raio hiperbdlico R sdo definidos pelas Equagoes (3.6) e (3.7), respecti-

vamente:

B2 =1-M2 (3.6)
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1/2
R=[(&—r)*+ B2y — ) + B2z )] (3.7)
Ao substituir a Eq. (3.4) na Eq. (3.3), chega-se a seguinte equagdo:
0 [Ay {—2[Mo(z—r)—FR i
Ydipoto = . {%e{%@ﬁw } e (3.8)

A equacdo anterior representa o potencial de aceleragdo de um dipolo, sendo a base
para a obtencdo da solucdo do potencial aerodindmico ¢. Nesse contexto, considera-se
a definicao do potencial de aceleracao v, expresso como a derivada substancial de ¢ e

formulado da seguinte maneira:

0 0
U(x,y, 2,t) = lg + Uoo%1 o(x,y,2,1) (3.9)
Isolando ¢, é possivel expressa-lo da forma:
o t)i/”¢< L. (3.10)
xPyP Z? 7 UOO oo ’)/Py? ) UOO ’)/ *

Usando v como variavel de integragdo, é possivel substituir a Eq. (3.8) na Eq. (3.10)
para obter a magnitude do potencial de velocidade ¢. Este representa a solucao desejada
para a Eq. (3.2):

b= _é_i(%se[é;w—@] /_:”%Q{W{ﬁﬁfﬁi‘ﬁg}} dy (3.11)

onde o raio R’ é expresso por:
1/2
R = [+ 8 -0+ 8% (=)

Na expressao anterior, x, n e ( representam as coordenadas locais do dipolo em um

(3.12)

ponto s.

3.1.2 Obtencao do diferencial de pressao

Apés determinar a magnitude do potencial de velocidade ¢, pode-se calcular a velo-
cidade normal induzida w, conhecida como normalwash, diferenciando ¢ ao longo de um

vetor normal a superficie n,.. Isso é feito em um ponto receptor da superficie sustentadora:

A y 1 fiw| g ey
¢_U—¢ai ai elisoel [ ﬁe{ el e e

A velocidade normalwash pode, por sua vez, ser associada ao diferencial de pressao

gerado pela linha de dipolos por meio da seguinte equacao:

Ap = 4mpoc Aypdrde (3.14)



44 Capitulo 3. Modelo Aerodindmico Nao Estaciondrio

onde deve ser resolvida para Ay e, em seguida, substituida na Eq. (3.13). A expressao

resultante, obtida apds a integracao e divisao do resultado por Us, é dada por:
w —1
U—WW/SAP(H’ n, QK (@—r, y—n, z—C()drde (3.15)

onde Kk e ¢ representam as coordenadas tangenciais a superficie do painel. Na

Eq. (3.15), define-se o normalwash normalizado pela velocidade do escoamento livre, wy:

w
Use

De forma resumida, o método DLM é uma abordagem para resolver a Eq. (3.15) para

(3.16)

Wy —

o diferencial de pressao Ap. Para alcancar esse objetivo, é necessario calcular a funcao

kernel K, definida como segue:

wz-x)] O O r—r | zw%‘}i
Ky 2= =200 po L ems )

Uma metodologia foi introduzida por Andrews e Vivian (1965), com mais simplifica-
¢oes na formulacao sugeridas por Landahl (1967) e Laschka (1963). Mais informagoes e
detalhes sdo encontrados em Borges (2019).

Considerando que a solucdo para K pode ser numericamente obtida conforme as re-
feréncias mencionadas, avanga-se no desenvolvimento com a discretizagao da Eq. (3.15)

para um conjunto de painéis, conforme ilustrado na Fig. (3.1). O resultado é dado por:

_ —Apscs
() =X s [ K =y = 2= Qe (3.18)

A expressdo anterior descreve a velocidade normalwash no ponto de controle de um
painel receptor r em termos das contribuicoes dos outros painéis emissores s, ¢ expressa
em relagao a corda do painel, denotada por ¢. Além disso, ela pode ser reescrita em

termos do coeficiente de pressdo Ac,, conforme indicado pela Eq. (3.19):

Ap
ACp}s — lp—(p (319)
2P0V o0
resultando na Eq. (3.20):
wy)r =y —Ac s& Kx—r, y—n, z— () drde 3.20
P 8T s

Para obter o conjunto de normalwash de todos os painéis, a Eq. (3.20) deve ser es-
tendida modo que o lado direito seja representado pelo vetor wy, no qual cada elemento

corresponde a um valor especifico de (wy),. Assim, chega-se a seguinte equagao matricial:

wy — DAc, (3.21)
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onde D representa a matriz de fatores downwash, cuja inversa pode ser utilizada para
determinar o vetor de coeficientes de pressdo Ac,. A inversa da matriz D é conhecida
como matriz de coeficientes de influéncia aerodindmicos (Aerodynamics Influence Coeffi-

cients Matriz), expressa por AIC. Assim, a Eq. (3.21) pode ser reescrita da forma:

Ac, = AIC wy (3.22)
A matriz AIC é dada por:

AIC = D! (3.23)

Ja a matriz de fatores downwash D é decomposta na soma de um termo estacionario

Dpg e um termo néo estaciondrio Dyg:

E relevante destacar a dependéncia de D, e, consequentemente, de AIC, em relacao
a frequéncia reduzida. Este pardmetro adimensional desempenha um papel significativo
no campo da aeroelasticidade, representando o niimero de oscilacoes do aerofélio durante
o intervalo de tempo necessario para que um escoamento de velocidade U, percorra a
distéancia da semi-corda b (WRIGHT; COOPER, 2014). A frequéncia reduzida é definida

COIT10 segue:

wb
k=g (3.25)

Além disso, D é dependente tanto da geometria quanto do niimero de Mach. Vale
ressaltar que quando k é nulo, ou seja, para o regime estacionario, o DLM converge para
o VLM (ALBANO; RODDEN, 1969). Dessa forma, utiliza-se o VLM para determinar a
parte estacionaria, oferecendo a vantagem de uma convergéncia aprimorada dos resultados
em frequéncias préximas de zero.

No contexto do termo nao estacionario, adota-se uma distribuicdo quadratica para a
pressao criada pela linha de dipolos. Essa configuracao, proposta por Rodden, Taylor e
MeclIntosh (1998), representa nma melhoria em relacdo a distribuigao parabdlica original-
mente proposta por Albano e Rodden (1969). Tal abordagem confere maior estabilidade
para asas enflechadas com alto alongamento, especialmente em situacoes de elevados va-
lores de k (BORGES, 2019). Vale ressaltar que, neste estudo, a superficie sustentadora
em analise é uma placa sanduiche plana, resultando em uma matriz Dy planar.

A velocidade normal induzida (normalwash) no ponto de controle para cada painel
pode ser fundamentada nas condicoes de contorno do potencial linearizado mostrado
na Eq. (3.2). Dessa maneira, em conformidade com a condi¢do de ndo penetrabilidade,
inexiste fluxo normal a superficie sustentadora, o que pode ser expresso matematicamente

da seguinte maneira:
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oh
. . = 2
T +v-Vh=0 (3.26)

onde h é uma funcao que descreve a superficie sustentadora com base na deformacao
de seu plano médio (h,,) e no envelope de espessura (h) em relacdo ao plano médio néo

deformado, que se localiza em z = O:

h (l’,y,t) - hm (l’,y,t) + ht (l’,y,t) (327)

O vetor velocidade v é expresso como segue:

V= U + Vo= (U Tu)i+ (0)j+ (w)k (3.28)

onde u, v e w sdo perturbacdes pequenas no escoamento livre U,,. Substituindo a
Eq. (3.28) na Eq. (3.26) chega-se que:
oh oh oh

= — = = 2
oy (UooJru)ax vaerw 0 (3.29)

Dado que o potencial de velocidade foi linearizado em torno de um escoamento uni-
forme Uy, é necessario que as condicoes de contorno também sejam linearizadas. Isso ¢é
alcancado negligenciando os termos nao lineares da Eq. (3.29), o que resulta, isolando w,
em:

oh oh
= + Um%

Conforme Blair (1992), essa linearizacéo limita a modelagem a superficies sustenta-

w (3.30)

doras finas. De acordo com o autor, para asas com geometria simples, ¢ conveniente
expressar as deformacoes utilizando polindmios no espaco e harmdnicos no tempo, da

seguinte forma:

Ny My

h{x,y,t) = [Z > Qi XTYF

=0 m=0

el = he™! (3.31)

Aqui, a;, sdo as constantes do polinémio, X e Y representam as coordenadas no
ponto de aproximagao e n, e n, indicam a ordem dos polindmios nas direcoes x e em y,
respectivamente. Substituindo a Eq. (3.31) na Eq. (3.30), é obtido a velocidade normal

induzida:

w = we'” (3.32)

onde w é dado por:

B = iw [Z S @ XY 4 U [0 jagm XY™ (3.33)
j=0m=0 j=0 m=0
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A partir da definigdo de frequéncia reduzida, Eq. (3.25), é possivel escrever a Eq. (3.33):

5= U S a0y 0|3 Xy (3.34)
j=0m=0 j=0m=0

Substituindo a Eq. (3.34) na Eq. (3.32) e usando a Eq. (3.31), pode-se encontrar a
velocidade induzida normalizada por:
ik~ Oh
oy = —h + — 3.35
WN b + 7 ( )
Alternativamente, para representar o vetor normalwash de todos os painéis, a
Eq. (3.35) pode ser expressa de forma matricial (KIER; LOOYE, 2009):

wy = (Dg +ikD;) A" (3.36)

em que D; e Dpg indicam as matrizes de diferenciacdo associadas, respectivamente, a

magnitude dos deslocamentos h e & amplitude de suas inclinacdes.

3.1.3 Carregamento aerodindmico nao estacionario

As forcas decorrentes do carregamento aerodinamico nao estacionario sao determina-
das usando o DLM, com base nas velocidades normalwash wy e na matriz AIC, conforme
apresentado na Eq. (3.22). Portanto, ao aplicar a definigdo do coeficiente de pressao, como

indicado pela Eq. (3.19), é possivel expressar o vetor de forgas aerodindmicas como:

.fa - QOoszAIC (337)

onde ¢oo = %poo U2 é a pressdao dinamica e s é o vetor no qual estd contido as 4reas de
cada painel. Com o vetor de velocidades normalwash normalizadas da Eq. (3.36) sendo

substituido, a Eq. (3.37) pode ser reescrita da seguinte maneira:

fa = GxSAIC (D + ikDyr) h" (3.38)

A Eq. (3.38) descreve o vetor de esforgos aerodinamicos que é obtido através do método
DLM. Os esforcos desse vetor agem nos pontos de controle dos painéis aerodinamicos.

Esses esforcos serao empregados para modelar o carregamento sobre a estrutura.
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CAPITULO

Modelo Aeroviscoelastico

Deterministico

O objetivo aqui é apresentar a metodologia de acoplamento entre os modelos estrutural
e aerodinamico discutidos anteriormente, a fim de obter a expressao que representa a
natureza e comportamento do sistema aeroviscoelastico sob fluxos subsonicos. Logo apés,
¢ apresentado o método pk adaptado, utilizado para realizar a anélise de estabilidade do
sistema aeroviscoelastico e determinar sua velocidade de flutter. Este capitulo também

mostra o célculo da matriz de esforcos generalizados por meio da aproximacao de Roger.

4.1 Acoplamento dos modelos estrutural e aerodina-
mico

Para se obter o vetor de esforgos provenientes do DLM, utilizando a Eq. (3.38), é
necessério determinar o vetor de deslocamentos nos pontos de controle, h. Para isso,
sugere-se expressa-lo em termos dos deslocamentos da malha de elementos finitos, 9,
segundo a Eq. (4.1):

h =T, (4.1)
onde T,s é a matriz de interpolacao que transforma, através de splines, os desloca-
mentos nodais em 2z no deslocamento no ponto de controle de cada painel aerodinamico,

como mostrado na Fig. (4.1). Por sua vez, T, é calculada da forma:

nr Ny

Tas - Zzainél/;j (42)

i—=0 j=0
onde X, e Y, representam as coordenadas nos pontos de controle dos painéis e a;;
representa todas as constantes de interpolacao das formas modais, que sao calculadas pela

equacao que segue:
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-Linha de
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Figura 4.1 Esquema de acoplamento das malhas estrutural e aerodinamica.

Fonte: Filho (2021).

nxr ny

a;= .Y XY & (4.3)

i=0 =0

E importante observar que X e Y representam as coordenadas dos nés na malha de
elementos finitos, sendo utilizadas interpolagoes lineares neste trabalho.
Para obter a equagao aeroelastica do sistema viscoelastico no dominio modal, os deslo-

camentos sao expressos em termos dos deslocamentos modais, como é mostrado a seguir:

h = T,,®q (4.4)

de modo que ¥ é a matriz das formas modais e q é o vetor composto pelos deslocamentos
modais. Assim, é possivel definir a forca agindo nos pontos de controle substituindo a
Eq. (4.4) na Eq. (3.38), como segue:

fo = @sAIC (Dg + ikDy) T, ®q (4.5)
Posteriormente, a forca definida, é transferida para os nés da malha de elementos

finitos bem como para o dominio modal:

=0T 8, (4.6)

A Eq. (4.6) pode ser reescrita para expressar explicitamente @ (k), chamada de matriz

acrodindmica generalizada (GAM), como:

fo=0xQ (k) g (4.7)
Sendo:
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Q (k) = ®'T,"sAIC (Dg + ikD;) T, ® (4.8)

Para reduzir os custos computacionais, ® ¢é projetada em uma base modal especifica,

com uma anélise de convergéncia sendo conduzida para determinar a ordem dessa reducao.

Diante dessa circunstancia, o niimero de autovetores que define a dimensao da base é
equivalente ao niimero de modos verificados pelo programa. Com isso, destaca-se que a
matriz aerodindmica generalizada (GAM) depende da frequéncia reduzida k, e os esforgos

Sy necessitam ser calculados modo a modo.

Por fim, ao transformar a equacao de movimento do sistema, Eq. (2.52), para o dominio

modal e substituindo os esforgos contidos na Eq. (4.7), é obtido a equagao aeroelastica:
Mg+ (Ko + Gw. T)Kyy) g = 6Q (k) q (4.9)

A Eq. (4.9) caracteriza o acoplamento entre os modelos estrutural e aerodinédmico, sendo

utilizada para efetuar a anélise de estabilidade conforme detalhado a seguir.

4.2 Analise de estabilidade do Sistema

O fendmeno do flutter ¢ caracterizado por uma vibracgdo instavel e autoexcitada, na
qual a estrutura retira energia do escoamento, onde frequentemente ocasiona oscilacoes de
alta amplitude que podem levar a falha estrutural (WRIGHT; COOPER, 2014). O flutter
binario acontece quando ha um acoplamento desfavoravel entre dois modos de vibracao,
provocado pelas forcas aerodinamicas ligadas ao movimento de cada um desses modos.

Dependendo dos pares de modos envolvidos, as oscilagoes resultantes sdo capazes de se
manifestar de varias formas (WRIGHT; COOPER, 2014).

No entanto, ha situacoes em que mais de dois modos contribuem para gerar o flut-
ter, exigindo uma anélise mais abrangente do problema. Para identificar esse fenémeno,
utiliza-se a equacao aeroelastica do sistema, que permite avaliar sua estabilidade por
meio de um problema de autovalores. Nesse contexto, relaciona-se o autovalor ao amor-
tecimento e determina-se a velocidade critica onde a parte real desse autovalor se torna

nula para um modo especifico, como exemplificado na Fig. (4.2).
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flutter N |
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*modo 3

Razao de amortecimento (g)

modo 1

Figura 4.2 - Diagrama v-g para 3 modos.

Fonte: Adaptado de Garrick ¢ Reed (1981).

Como a dependéncia da matriz GAM com a frequéncia reduzida dificulta a resolucao
do problema de autovalor, este autovalor é determinado com base no conhecimento da
matriz @Q (k), que, por outro lado, requer a frequéncia reduzida associada ao autovalor
desejado.

Assim, nao existe solug¢do analitica, devendo-se recorrer a uma abordagem iterativa de
acoplamento de frequéncias, na qual um dos métodos disponiveis ¢ o método pk, utilizado
neste trabalho, que modela o amortecimento de maneira mais realista e, portanto, oferece

a vantagem de ser fisicamente representativo mesmo em condigoes subcriticas.

4.2.1 Calculo do flutter - Método PK

Resultante da Eq. (4.9), o problema de autovalor associado é expresso por:

("M, + K, — 4Q (k) g = 0 (4.10)

onde esta implicita a relacao:

d
p=— — j=p’q (4.11)

A solucéao nao trivial da Eq. (4.11), requer que o determinante apresentado a seguir

seja nulo:

T+ MK, 0.Q (k) = 0 (4.12)
Dessa forma, p?> é o autovalor do segundo termo do determinante

M (K, — q-Q (k)), onde p é expresso da seguinte forma:
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pP=w (%iz) (4.13)

[ importante destacar que, pela Eq. (4.13), a parte imaginaria de p representa a
frequéncia circular w, que esté relacionada com a frequéncia reduzida k da seguinte ma-
neira:

w=Im(p) = k% (4.14)

Assim, é necessario determinar de forma iterativa um autovalor e uma frequéncia que
satisfacam tanto a Eq. (4.12) quanto a Eq. (4.14). Com esse fim, inicialmente estima-se
um valor para & com base nas frequéncias naturais da estrutura e, em seguida, resolve-se
o problema de autovalor dado pela Eq. (4.10). Posteriormente, determina-se um novo
valor de k correspondente a esse autovalor e compara-se com a estimativa anterior. Caso
a comparacao satisfaca uma tolerancia pré-definida, a solucao é considerada obtida; caso
contrario, atualiza-se o valor de k& e o processo se repete até que ocorra a convergéncia.
Esse processo é mostrado no fluxograma da Fig. (4.3). E importante destacar que o

critério de convergéncia é determinado pela tolerancia tol, definida por:

{ |k] — kj_1| < tol se kj_l <1 (415)

|kj — kj_1| < tol - kj—l se kj—l >1

Além disso, para facilitar a resolugdo do problema de autovalores, a Eq. (4.10) é

transformada para a forma de espago de estados, originando a Eq. (4.16):

A—plqg—0 (4.16)

Sendo O a matriz nula e a matriz A é dada por:

4 O I
- (&21m(Q))

4.17
MK, g Re (@) M o
Com os autovalores assumindo o formato da Eq. (4.13), o amortecimento é expresso

q q

conforme a Eq. (4.18):

2Re(p)
I'm(p)

g= (4.18)

4.2.2 Aproximacao de Roger

O método pk necessita o cdlculo da matriz Q (k) para cada iteragdo, o que pode ser
computacionalmente custoso. Para evitar esse problema e viabilizar a anélise, é utilizado a
aproximagao de Roger. Este método envolve o pré-calculo das matrizes GAM para alguns

valores discretos da frequéncia reduzida &, seguido de um ajuste por minimos quadrados
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Figura 4.3 — Fluxograma do método pk.
Fonte: Adaptado de Borges (2019).

utilizando uma fungao racional pré-definida (KOTIKALPUDI; PFIFER; BALAS, 2015).

Concretamente, a aproximacao é expressa pela seguinte formulacéo:

Qk)=Ao+ A <b>e+A <b>292+i Ams (4.19)
') = Ao 1] 21 ] ¢ VAR e— :
4 4 m=3 (5 + %677172)

E importante salientar que s estd relacionado a w pela Eq. (4.20), ao passo que o
pardmetro 3, o é determinado pela Eq. (4.21), dependendo do nimero de estados aero-

dindmicos de atraso n.
s = iw (4.20)
n

(n+1)°

Os coeficientes de ajuste A; sdo definidos como:

Bes = —1,7k (4.21)

max
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A
A1 N T T -1 N
| = | (BriBr;" + Bi;Bi") (Qr;Br; + Qu;Bi;) (4.22)
: j=1 i=1
As
Sendo:
_ 9~k —k? —k2 _i2
Brj = {_1 0 & kj2+]ﬁ% kj2+]ﬁ§ kj2+]ﬁ§ kj2+]5g } (4.23)
—Bik; — Bok; —Bak; —Bak;
Bry— |0 —h 0 H it i i | (4.24)

A aproximacao das matrizes GAM pode ser definida em termos de suas partes real e

imaginaria, facilitando assim seu uso na Eq. (4.17).

k* Az kA, k*As k*Ag

— Ay — AP + A, (ik)°
Re(Q(k)) = Ao — Ak” + 2(Zk)+k2+ﬁ%+k2+ﬁ§+k2+ﬁ§+k2+ﬁi

(4.25)

PikAs | BokAs  BskAs | BikAg
R R A

Im(Q(k)) = Ak + (4.26)
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CAPITULO

Modelo Aeroviscoelastico Estocastico

As matrizes de massa e de rigidez elementares obtidas no Capitulo 2 sdo determinis-
ticas, o que significa que os valores das varidveis de projeto do sistema sdo assumidas
constantes, no entanto, como a eficiéncia dos tratamentos superficiais por camadas restri-
tas é bastante influenciada por variacoes nas espessuras das camadas, como mostrado por
Lima et al. (2006), pretende-se considerar as espessuras das camadas como sendo variaveis
aleatérias, seguindo uma distribuicao normal de probabilidade. Neste contexto, as matri-
zes de elementos finitos do sistema viscoelastico devem ser reescritas segundo a expansao
de Karhunen-Loeve (KL) para incluir essa variacdo nas espessuras e nos respectivos para-
metros geométricos para resolver as equacoes do movimento do sistema aeroviscoeléstico
estocéstico, serd utilizado neste trabalho o método de Monte Carlo, por se tratar de um

método nao intrusivo.

5.1 Matrizes Estocasticas pela Expansao de KL

Para representar cada matriz elementar do modelo de elementos finitos da placa san-
duiche de trés camadas, de acordo com a expansao de KL e utilizando os desenvolvimentos
feitos por Lima (2007), assume-se que as espessuras sao processos aleatdrios que podem
ser expressos como a soma de uma parte deterministica com uma parte aleatéria de média

nula, tal como:

hl(xyyye) :h1+a1(x,y,0) (51)
h2(x7 Y, 9) - h2 + 042(1', Y, 9) (52)
hg(l', Y, 9) — h3 + 053(1.7 Y, 9) (53)

onde hy representa a espessura média da camada k, e ag(x,y,80) é o processo estocéstico
de cada camada. A diferenca estd na variagdo espacial (x,y) introduzida para cada

amostragem #. Usando a expansdo de KL dos processos estocasticos oy até uma ordem
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N, pode-se reescrever cada espessura estocastica da seguinte forma:

N
T, 5,0) = hio+ 3\ N fir (2, 9) €, (0) (5.4)
r=1

onde A, sao os autovalores das autofuncoes fj, para cada varidvel aleatéria &, ,. Da
mesma forma, os pardmetros geométricos que dependem dessas espessuras se tornarao

estocédsticos. Assim:

dl(l’,y, 9) - hg(l’,y,@) - hl(x7y7 9) (55)
d2(x7y79) - hS(x7y7 9) + hl(x7y7 9) (56)
dg(l’,y, 9) - hg(l‘, Y, 9) + 2h2(l‘, Y, 9) + hl(x7 Y, 9) (57)

A truncatura da série infinita da decomposicao por KL até uma ordem N definida pela
Eq. (5.4) leva a um pequeno erro, que para ser minimizado, deve-se assumir ordens ele-
vadas para a discretizacdo de KL. Entretanto, quanto maior a ordem, maior o custo
computacional envolvido nas andlises estocasticas, principalmente quando se utiliza o
método de Monte Carlo para a geracao das amostras das variaveis aleatérias de proble-
mas mais complexos de interesse pratico, como mostrado em Lima (2007). Neste caso,
conforme discutido por Sudret e Kiureghian (2000), uma das estratégias é aumentar os
comprimentos de correlagao, o que serd feito neste trabalho.

Com a inclusdo dos parametros estocasticos na modelagem, todas as relacoes de ener-
gias e as matrizes elementares contendo os pardmetros das Eq. (5.4) a (5.7) serdo alte-
radas. Assim, as integrais que representam estas matrizes precisam ser recalculadas para
levar em conta a aleatoriedade das varidveis de projeto. Para o caso especifico da placa
sanduiche plana de interesse deste trabalho, as autofungoes da Eq. (5.4) sdo definidas
sobre o intervalo D = [—1,1] - [-1,1]. Os comprimentos de correlagdo em z e y sdo de-
pendentes da camada k, no entanto, geralmente se usa o comprimento de correlagdo igual
ao comprimento do intervalo de definicdo das autofuncoes. Portanto, serdo adotados os
mesmos comprimentos de correlacdo para as trés camadas.

Com essas escolhas, o indice k da Eq. (5.4) pode sumir nos autovalores e nas au-
tofuncoes. No entanto, ele permanece nas varidveis aleatorias, ja que elas dependem da

incerteza imposta na andlise para cada camada. Tem-se entdo:

€1, 0) = i+ 30\ A (6 1)6r (0) (5:)

5.1.1 Matriz de rigidez estocastica

No caso da matriz de rigidez elementar, deve-se associar a estocacidade em cada efeito
de membrana (m) e flexdo (f) para as camadas elasticas, e também o cisalhamento (c)

para a camada viscoelastica. Para o caso das camadas elasticas, 1 = 1 e 1 = 3, tem-se:
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K'(0) = KV, 0) + KV ,(0) (5.9)

Como exemplo, na sequéncia, serd mostrado o desenvolvimento da matriz de rigidez

estocastica da camada base (1). Para o efeito de membrana Kl(l)m, tem-se entao:

K", 0~ [ 11 /| 11 (hl + i VALE, n)&,w)) D"EDJ dé¢dy  (5.10)

ou ainda, sob a seguinte forma:

N
Ki<1>m(9) _ Ki<1>m + ZKf,lr)m fm(e) (5.11)
r=1

1 7 . 7 . . .
onde Kf )m ¢ a parcela deterministica da rigidez de membrana, que deve ser compu-

tada assumindo os valores nominais para as varidveis de projeto, como segue:

1 1
KO = / / (h)) DTEDJ dédy (5.12)
1/

J& a parcela estocéstica da rigidez de membrana é determinada da forma:

kY, = [ [ (Vrnen) D EDI dedy (5.13)

Para o caso da flexdo, o calculo da contribuicao estocastica da matriz é mais detalhado,
jA& que a espessura aleatoria fatorada fora da matriz aparece ao cubo nas integrais. Na
tentativa de simplificar o calculo, pode-se linearizar o processo estocastico ao aplicar a

expansao de Taylor na primeira ordem de o:

R2(0) = (hy + 01(0)* ~ h3 + 3h204(0) (5.14)

Assim, pode-se repetir a mesma etapa para a matriz de rigidez de membrana, ja
que o processo estocastico de h3(6) se tornou linear, dependente somente de a;(f) como
contribuicdo estocéstica. No entanto, para uma incerteza maior, ou seja, um «; maior
em relacao ao hy, o erro obtido com a aproximacao pode se tornar grande, resultando
em envelopes imprecisos. Neste caso, é necessario entdao aumentar a expansao de Taylor
até a ordem 2 ou 3, e o desenvolvimento se torna mais complexo, onde nao se fazem

aproximacoes:

h3(0) = (hy + a1(0))® = B3 + 3h2a1(0) + 3hiay (0)* + ay(0)° (5.15)

Sendo acrescentadas ordens a mais (s e t) em cada

ar(0) = Z: VALAE mEL(0) (5.16)
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= 3 VAN L& )€ (0)€1,:(0) (5.17)

r=1s=1

= 3 S ST VAN AE ) Fo(Em) Fe (& )& (0)E1,5(0)E14(0) (5.18)

r=1s=1¢=1
. . .. s L. 1 . . ~
Assim, a matriz de rigidez estocéstica Kf >f(0) associada ao efeito de flexao assume a

forma seguinte:

N
+Y KL, Gn(0)

NN (5.19)
+ Z Z Ki,T‘Sf 51,7“(9)51,5(9)

N N N 1
+ 3D K 60(0)61,6(0)614(0)

O desenvolvimento ¢ feito de forma similar & membrana para cada expansao. Ja para a
camada viscoeldstica, tem-se também o efeito de cisalhamento, além da flexdo e membrana
ja detalhados anteriormente. Para este caso, nota-se o aparecimento do termo 1/hy nas
matrizes, dificultando o processo de expansao em série da variavel aleatéria. Assim, pode-
se aproximar o fator 1/hy, usando a decomposicao em série de Taylor, sabendo que:

1
hg(@) n h2 -+ 042(9)

onde f representa a funcao inversa, sendo aproximada pela expansdo de Taylor da seguinte

= [ (h2 + a2(0)) (5.20)

forma:

F b+ s®) = £ + s he) + 222 oy 4 220

Realizando as respectivas derivacoes da funcao inversa na expansdo de Taylor em torno

f"(hy) + O(a3)  (5.21)

da posicao hy(f) = hy até a ordem 3, chega-se a seguinte forma final da expansao da

varidvel aleatérias

1 11 1 , 1 s
~ - _ 22
h2(9) h2 h2 (0) + h% 042(9) h% 042(9) (5 )

Usando a expansdo de g, reorganiza-se a matriz Ki®c(0) da seguninte forma:

N
- Kﬁ)c 1.0(0)

\z
I
—

5.23
K2, &,.(0)6,4(0) 2

4
)=
)=

\z
I
—
0
I
—

N
ZKz rste 517“ 51 S( )51,15(0)

1it=

Mz
hE

\z
I

—
—

&
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5.1.2 Matriz de massa estocastica

Para encontrar as matrizes de massa elementares, vé-se que somente as espessuras
aparecem de maneira linear nas duas matrizes de energia cinética. O calculo das matrizes

estocasticas torna-se mais simples, como segue:

N
M, (6) = My, + Y M, £,(0) (5.24)
r=1
N
Miy(0) = My + Y M, &(0) (5.25)
r=1

5.2 Equacoes do Movimento do Sistema Estocastico

Uma vez obtida as matrizes elementares do problema aeroviscoelastico estocéstico,
pode-se obter as matrizes globais utilizando-se procedimentos padroes de montagem de
matrizes via método dos elementos finitos.

Neste caso, tem-se a seguinte expressao das equacoes do movimento do sistema aero-
viscoeldstico estocéstico, onde o médulo complexo também estocastico foi fatorado fora

da matriz de rigidez da subestrutura viscoelastica:

M, (0) G+ (K., (0) + Gw,T,0K,; (0)) g = . Q (k) q (5.26)

Neste caso, a resolucdo pelo método pk é feita da mesma forma como descrito na
Secdo 4.2, onde sdo obtidos os diagramas de frequéncia (f) e amortecimento (g) em
fungao da velocidade (v). J& as tiragens aleatérias € podem ser obtidas pelo emprego do
método de Monte Carlo, onde sao geradas amostras aleatérias conforme uma distribuicao
gaussiana para as varidveis geométricas (h2 e h3). No entanto, para otimizar a eficiéncia
do processo, reduzindo o tempo de execug¢do e nimero de simulagdes do modelo, serd
utilizado o método do Hipercubo Latino (HCL), conhecido por oferecer uma convergéncia
mais rapida para o resultado desejado em comparacdao com o método de Monte Carlo
tradicional (GARCIA-ALFONSO; CORDOVA-ESPARZA, 2018).

Isso se deve ao fato de que o HCL busca as amostras tentado varrer uniformemente
o espaco de busca, reduzindo a varidncia e, consequentemente, o niimero de amostras
necessarias para alcancar uma estimativa precisa, como relatado por (WANG, 2022) em

um estudo sobre andlise de confiabilidade estrutural.
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CAPITULO

Simulacoes numéricas

Neste capitulo serdo apresentados os resultados das simulagoes numéricas realizadas
com os modelos estrutural e aeroeldstico do sistema, a influéncia dos pardmetros geométri-
cos, de operacao e ambientais na estabilidade, além de verificar a influéncia do acréscimo
de massa e rigidez no sistema através do comportamento conservativo associado. Seré
feito também, um estudo do sistema parcialmente tratado com viscoelastico, a fim de
propor uma metodologia de projeto mais eficiente. Por fim, serd feito a otimizagdo mul-
tiobjetivo do sistema tratado parcialmente, tanto em sua forma deterministica quanto
de maneira robusta, levando em consideracao as incertezas dos parametros geométricos,
como as espessuras das camadas, e operacionais, como a temperatura de operagao do sis-
tema. Todo o cédigo AeroSolver foi implementado em ambiente de programacao através

da construcao de rotinas proprias.

6.1 Verificacao do modelo estrutural multicamadas

A implementacao do modelo estrutural multicamadas descrito em 2.1, foi verificada
numericamente e experimentalmente por varios autores em trabalhos sobre materiais in-
teligentes e materiais de classifica¢do funcional, como Behrens et al. (2015) que se concen-
traram em uma analise experimental de um processo de conformacao de chapas metélicas
usando um material composto de folha de aco, onde a andlise foi feita utilizando o soft-
ware LS-DYNA. Esses estudos demonstram coletivamente o uso de MEF na andlise do
comportamento de chapas sanduiche sob diversas condi¢oes de aplicacdo de cargas.

No estudo realizado por Dey e Nimje (2016), foi feito uma andlise experimental sobre
a resposta de uma placa sanduiche metalica e comparado com o modelo de MEF para
placas multicamadas onde foi constatado que os pardmetros geométricos influenciaram
significativamente a resposta da estrutura.

Mais recentemente, Brischetto e Torre (2020) expandiram esse campo experimentando
formas de placas sanduiches de Honeycomb fabricadas em polimero acido polilatico (PLA),

produzidas por impressao 3D, para avaliar a reducao de peso e propriedades mecanicas.
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No trabalho realizado por Njim, Al-Waily e Bakhy (2021), eles forneceram alguns da-
dos baseados em revisoes de parametros de projeto relacionados a impacto, cisalhamento
e mecanismos de falha para materiais sanduiche, como altura do niicleo, materiais das ca-
madas, indice de lei de poténcia para andlise em materiais magneto-reolégicos e espessura

das camadas adjacentes da estrutura sanduiche.

As anélises em MEF de estruturas sanduiches dos trabalhos referidos ajudaram a deter-
minar os parametros de espessura das camadas buscando a melhor relagdo rigidez /massa.

Esse estudo paramétrico no presente trabalho serd melhor descrito na segéo 6.5.

No ambito do grupo de pesquisa em estruturas sanduiches viscoelasticas do labora-
tério de mecénica das estruturas (LMEst), muitos trabalhos tém sido desenvolvidos ao
longo dos anos, como o estudo realizado por Lima (2003) sobre a implementagao em MEF
de materiais viscoelasticos como estratégia de reducdo de vibracoes em veiculos aeroes-
paciais, compressores herméticos, automoveis e estruturas na construcao civil. Em Lima
(2007) foram desenvolvidas otimizagoes multiobjetivo em sistemas estruturais multicama-

das considerando incertezas.

Ainda no grupo de pesquisa, outros trabalhos relativos ao uso do modelo de estruturas
multicamadas e aplicacdo de MEF foram realizados nos 1ltimos 5 anos. A saber: a
tese de doutorado desenvolvida por Cunha-Filho (2019) fez uma abordagem transiente
sobre os efeitos do amortecimento viscoelastico na estabilidade aeroelastica de estruturas
aeronauticas; o trabalho de Ribeiro (2019), onde foi aplicada uma metodologia 6tima
robusta para o controle passivo de supressao do fendmeno de flutter supersdnico em
painéis compésitos; a dissertagdo de Borges (2019) que tratou do desenvolvimento de
uma metodologia de anélise da estabilidade de sistemas aeroviscoelasticos empregando
aerodinamica ndo estacionaria com DLM; A tese de doutorado de Fonseca-Junior (2020)
que versou sobre a modelagem numérico-computacional de vigas sanduiches viscoelasticas
sujeitas a grandes deslocamentos na presenca de incertezas paramétricas; os trabalhos de
Nunes (2020) e Garcia (2022), aplicaram o modelo e variacoes do modelo de derivadas
fraciondrias proposto por Cunha-Filho (2019). Por fim, o trabalho de tese de Cunha
(2022) tratou da andlise da estabilidade aeroeldstica de painéis sanduiches viscoeldsticos

em regime subsonico empregando o método Doublet Lattice nao planar.

Neste contexto, para demonstrar a fidelidade do modelo de placa sanduiche de trés
camadas implementado neste trabalho, foi simulado uma placa sanduiche tratada com-
pletamente com camada restrita passiva na condicao de engastada-livre. Os resultados
da simulacdo foram comparados com os resultados obtidos com o emprego do software
comercial ANSYS em termos das frequéncias naturais dos quatro primeiros modos de

vibracao dos sistemas.

fA—DRS - fANSYS

Erro = (6.1)

fANSYS
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Tabela 6.1 — Frequéncias de excitacao dos 4 primeiros modos da placa engastada.

M1 M2 M3 M4
Faerosorer [Hz] 5,11 18,40 31,52 61,34
Fansys [Hz] 4,99 18,27 31,97 60,94
Erro % 2,40 0,71 1,41 0,66

Pela andlise da Tab. (6.1), pode-se concluir sobre a boa correlagao entre os resultados

obtidos com o modelo implementado neste trabalho com os respectivos gerados pelo cédigo
ANSYS.

6.2 Verificacao do modelo aeroelastico

6.2.1 Método DLM de Blair

Para verificar a implementacdo numérico-computacional do método DLM, e validar o
carregamento aerodinamico, sera feito uma comparacdo com a asa de geometria simples
descria em Blair (1992). A verificacdo se dard por meio da avaliacao da matriz de influéncia
dos coeficientes aerodindmicos (AIC), de acordo com a quantidade de painéis adotada
no respectivo trabalho. Vale ressaltar que em Blair (1992) adota-se a implementacao
parabdlica da funcdo kernel, assim a parte estacionaria da funcdo é subtraida, devendo

ser computada pelo VLM.

O modelo descrito é oscilatério em modo de translacao, com uma amplitude unitaria,

cujos dados de simulagdo e demais pardametros estdo definidos na Tab. (6.2).

Tabela 6.2 — Parametros do DLM utilizado por Blair.

Parametro Valor Parametro Valor
Envergadura [m] 24 Area Alar [m?] 2,4
Corda |[m] 12 k 1
AR 2 Mach 0,5

A Fig. (6.1) representa o modelo da asa Blaircraft 2100 adotada na andlise. Vale
salientar que existe um eixo de simetria sobre o plano x-y, assim, serd mostrado como
resultado da andlise, somente a metade dos painéis, uma vez que a outra metade é igual

devido a simetria da placa.
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Figura 6.1 — Representagdo da geometria da asa Blaircraft 2100.

Fontc: Autoria prépria.

A Fig. (6.2) mostra a discretizacdo dos painéis, o ponto a 1/4 da corda e o ponto de
controle do método DLM. A representacdo indica o ntmero de cada painel, podendo ser
observado pela analise da Tab. (6.3) os valores de A¢, para o modelo de Blair (1992) e os
respectivos gerados pelo cddigo AeroSolver, mostrando uma boa correlacdo entre ambos

os resultados obtidos.

Figura 6.2 — Discretizacao dos painéis da asa Blaircraft 2100.

Fonte: Autoria prépria.
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Tabela 6.3 — Comparacao dos coeficientes de pressao obtidos por Blair e pelo AeroSolver.

N© do Painel

A€, (Blair)

A%, (AeroSolver)

“3,8736 + 1,1745i
-3,8862 + 2,4495i
-0,5490 + 6,2682i
23,6234 + 1,0281i
23,6405 + 2,1530i
-0,5915 + 5,8092i
-2,8893 + 0,7119i
-2,8983 + 1,4663i

“3,8736 + 1,17451
-3,8862 + 2,4495i
-0,5490 + 6,2682i
-3,6234 + 1,0281i
23,6405 + 2,1530i
10,5915 + 5,8092i
-2,8893 + 0,7119i
-2,8983 + 1,4663i

© 00 3O UL W N =

-0,5829 + 4,5474 -0,5829 + 4,54741

Os 9 painéis analisados referem-se a semi-envergadura, pois a asa é simétrica. Na
Tab. (6.4) é mostrado o valor do coeficiente de sustentagao (Cl) normalizado pela area

para ambos modelos, a amplitude e o dngulo de fase.

Tabela 6.4 — Coeficientes de sustentacao normalizados.

Pardmetro (Blair) (AeroSolver)

Cl -2,5038 + 2,84531 -2,0038 + 2,84531
Amplitude 3,7901 3,7901

Fase [V] 131,3471 131,3471

A Fig. (6.3) mostra o grafico da distribuicao de pressao ecm cada painel da semi-asa.
Pode-se notar que a distribuicdo estd em conformidade com a respectiva distribuicao de

pressao apresentada por Blair (1992) sendo ambas iguais.

ACp
no - n w 5 (1] oM -4

-

0 0 Corda {m)

Figura 6.3 — Distribuicao de pressao da Blaircraft 2100.

Fonte: Autoria prépria.



68 Capitulo 6. Simulagdes Numéricas

6.2.2 Verificacao com dados experimentais de uma Plate Like
Wing
Com o intuito de avaliar o modelo aerodinamico do DLM integrado ao codigo proprio

AeroSolver, sera feito um comparativo entre o trabalho de Conyers, Dowell e Hall (2010)

para uma estrutura do tipo plate like wing (PLW), conforme ilustrado na Fig. (6.4).

P

<€ >

Envergadura 0,3038 m

<€

Raiz

PR E,
w ygGI'0  ®piop

Figura 6.4 - Geometria da PLW.

Fonte: Autoria prépria.

Para a solu¢ao do problema, foi utilizado o método p-k, descrito na subsecao 4.2.1.
Na simulacao, foram empregados 144 painéis, tomando o intervalo de velocidades de 0 a
30 m/s. O célculo das matrizes aerodindmicas levou em consideracdo o nimero de Mach

fixado em 0,25.

A interpolacdo das matrizes acrodinamicas gencralizadas foi feita por meio da téenica
de aproximacao de Roger, utilizando dois estados dc atraso acrodindmico. As frequéncias
reduzidas, antes utilizadas no trabalho de Borges (2019) no intervalo de 0 a 5, com
incrementos de 0,1, foram otimizadas neste trabalho através da utilizacao de uma rotina
propria.

Esses dados da simulacao aeroelastica e as propriedades da placa de policarbonato

ensaiada por Conyers, Dowell e Hall (2010) sao descritas nas Tab. (6.5).
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Tabela 6.5 — Pardmetros de simulacdo da PLW de policarbonato no AeroSolver.

Parametro Valor Parametro Valor
Nx 12 Vel. [m/s] 0 a 30
Ny 12 Mach 0,25

b [m] 0,3048 E |GPa 2,4

¢ [m] 0,1524 p kg/m?3 1217
h [mm] 1,58 v 0,33

Os resultados obtidos do modelo aeroeldstico via emprego do AeroSolver estao apre-
sentados nos diagramas v-f e v-g das Figs. (6.5) e (6.6), respectivamente. Ja a Tab. (6.6)

faz um comparativo entre os resultados obtidos neste trabalho com os correspondentes
apresentados em Conyers, Dowell e Hall (2010).

20
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Figura 6.5 — Diagrama V-f da PLW para 2 modos.

Fonte: Autoria prépria.
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Figura 6.6 — Diagrama V-g da PLW para 2 modos.
Fonte: Autoria prépria.
Tabela 6.6 — Resultados comparativos.
Vflutter [m/b] l;-"-"flutter [HZ]
AeroSolver 19.6 11,24
Experimental 20,1 11,5
Erro relativo [%)] 2,25 2,24

Pcla analisc da tabcela anterior, nota-sc que a corrclacao obtida predicao da velocidade
de flutter pclo modcelo acroclastico que foi implementado no AcroSolver ¢ satisfatoria,
revelando um erro relativo de aproximadamente 2,25 % entre os resultados obtidos pelo
AeroSolver com os experimentais apresentados pela referéncia. Uma das possiveis expli-
cagoes para esse valor de erro, pode ser as modificagoes introduzidas no método pk deste
trabalho, especialmente nos procedimentos de interpolacdo das matrizes aerodinamicas.

Isso se deve ao fato de que o AeroSolver adota uma abordagem de interpolacao distinta
da convencional, optando pcla aproximacgao de Roger. Embora csse esquema scja ampla-
mente empregado em analises relacionadas ao controle ativo, sua aplicacao cxclusiva a
analise aeroelastica e interpolacao das matrizes generalizadas do sistema aeroviscoelastico
difere dos métodos convencionais, inclusive os utilizados por alguns pacotes comerciais.

Contudo, os resultados se mostraram satisfatorios, com erros de 2,5 %, sendo assim
capazes de determinar as velocidades de flutter de sistemas aeroelasticos em regime subso-

nico, combinando o MEF com o DLM. Vale salientar que os diagramas V-f e V-g, foram
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otimizados com relagéo a sua frequéncia reduzida (k), como explicitado anteriormente, a
fim de melhorar a eficiéncia computacional em anélises de estabilidade de sistemas aero-
viscoeldsticos mais complexos de interesse pratico, além de tais sistemas na presenca de

incertezas e otimizacdo robusta.

6.3 Sistema Conservativo Associado (SCA)

Com a adicao da camada viscoelastica, na configuracao de placa completamente tra-
tada, mostrada na Fig. (6.7), é de se esperar que haja um ganho no desempenho da
mesma, tanto em termos do comportamento dinamico estrutural, através da reducao das
amplitudes de vibracao do sistema, quanto da estabilidade aeroelastica em regime subso-
nico de interesse deste trabalho, através do aumento das velocidades criticas ou de flutter
do sistema aeroviscoelastico.

Porém, é importante quantificar os ganhos (estrutural e aerodindmico) obtidos com
a adicao do tratamento superficial por camadas restritas passivas (viscoeldstica + res-
tringente). Neste caso, deve-se avaliar o chamado comportamento conservativo associado
(CCA) do sistema viscoeléstico. Para tanto, considera-se somente o comportamento esté-
tico do material viscoeldstico presente no tratamento superficial, representado pela matriz
de rigidez Gy* K, sendo chamado aqui de SCA. Para efeito de comparacao dos resultados
obtidos, o sistema viscoelastico completo com efeito dissipativo do material viscoeléstico
¢ chamado de "C/Visc.", e o painel base sem tratamento viscoeldstico é chamado de
"S/Vise.".

Os valores das varidveis de projeto utilizadas na construcdao do modelo de elementos
finitos do sistema viscoeldstico para a obtencao das FRFs estao definidos na Tab. (6.7).
As condicoes de contorno assumidas aqui sdo as mesmas que foram adotadas na Subsecao
6.2.

Tabela 6.7 — Parametros da simulagao em EF para obtencao das FRE’s.

Parametro Valor Parametro Valor
hy [mm] 1,5 Ey [GPa] 68,9
hy [mm] 0,508 G (w,T)
hs [mm]| 0,5 Es [GPa) 68,9

2 0,34  Frequéncia [Hz] 1 a 80
Vo 0,49 Tv [°C] 25
” 0,34 Nx 12

p1 |kg/m3| 2700 Ny 12

p2 |kg/m3 950 Lx [m] 0,30

ps |kg/m3| 2700 Ly [m] 0,50

Através da andlise da Fig. (6.7), fica evidente a forte atenuagao das amplitudes de

vibragao do sistema proporcionada pelo material viscoelastico, além da dependéncia de
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seu comportamento em funcao da frequéncia, que pode ser notado pelas variacoes das
posicoes das ressonancias quando comparadas com as correspondentes obtidas para o
painel sem tratamento. Além disso, em termos estruturais, percebe-se a contribuicao
somente do efeito dissipativo do tratamento viscoeldstico nas respostas em frequéncia,

quando comparado com FRF do sistema SCA.

1 46 1 [l 1 Ll [ [ [
S/visc.

120 F S.CA 1
CiVisc.

100

80

60 |

40

Amplitude [dB] - ref = 1e-6

20

0 10 20 30 40 50 60 70 80
Frequéncia [Hz]
Figura 6.7 — FRF dos 3 sistemas da placa engastada.

Fonte: Autoria propria.

Os dados do ganho (em termos de frequéncia) mostrados na Fig. (6.7) do sistema sem
tratamento para o modelo conservativo é denotado por 1T fsca, € o ganho considerando
0 mesmo sistema sem tratamento, mas comparado com o viscoelastico e seu sistema
dissipativo é indicado por T fsp, ambos sdo mostrados na Tab. (6.8) para os 4 modos
(M1, M2, M3, M4).

Tabela 6.8 — Frequéncias e ganhos percentuais obtidos para os sistemas analisados.

M1 M2 M3 MA
S/Visc. [Hz] 5,11 18,40 31,52 61,34
S.C.A. [Hz] 6,61 21,01 36,35 66,32
C/Visc. [Hz] 6,77 22,83 40,93 76,84
T fsca [%) 29 % 14 % 15 % 8 %
T fsp [%] 32 % 24 % 29 % 25 %

Apos a anélise puramente estrutural, sao apresentados os resultados obtidos com o c6-

digo Aerosolver para ambos os sistemas sem e com tratamento viscoelastico. As Figs. (6.8)
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e (6.9) mostram os diagramas V-f e V-g, respectivamente, que foram obtidos para os dois

primeiros modos dos sistemas.

30 r
- = =S/Visc. (M,)
Svisc. (M,)
25 - = =SCA (M)
SCA. (M,)
o - = =CNisc. (M,)
—C/Visc. (M,)

Frequencia [Hz]
o

10

= o o mm

Velocidade [m/s]
Figura 6.8 — Diagramas V-f dos 3 sistemas para os 2 primeiros modos.

Fonte: Autoria propria.

Pelos valores de frequéncia de ambos os modos considerando o efeito dissipativo,
percebe-se que os mesmos coalescem em torno de 70 m/s. Além disso, a diferenca (ga-
nho) em comparagao com o SCA ndo ultrapassa os 2 Hz durante todo o intervalo de
velocidades. Porém, o efeito dissipativo do material viscoelastico consegue provocar uma
coalescéncia maior, e somente ocorre o fenémeno de flutter. Os dados de frequéncia nas
velocidades de flutter sao mostrados na Tab. (6.9). Ressalta-se que apesar da divergéncia
ser um fendmeno aeroelastico igualmente danoso para a estrutura assim como o flutter,

ela ndo é objeto de estudo do presente trabalho.

Tabela 6.9 — Frequéncias dos modos 1 e 2 dos sistemas.

M1 M?2
S/Visc. [Hz] 167 14,00
S.C.A. [Hz] 6,25 16,37
C/Visc. [Hz] 6,69 16,95
T fsca |7 34 % 16 %
T fsp [7%] 43 % 20 %

E possivel evitar a divergéncia no caso da SCA e placa simples (S/visc.) aplicando

um enflechamento positivo.
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Figura 6.9 — Diagramas V-g dos 3 sistecmas para os 2 primciros modos.

Fontc: Autoria prépria.

Em comparacao com a placa simples, nota-se que no tratamento completo hd um
ganho de aproximadamente 37 % na velocidade de flutter. Entretanto, a maior parte (28
%) desse ganho se deve & adigdo de camadas, que ¢ representado pelo SCA, ¢ apenas 9
% dos 37 % sao devidos ao cfeito dissipativo do material viscoclastico (C/Visc.). Apesar
do ganho expressivo em termos da velocidade de flutter, ha também um aumento de 35
% na massa (T massa), que fornece uma rela¢ao quase linear de incremento percentual.
Os valores de velocidade de flutter e da massa das placas analisadas na Fig. (6.9) sdo

representados na Tab. (6.10).

Tabela 6.10 Ganhos de velocidade de flutter e acréscimos de massa.

Sistcma Vi [m/s] TV (%] massa [g] T massa [%]

S/Visc. 115 _ 607.5 ;
S.C.A. 53,2 28 817,1 35
C/Visc. 56,8 37 817,1 35

6.4 Influéncia do tratamento parcial na estabilidade

Foi visto que o tratamento superficial com material viscoelastico é vantajoso em termos
dos ganhos aeroelastico também em regime subsonico. No entanto, é demasiadamente
caro para estruturas, principalmente em aplicacoes de interesse aeronautico, arcar com o

acréscimo de massa para um componente estrutural completamente tratado. Portanto, é
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preciso obter formas mais eficientes de reduzir o fenémeno de flutter sem acrescentar tanto
peso a estrutura. Isto é, tratar apenas uma parte da placa para aumentar a eficiéncia
estrutural, aqui definida como sendo a relacdo da variacao percentual de velocidade de
flutter em relacao a variacao percentual do acréscimo de massa (AVypuer [ %]/ Amassa|%)).

Utilizando a técnica da energia de deformagao modal (Modal Strain Energy) ou MSE,
pode-se analisar os dois primeiros modos onde a PLW entra em flutter, e assim escolher
regioes para aplicar o tratamento viscoeldstico superficial. Essas regioes, sdo os pontos
que concentram a maior parte da energia de deformacdo associada aos modos de interesse,
de forma que a aplicacao de tratamento parcial em dois ou mais modos, deve ser feito
através de uma combinacao destas regides.

O uso de zonas de energia, englobando varios elementos finitos da malha é 1itil em razao
de aplicagoes praticas, diminuindo o tempo de tratamento de uma determinada superficie.
Nas Figs. (6.10) e (6.11) sdo mostrados as regides (elementos) com mais energia para os

dois primeiros modos.
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Figura 6.10 — Mapa da energia de deformacao do Modo 1.

Fonte: Autoria propria.
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Figura 6.11 — Mapa da energia de deformacao do Modo 2

Fonte: Autoria propria.

A fim de oferecer praticidade ao projetista, deseja-se identificar as regides (ou zonas)
de aplicacdo do tratamento viscoelastico superficial, adotando-se cada conjunto com 9
elementos finitos (3x3), e dividindo o painel plano em 12 regioes de aplicagao, conforme
a Fig. (6.12). Pode-se notar as regioes dois e trés referentes ao primeiro modo (em azul),
e as regides um e quatro para o segundo modo de tor¢do (em laranja) na Fig. (6.13).
Vale salientar que os tratamentos com camada restrita passiva podem ser aplicados em
mais regides, porém, busca-se aqui, minimizar o nimero de tratamentos, tendo em vista
a restricdo de peso acrescentado a estrutura base. Assim, o nlimero minimo para se obter

simetria no modelo é de duas regioes.
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Divisao das regioes no painel plano.
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Figura 6.13 — Regides de aplicacdo do viscoclastico em 3x3 para os dois primeiros modos.
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prépria.
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Apods aplicar o tratamento sobre a estrutura, semelhante ao abordado na secao 6.3,
calculou-se os diagramas V-f e V-g, que sdo mostrados nas Figs. (6.14) e (6.15), respectiva-
mente, a fim de analisar os comportamentos aeroelasticos das estruturas com tratamentos

parcial e completo.

30
- = =SWVisc. (M,)
SWVisc. (M,)
257 ~ — Parcial (M)
- Parcial (M.}
23, || S—1 = = =C/Nisc. (M)
CiVisc. (Mz}

Frequéncia [Hz]
7

—
fan]
T

Velocidade [m/s]
Figura 6.14 — Diagrama V-f para o tratamento parcial.

Fonte: Autoria propria.

Analisando os valores sumarizados na Tab. (6.11), nota-se que existe a coalescéncia
do sistema completamente tratado da mesma forma que na andlise da Fig. (6.8) em torno
de 70 m/s, afinal, o sistema é o mesmo (completamente tratado com viscoeldstico), e
portanto, o ganho associado a este e a placa simples é de 43 % no primeiro modo e 20 %
no segundo modo. J& o ganho do sistema simples para o sistema parcialmente tratado é
menor, chegando a cerca de 3 % e 7 % para o primeiro e segundo modo, respectivamente.
Este ganho menor nas frequéncias se deve ao fato de que a estrutura nao teve sua massa
e rigidez tao alteradas quando comparadas com as do sistema completamente tratado,
0 que era de se esperar. Mesmo tendo agora o mecanismo de dissipacao de energia do
viscoelastico, o niimero de regioes tratadas nao foi suficiente para evitar o fenémeno de
divergéncia, mas sim o fendmeno de flutter, novamente, este 1iltimo ocorre antes do flutter.
O incremento em valor de frequéncia do sistema parcial para o completamente agora é

menor, sendo o valor da diferenca entre eles em mais de 2 Hz.
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Tabela 6.11 — Frequéncias dos modos 1 e 2 do sistema parcial

M1 M?2
S/Visc. [Hz] 4,67 14,09
S.C.A. [Hy] 4,81 15,13
O/ Visc. [H] 6,69 16,95
T frarcial [70] 3 % 7%
1 fsp [7] 43 % 20 %

Quando se analisa o diagrama V-g mostrado na Fig. (6.9) percebe-se que o ganho
aeroelastico parcialmente tratado, é ainda significativo em relagao ao painel simples sem

tratamento, porém menor que no sistema completamente tratado.
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Figura 6.15 — Diagrama V-g para o tratamento parcial

Fonte: Autoria prépria.

A maior vantagem do tratamento parcial estd no menor incremento de massa quando
comparado ao sistcma completamente tratado, mas ainda assim ha uma vantagem no
aumento da cstabilidade do sistema. Como obscrvado na Tab. (6.12), o acréscimo de
massa do sistema parcial é de 9 %, e o seu aumento na velocidade de flutter ¢ de 11
%, tornando-o mais vantajoso do ponto de vista de aplicacoes aeronduticas devido as
restricoes de peso dos produtos do setor. Nota-se que neste caso do sistema parcialmente
tratado, ha uma diferenca de eficiéncia (maior), provando a eficicia da técnica do MSE

em sistemas aeroelasticos.
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Tabela 6.12 — Ganhos de velocidade de flutter e acréscimos de massa no sistema parcial.

Sistema Vim/s] 1V, [%] massalg] 1 massa|[%  Eficiéncia
S/Visc. a5 . 6075 . .

MSE (Parcial) 46,2 11 659,9 9 1,22
C/Visc. 56,8 37 817.1 35 1,06
Diferenga (%] - 26 - 26 15

Portanto, percebe-se que o sistema parcial é cerca de 15 % mais eficiente na supressao
de flutter que o sistema completamente tratado. Ademais, os parametros geométricos do
tratamento parcial via MSE podem ser otimizados buscando-se 0 méximo rendimento em

configuragoes estruturais mais complexas de interesse pratico.

6.5 Analise paramétrica do sistema aeroviscoelastico

Para observar o comportamento da velocidade de flutter do sistema aeroviscoelastico
em regime subsonico em funcdo da variacao dos seus parametros geométricos e opera-
cionais, sera investigado aqui o grau de influéncia de variacoes impostas nas espessuras
das camadas do tratamento viscoeldstico superficial, além de variagcoes na temperatura

de operacao do sistema.

6.5.1 Influéncia das espessuras das camadas

Na avaliacdo da estabilidade, observou-se a variagdo para as espessuras com incre-
mentos em Ahsy, de 0 a 60 % e em Ahs de 0 até 30 %, ambos em relacdo a espessura
nominal. Uma vez que a placa multicamadas também depende da temperatura de opera-
cao do sistema, devido a presenca do material viscoeldstico. A préxima subsecdo tratard
da influéncia desse parametro na estabilidade do sistema aeroviscoelastico.

Ao analisar a Fig. (6.16), nota-se que o aumento da espessura da camada restringente
leva a um aumento significativo de 10 % na velocidade de flutter do sistema aeroviscoe-
lastico em regime subsonico. Esse fato ocorre porque a funcdo da camada restringente ¢é
a de induzir deformacoes cisalhantes na camada viscoelastica durante a flexdo do painel
base, devido aos esforcos aerodinamicos oriundos do DLM. Portanto, isto leva a maiores
dissipacoes de energia de deformacao do niicleo viscoelastico e assim, um aumento da sua

capacidade de amortecimento.
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Por outro lado, a Fig. (6.17) mostra que o aumento da espessura da camada vis-
coelastica resulta num incremento menor da velocidade critica de aproximadamente 4,5
%. Consequentemente, a alteracao da espessura da camada restringente de tratamen-
tos viscoelasticos por camadas restritas passivas leva a uma maior eficiéncia do sistema,
aeroviscoelastico em regime subsonico. Porém, em projetos aeronauticos de interesse pré-

tico, deve-se ficar atento ao acréscimo de massa ao sistema, uma vez que neste ramo, o

Espessura h 3 [mm]
Figura 6.16 Anadlise Paramétrica da Fspessura.

Fonte: Autoria prépria.

acréscimo de peso as estruturas ¢ considerado um fator critico de projcto.
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Figs. (6.16) e (6.17) foi gerada a superficie de resposta interpolada, ilustrada na Fig. (6.18),
onde nota-se a relacao do incremento de espessuras de cada camada e a variacao na
velocidade de flutter. Além da observagao mais detalhada, a superficic pode ser utilizada

como base para metamodelos e ainda servir como uma funcdo analitica de resposta para

Vflutter [m/s]
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Figura 6.17 — Analisc Paramétrica da Espessura.

Fontc: Autoria prépria.

o flutter considerando o intervalo analisado de variagao de espessura.

0,08

Como forma de melhor visnalizacao da combinagdo das duas curvas apresentadas nas
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Figura 6.18 Superficie da Andlise Paramétrica das Espessuras.

Fonte: Autoria propria.

6.5.2 Influéncia da temperatura na estabilidade

Como discutido na subsecao 2.2.1, as propriedades mecanicas dos materiais viscoelds-
ticos sao fortemente dependentes da temperatura de operagdo. Portanto, ¢ de se esperar
que a estabilidade do sistema aeroviscoeldstico seja significativamente afetada por varia-
¢oes desse parametro fisico. Para as andlises do efeito da temperatura, foi utilizado um
intervalo de 15 % sobre a temperatura nominal de 25°C do material.

A Fig. (6.19) mostra a influéncia da temperatura na estabilidade do sistema aerovis-
coelastico em regime subsonico. Pode-se notar claramente que o aumento de temperatura
leva a perda de eficiéncia do sistema, que é representada pela diminuicao na sua velocidade
de flutter. Neste caso, vale ressaltar que, na pratica, uma das estratégias para minimi-
zar os efeitos das variagoes de temperatura em projetos de engenharia é o de projetar os
sistemas tratados com materiais viscoelasticos para atuarem na regiao de borracha, que
¢ menos sensivel as variacoes desse parametro fisico, mas, com uma menor eficiéncia dos

materiais viscoelasticos.
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Figura 6.19 ~ Anélise Paramétrica da Temperatura de Operacao.

Fonte: Autoria prépria.

Na Fig. (6.20), buscou-se o mesmo objetivo de melhor visualizacdo e representagio do
comportamento da variacao de temperatura, combinado com as variacocs de cspessuras

das camadas. Também ¢ 1til para construgdo de metamodclos ¢ fungdes de resposta.
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Figura 6.20 — Superficies da Variacdo da Temperatura de Operacao.

Fonte: Autoria propria.

E perceptivel que a diminuicdo da temperatura aumenta a estabilidade, e quando
operamos em temperaturas maiores, o material viscoeldstico se torna menos eficiente,
porém, pode ser interessante operar em temperaturas maiores, uma vez que a regido de
borracha mostrada na Fig. (2.2) apresenta-se mais estével, e portante menos sensivel as

variacoes de temperatura que as demais.

6.6 Otimizacao multiobjetivo robusta

Nesta secao, serao mostrados os resultados da otimizacao robusta do sistema aerovis-
coelastico parcialmente tratado, com o intuito de otimizar o seus parametros geométricos,
como espessuras das camadas do tratamento e da temperatura do sistema, buscando o
melhor compromisso entre acréscimo de massa na estrutura e ganho da velocidade de flut-
ter. Serdao consideradas as incertezas envolvidas no processo de cada varidvel aleatoria,
conforme os desenvolvimentos apresentados no Capitulo 5.

Para a otimizacao, serd utilizado o Nondominated Sorting Genetic Algorithm I
(NSGA-II) similar ao problema resolvido por Lima (2007), considerando no processo de
otimizagao as seguintes variaveis continuas a serem otimizadas: as espessuras das camadas
viscoelasticas (hy) e restringente (hs) e a temperatura (77) de operacao do sistema.

A fim de incorporar as incertezas nas variaveis de concepcao durante o processo de

otimizacao, os parametros geométricos e da temperatura serdo perturbados. Essas per-
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turbacoes sao definidas como variacoes de 5%, em relacdo aos valores nominais de cada
variavel de projeto, seguindo uma distribuicdo normal.

Para o cilculo das funcoes de vulnerabilidade sao tomadas 30 amostras aleatérias
para cada varidvel utilizando o método do Hipercubo Latino (HCL). O niimero de 30
amostras pode representar baixa acuracidade durante as tiragens das amostras e resultar,
consequentemente, em incertezas maiores.

Porém, na implementacdo computacional deste trabalho, optou-se pelas 30 amostras
em virtude do alto custo computacional agregado, em que cada simulacdo completa de
otimizacao dura cerca de 30 dias. A mesma justificativa se d4 para o nimero de geracoes e
populagoes, onde pode-se notar os pardmetros adotados para a simula¢éo nas Tabs. (6.13)
e (6.14) baseando-se em um problema similar de otimizacdo estrutural multicamadas

realizado por Lima (2007).

Tabela 6.13 — Varidveis de projeto e espaco de busca do NSGA-II.

Espago de busca Nivel de incerteza [%)]
0,02 < hia < 0,08 [mm] 5
0,35 < hy < 0,65  [mm] 15
21,25 < T < 28,75  [°C] 15

Tabela 6.14 — Parametros de configuracdo do NSGA-II.

Parametro Valor
Probabilidade de selecao 0,25
Probabilidade de cruzamento 0,25
Probabilidade de mutacéao 0,25
Niimero de geracoes 80

Nimero de individuos/populagdao 30

Para otimizar os parametros ja mencionados, foram escolhidas as funcoes de Veloci-
dade de flutter (f1), representada na Eq. (6.2) e a funcéo representando a massa total do

sistema tratado parcialmente (f;), dada pela Eq. (6.3):
fl(h27 h37 T) — _Vflutter (m/s) (62)

fa(ha, hs) = Massa (g) (6.3)

A Fig. (6.21) apresenta o conjunto de solugoes étimas (ndo dominadas) do modelo deter-
minfstico comparadas com as respectivas solugoes obtidas com o modelo robusto (consi-
derando as incertezas) do sistema aeroviscoeldstico parcialmente tratado, além do projeto

nominal.



6.6. Otimizacdo multiobjetivo robusta

87

Massa (g)

680 T T T T ] T
A O Objetivo de Referéncia

675 - \3 O  Pareto (Deterministico) | |
g =\ Pareto (Robusto)

670 | o o _ ]
o

665 | Bp D |

O ‘.'..I\-.....

660 I =8 g 5 ]
655 | /O :
O
B o
650 o ; -

© )
645 ° o o 2
Q\C
640 ] ] 1 1 ] ] ]
49,5 49 48,5 48 47,5 47 46,5 46
Viutter (TVS)

45,5

Figura 6.21 — Solucdes 6timas do NSGA-II para as fungoces fi ¢ fs.

Fonte: Autoria prépria.

Sao mostrados na Tab. (6.15) os valores de cada fungao custo associada aos pontos A

e C da frente de Pareto do problema deterministico, e os pontos de melhor compromisso

(B ¢ D) das frentes deterministica ¢ robusta, respectivamente.

Tabela 6.15 — Solu¢des de pareto e individuos do NSGA-II.

Ponto L/ F g ho[om] By mm] T[]
A 49,1 675,1 0,071 0,650 21,87
B 47,7 6557 0,057 0,455 21,88
C 46,2 643,7 0,020 0,350 21,63
D 47,5 658,8 0,073 0,481 922,25

Ainda observa-se também, que a eficiéncia estrutural mostrado na Tab. (6.16) do

sistema. otimizado é agora mais significativa do que os 15 % apresentados anteriormente
na Tab. (6.12).

Tabela 6.16 Ganhos de velocidade de flutter e acréscimos de massa no sistema parcial

otimizado.
Sistema Vi m/s| TV [% massalg] 1 massa [%)] Eficiéncia
S/Visc. 41,5 - 607,5 - -
C/Visc. 56,8 37 817,1 35 1,06
MSE (Ponto A) 49,1 18 675,1 11 1,63
MSE (Ponto B) 47,7 15 655,7 8 1,85
MSE (Ponto C) 46,2 11 6437 6 1,91
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Como forma de se analisar a robustez do sistema, para gerar a frente de pareto do
problema robusto, foram introduzidas as funcoes de vulnerabilidade f5 e fy, representando
respectivamente, a velocidade de flutter e massa total do sistema. Ambas funcoes sao
mostradas nas Equagoes (6.4) e (6.5).

O intuito de se considerar essas fungoes no NSGA-II é o de minimizéa-las simultane-
amente com as func¢oes custo originais, tomando como base o fato de que para vulnera-
bilidades baixas, as variaveis de projeto nas quais as perturbacoes foram inseridas, nao

influem de forma significativa na resposta de saida do sistema, como o flutter e a massa.

-
Fs(ha, hs, T) = ;T: (6.4)

fa(ha, hg) = — (6.5)

As Figs. (6.22) e (6.23) mostram a fungao de vulnerabilidade associada a cada funcao
custo, podendo ser observado a dispersao para cada uma delas, normalizadas pela média
() é de 0,5 % a 1,6 % para o flutter e de 0,45 % a 0,9 % para a massa.
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Figura 6.22 — Funcao de Vulnerabilidade de f;.

Fonte: Autoria prépria.
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Pela andalise da Fig. (6.21), nota-se que a frente de Pareto do problema deterministico

é mais interessante, do ponto de vista 6timo, do que a frente de Pareto do problema

robusto. Entretanto, do ponto de vista de implementacao pratica, para se considerar

variacoes inerentes das variaveis de projeto, serd comparado a robustez dos dois sistemas.

Neste caso, considerou-se os parametros de projeto dos pontos B ¢ D, depois foram geradas

amostras pelo método do Hipercubo Latino, com variagoes de 15 % inseridas em ambas as

variaveis de projeto, e construidos os diagramas V-g de ambos os problemas deterministico

e robusto, como visto na Fig. (6.24).



90 Capitulo 6. Simulagoes Numéricas

%1073
1 77 T 7
0,8 iy / ]
05} i / 1
016 I J']."f ¥ / -
of 11t
04} f;’. / i
057 /f{.*" / ]
0.2 r A /1 [

472 474 476 478 48

Amortecimento
o

— — — Min. (Rob.)
— — —Med. (Rob.)
Max. (Rob.)
Min. (Det.)

08 F Med. (Det.)
- Max. (Det.)

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

Velocidade (m/s)

Figura 6.24 — Diagrama V-g dos pontos B e D.

Fonte: Autoria prépria.

As dispersoes sdo detalhadas na Tab. (6.17), na qual é observado que no modo dois,
onde o flutter ocorre, as varidveis de projeto do ponto D demonstram maior robustez,
exibindo menor variagao diante das perturbacoes que foram introduzidas nas varidveis de
projeto 6timas. Embora essa abordagem seja 6tima em termos de estabilidade do sistema,
resultando em menor velocidade de flutter, ela possui a vantagem de ser menos vulnera-
vel as perturbacoces que podem surgir durante a operacao do sistema acroviscoclastico.
Portanto, torna-se mais interessante do ponto de vista de implementacoes praticas de

interesse industrial.

Tabela 6.17 — Velocidades de flutter dos pontos deterministicos (B) e robustos (D).

Ponto Virin, [m/s] Videa, [m/$] Vidae. [m/$] Vaun. [%]
B (Dot.) 47,52 17,69 17,88 0,31
D (Rob.)  47.44 AT AT 47,49 0,04

Assim, a estratégia de projeto 6timo-robusto de sistemas aeroviscoelasticos assume
uma importancia particular no contexto da aplicagao acrondutica, onde nao apcnas a
estabilidade e a massa do sistema sao de extrema importancia, mas também a sua confi-
abilidade. E evidente ainda que o ponto representativo do conjunto de varidveis robustas
demonstra uma vulnerabilidade mais de sete vezes menor do que as variaveis determinis-

ticas do sistema, mostrando-se menos suscetivel as perturbacoes do ambiente.
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CAPITULO

Conclusoes e Perspectivas Futuras

7.1 Conclusao Geral

Este trabalho representa nma continuidade das atividades de pesquisa que vém sendo
realizadas no LMEst/UFU no contexto da modelagem numérica e implementagéo compu-
tacional de sistemas aeroelasticos incorporando materiais viscoeldsticos para a supressao
do flutter empregando os métodos DLM e MEF.

Para garantir a seguranca e robustez de sistemas aeroviscoelasticos em regime subso-
nico, é essencial realizar uma modelagem estocastica. Nesse sentido, uma abordagem
deterministica pode ser insuficiente, uma vez que o comportamento do sistema aerovis-
coelastico pode ser sensivelmente afetado por pequenas variagdes nos parametros que o
governam. Dado que nenhum sistema é completamente estatico na pratica e esta sujeito
a flutuacoes nos parametros de projeto, é crucial quantificar as incertezas associadas.

Assim, este trabalho contribuiu com o desenvolvimento de uma ferramenta capaz de
oferecer estimativas mais precisas dos envelopes operacionais de sistemas aeroviscoelasti-
cos estocésticos com baixo custo computacional, além de oferecer opcoes de otimizacao
para tratamentos superficiais por camadas restritas passivas de painéis aeronduticos em
regime subsonico. O desenvolvimento também buscou integrar conhecimentos com as pes-
quisas em andamento no LMEst, contribuindo para a expansao do conhecimento nessas
areas.

Além de modelar e acoplar os sistemas aeroviscoeldsticos utilizando-se os métodos
MEF e DLM para anélises de estabilidade em regime subsonico, conclui-se que a aborda-
gem do SCA, voltada para investigar os fendmenos associados aos efeitos conservativos do
tratamento viscoelastico, proporcionou uma compreensao mais efetiva da real contribui-
cao dos efeitos dissipativos do tratamento viscoelastico superficial no controle do flutter
em regime subsonico. Isto foi feito, tendo em vista que, em aplicacoes de camadas res-
tritas passivas, é de se esperar que a maior parte da eficiéncia do tratamento superficial
advém do acréscimo de rigidez e massa das camadas viscoelastica e restringente acrescida

a estrutura-base.
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Por meio da analise da energia de deformacao modal, foi possivel identificar os elemen-
tos com maior energia de deformacgao nos modos de interesse que afetam a estabilidade do
sistema aeroviscoeldstico, visando aumentar a eficiéncia do tratamento. A técnica do MSE
nao se mostrou apenas 15 % mais eficiente, estruturalmente falando, mas também mais
economica, reduzindo os custos com aplicacdo e manutencao de tratamentos superficiais
por camadas restritas passivas.

Também foi concluido que o aumento da camada restringente ¢ mais eficiente para a
estabilidade do sistema do que a camada viscoelastica, porém, o projetista deve-se atentar
ao fato de que ela também é responsavel pela maior parte do acréscimo de massa. Pelos
resultados também ficou claro que o aumento da temperatura de operacdao do sistema ae-
roviscoelastico em regime subsonico diminui o desempenho do sistema, tornando crucial
quantificar a incerteza em relacdo a este parametro fisico em envelopes de voos de inte-
resse pratico, visando a manutencao da eficiéncia do tratamento viscoelastico. Para isto,
pode-se projetar os sistemas tratados para atuarem em regioes de borracha do material
viscoeléstico.

Ainda, através dos resultados obtidos com a implementacao do NSGA-II e da estocaci-
dade do MEF no Aerosolver desenvolvido neste trabalho, é possivel realizar a otimizacao
robusta de sistemas aeroviscoelasticos em regime subsonico, resultando em uma nova
versao do Aerosolver denominada Aerosolver-DRS (Deterministic and Robust Solutions).
Com o DRS, é possivel otimizar os parametros geométricos e operacionais do sistema,
melhorando sua eficiéncia e estabilidade, além de reduzir sua massa mantendo a confia-
bilidade.

Por fim, na modelagem e otimizacdo deterministicas, ficou evidente que as funcgoes de
vulnerabilidade associadas as funcoes objetivo do problema original permitem levar em
conta as incertezas oriundas dos processos de fabricacdo, montagem e manutencao de um
componente aerondutico durante o processo de otimizacao do sistema. Isto leva a constru-
cao dos chamados envelopes com maior confiabilidade advinda das incertezas introduzidas
no sistema por meio de distribuicdes de probabilidade. Isto representa uma melhoria e
vantagem do ponto de vista de confiabilidade, permitindo aos projetistas diminuir mar-
gens de seguranca advindas do aumento de confiabilidade do sistema otimizado, com isso
permite-se entdo menor quantidade de material aplicado & estrutura, além de permitir
também estimar mais precisamente a vida 1til dos componentes, auxiliando assim, na

reducao de custos e aumento da eficiéncia dos produtos aeronduticos.

7.2 Principais Dificuldades e Perspectivas Futuras

Os principais desafios que constituem melhorias, ideias de trabalhos futuros e poten-

clalidades deste trabalho sdo:

1 Os potenciais futuros desta tese incluem a possibilidade de que, com a inclusao das
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incertezas e a otimizacao do modelo robusto, a ferramenta desenvolvida permita aos
projetistas, durante a fase de projeto preliminar, obter um intervalo de velocidade
de flutter com maior confiabilidade, reduzindo, assim, o fator de seguranca. Isso,
além de aumentar a confiabilidade e seguranca do projeto, possibilita a reducao da
quantidade de material empregado, resultando na diminuicdo do peso da aeronave,

caracteristica essencial na industria aerondutica.

1 A implementacdo de um cédigo aprimorado que possibilite a anélise de placas finas
com afilamento e refinamento de malha, viabilizando a andlise de configuragoes
complexas de asas/empenagens em conjunto com a discretizacdo aplicada a malha

aerodinamica em DLM;

1 Implementar um esquema avancado de interpolacdo para a malha aerodinamica e
estrutural, utilizando matrizes de transformacao que permitam uma maior flexibili-

dade e ajuste na densidade de elementos da malha aerodinamica estrutural;

1 Explorar aspectos ligados a quantificacdo de incertezas nas estimativas numéricas

realizadas para a funcdo kernel do modelo aerodinamico;

U Elaborar metamodelos e/ou integracdo do NSGA-II com Rede Neural Artificial
(RNA) nos intervalos propostos de estudo a fim de reduzir significativamente o
tempo da otimizacao, além de fornecer resultados mais simplificados para uma pos-

sivel implementacao em aplicativo de smartphone;

1 Validacao dos modelos através de experimentos em tiinel de vento e eventual cali-

bracdo dos mesmos;

1 Uso de outras técnicas de otimizacdo e heuristica para trabalhos futuros.
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