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com harvesters piezoceramicos e circuitos multimodais para amortecimento passivo
e supressao de flutter 2024. 99 f. Tese de Doutorado, Universidade Federal de Uberlandia,
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Resumo

O advento de estruturas cada vez mais leves e flexiveis, bem como a possibilidade do aumento
de velocidade de operacao na industria aeronautica, trouxe consigo a necessidade de controle
mais rigoroso de vibragdes e/ou fenbmenos de instabilidade que podem gerar falhas catastrofi-
cas. Nesse sentido, torna-se necessario a utilizacao de estratégias eficientes de controle desses
fenbmenos, tendo em vista as demandas cada vez mais rigorosas de segurancga e confiabilidade
principalmente na industria aeronautica. Portanto, estudos voltados ao desenvolvimento de
técnicas de controle aplicadas a estruturas compdésitas que hospedam materiais inteligentes
se mostram cada vez mais aplicadas no &mbito da dindmica das estruturas aeronauticas. A
aplicacao de materiais inteligentes ao controle de vibragoes despertou a possibilidade de, con-
juntamente, aproveitando caracteristicas de materiais que acoplam o dominio elétrico, realizar
a recuperacgao de energia de sistemas sujeitos a vibragdes indesejaveis. O fendmeno de flutter
€ 0 mais complexo de se prever com precisdo e menos investigado em estruturas compésitas
sujeitas a fluxos de regime subs6nico. No que tange a aplicagao de técnicas para o controle
de flutter, a literatura aberta possui maior densidade de trabalhos voltados as técnicas ativas.
A utilizagao de circuitos multimodais como estratégia passiva de controle de flutter subsénico
€ uma lacuna de estudo, principalmente no que se refere as estruturas compésitas. Atrelado
a isso, a possibilidade simultdnea de recuperagao de energia de sistemas aeroelasticos com-
positos do ponto de vista 6timo nao é explorado. Com base nisso, esta tese apresenta uma
técnica de controle passivo para instabilidade de flutter subsénico, estruturada no emprego
de circuito multimodal com aplicacdo em estruturas compdésitas. A modelagem em elementos
finitos combinou a teoria de primeira ordem via camada equivalente, junto ao Doublet Lattice
para a modelagem do carregamento aerodindmico e a teoria da camada discreta para modela-
gem do potencial elétrico. A configuragdo com aplicagéao parcial do piezoceramico apresentou
ganho total de aproximadamente 14,7 % em fronteira de flutter quando se emprega uma técnica
de otimizagdo multiobjetivo dos parametros do circuito via algoritmo genético. A otimizacao
multiobjetivo robusta proposta neste trabalho foi aplicada através do uso de rede neural artificial.
Observou-se maior vulnerabilidade para com o objetivo de poténcia harvesting, dado mesmo
nivel de perturbagao das variaveis de projeto. A robustez do sistema para com a velocidade
de flutter foi comprovada atraves dos envelopes de diagramas de velocidade e amortecimento,
demonstrando a potencialidade da metodologia proposta para aplicagdes praticas de interesse
industrial.

Palavras-chave: Estruturas inteligentes. Flutter. Circuitos shunts multimodais. Otimizagao multi-
objetivo robusta. Harvesting.



DINIZ, G. F. A robust-optimal desigh methodology for aeroelectromechanical systems with
multimode hybrid shunted piezoceramics harvester for passive damping and subsonic
flutter suppression. 2024. 99 f. Dr. Thesis, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.

Abstract

The advent of increasingly lighter and more flexible structures and the possibility of higher ope-
rational speeds in the aerospace industry have required more stringent control of vibrations and
instability phenomena that can lead to catastrophic failures. Consequently, efficient strategies to
control these phenomena are essential given the ever-stricter safety and reliability demands, par-
ticularly in the aerospace industry. Therefore, studies focused on developing control techniques
for composite structures incorporating smart materials are becoming increasingly prevalent in
aerospace structural dynamics. The application of smart materials for vibration control has also
opened the possibility of energy harvesting from systems subject to unwanted vibrations, given
their coupling properties with the electrical domain. The flutter instability is the most complex
to predict accurately and the least investigated in composite structures subjected to subsonic
flow regimes. Regarding the application of techniques for flutter control, the open literature has
a higher density of work focused on active techniques. Using multimodal circuits as a passive
strategy for subsonic flutter control is an understudied area, especially concerning composite
structures. Additionally, the simultaneous possibility of optimally harvesting energy from com-
posite aeroelastic systems remains unexplored. Based on this, this thesis presents a passive
control technique for subsonic flutter instability using a multimodal circuit applied to composite
structures. The finite element modeling integrates first-order theory via equivalent layer, the
Doublet Lattice Method for aerodynamic loading, and the discrete layer theory for modeling
the electric potential. The configuration with partial application of piezoceramic showed a total
gain of approximately 14, 7% in the flutter boundary when using a multi-objective optimization
technique of the circuit parameters via genetic algorithm. The robust multi-objective optimization
proposed in this work was applied using an artificial neural network. Greater vulnerability was
observed with regard to the harvesting power objective, given the same level of disturbance
of the design variables. The system’s robustness to flutter speed was demonstrated through
velocity and damping diagram envelopes, showcasing the potential of the methodology proposed
here for practical industrial applications.

Keywords: Smart structures. Flutter. Multimodal shunt circuits. Robust multi-objective optimiza-
tion. Energy harvesting.
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CAPITULO I

INTRODUCAO

O avanco tecnolégico tem permitido projetos de engenharia considerados cada vez
mais ousados. No ambito das engenharias mecanica e aeronautica, projetos de veiculos e
aeronaves envolvem estruturas cada vez mais leves, flexiveis, resistentes e capazes de operar
sob altas velocidades. Como resultado, € de se esperar que problemas de vibragdes e, no
caso especifico de estruturas aeronauticas, problemas de instabilidades ocorram com mais
frequéncia. Vibragoes indesejaveis podem ser induzidas por efeitos operacionais ou ambientais
e podem causar fadiga, desgaste, ruido e desconforto aos passageiros e/ou usuarios e, em
algumas situagodes, levar a catastrofes. Nesse sentido, as demandas internacionais em termos
de confiabilidade, seguranca, qualidade, conforto e atendimento as normas ambientais tém
sido fatores determinantes nesses projetos, que tem motivado os pesquisadores e industriais
investigarem em técnicas cada vez mais eficientes do controle de vibragdes (Wright; Kidner,
2004; Gripp; Rade, 2018), com destaque ao uso dos materiais denominados inteligentes.

De maneira geral, as técnicas de controle de vibragdes sao classificadas como ativas,
passivas ou hibridas. Das aplicacées de controle ativo no &mbito da engenharia mecénica
pode-se citar aplicagdes em suspensao veicular (Jin et al., 2022), usinagem de ultra precisao
(Aggogeri; Merlo; Pellegrini, 2021), controle de risers (Lou et al., 2021), entre outras. As
técnicas de controle passivo sdo fundamentadas no emprego de materiais ou dispositivos
absorvedores de energia, tais como os materiais viscoelasticos (Lima, 2007), absorvedores
dindmicos de vibragdes (Acar; Yilmaz, 2013) e materiais piezoelétricos (PZT’s) associados a
circuitos elétricos shunt (Ribeiro; Lima, 2021), objeto de estudo desta tese. As técnicas que
combinam metodologias ativas e passivas, denominadas hibridas, sdo amplamente utilizadas
em sistemas estruturais, conforme discutido em Hiramoto, Matsuoka e Sunakoda (2016).

A escolha da técnica a ser utilizada depende de caracteristicas especificas do problema
em analise. No entanto, as técnicas passivas apresentam vantagens por ndo necessitarem de
uma fonte de energia externa, como no caso das técnicas ativas. Nessa linha, a aplicacao de
materiais piezoelétricos para o controle de vibracdes apresentam vantagens, uma vez que estes
sao materiais de baixo custo, sao eficientes em uma ampla faixa de frequéncia de operacao,
simplicidade de manuseio e implementacao, e versatilidade de formas. Além disso, podem ser
encontrados em uma ampla gama de caracteristicas mecanicas, desde ceramicas muito rigidas
até polimeros flexiveis e leves (Gripp; Rade, 2018).
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Os materiais piezoelétricos representam a classe de materiais inteligentes mais estu-
dados na literatura aberta, com diversas aplicacbes praticas em que atuam como sensores,
atuadores e transdutores, nas mais diversas areas da engenharia. Estes acoplam os dominios
fisicos mecénico e elétrico sob uma via dupla, ou seja, apresentam respostas elétricas advindas
de estimulos mecénicos e vice-versa (Leo, 2007). A resposta elétrica advinda de um estimulo
mecéanico é chamada de efeito direto piezoelétrico e foi descoberto pelos irmaos Curie em 1880.
Por outro lado, a detec¢ao de deformagdes mecéanicas quando da aplicacao de diferenca de
potencial define o efeito inverso. Essas caracteristicas permitiram o surgimento das estruturas
inteligentes, capazes de realizar sensoriamento, atuacdo e controle de forma autbnoma. Neste
sentido, a possibilidade de combinar as caracteristicas dos materiais inteligentes com as me-
céanicas de outros materiais, como 0s compaésitos, permitiu a construgao de estruturas leves e
resistentes de interesse aeronautico e aeroespacial, a exemplo da estrutura de interesse desta
tese.

No contexto da dinamica das estruturas, PZT’s sao principalmente aplicados para
controle, monitoramento de saude estrutural (Structural Health Monitoring - SHM) e composicao
de sistemas com recuperacao de energia ou harvesting. As aplicagcdes em controle envolvem a
supressao ou amortecimento de vibracbes indesejadas que podem causar falha. O trabalho de
Ribeiro e Lima (2021) apresenta o controle de vibragdes e do fendmeno de flutter supersénico
em estruturas compositas como placas planas. Na engenharia civil, 0 material piezoelétrico
é utilizado para controlar estruturas sob carregamentos sismicos (Karegar; Bidgoli; Mazaheri,
2021), como ilustra a Fig. 1.1. Outra aplicagédo dos PZT’s em engenharia civil, pode-se citar o
monitoramento de dano de estruturas de concreto armado, onde os mesmos séo colados na
armacao (Jiang et al., 2021). O trabalho de Ihn e Chang (2008) mostra a aplicacao de SHM
em painéis de interesse aerondutico. Os autores monitoraram a saude estrutural em juntas de
painéis metalicos e compdsitos, visando detectar rachaduras e descolamentos em fuselagens,
por exemplo. A Fig. 1.2 mostra o aparato e uma ilustracdo da disposicédo de elementos PZT’s
utilizados como atuadores, entre duas fileiras de rebites, e como sensores, perfazendo 18
caminhos de diagnadstico.

No que diz respeito ao harvesting, diversas estratégias e dispositivos tém sido propostos,
visando captar energias de fontes ambientais disponiveis e converté-las em energia elétrica
(Cook Chennault; Thambi; Sastry, 2008). Em particular, o harvesting a partir de vibragdes
€ especialmente atraente, pois as fontes de vibracdo ocorrem amplamente em um grande
namero de cenarios técnicos e contextos fisicos, dos quais a utilizagdo da piezoeletricidade
é destaque. Varias aplicagdes utilizam PZT's para harvesting de vibragdes, ou simplesmente
PVEH (Piezoelectric Vibration Energy Harvesting), das quais pode-se citar aplicagdes de
engenharia civil em pontes (Ali; Friswell; Adhikari, 2011) e estradas (Wang; Jasim; Chen, 2018),
biomédicas (Karami; Inman, 2012), e sistemas aeroelasticos e aeroespaciais (De Marqui Junior
et al., 2010; Anton; Erturk; Inman, 2012) de interesse desta tese.

Estruturas aeroespaciais modernas sao também nichos perfeitos para aplicagdo de
técnicas passivas combinadas ao aproveitamento de energia de vibragao, tendo em vista as
demandas de leveza, flexibilidade e, portanto, maiores amplitudes de vibragdo. Além disso, no
gue concerne o projeto, as exigéncias de seguranga demandam andlises cada vez mais refina-
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Camada
piezoelétrica

Figura 1.1 — Estrutura de concreto reforcada com camada inteligente sob carga de terremoto
(extraida e traduzida de Karegar; Bidgoli; Mazaheri, 2021).
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Figura 1.2 — Amostra de junta rebitada sobreposta com faixas piezoelétricas (adaptada de Ihn;
Chang, 2008).

das com vistas a estabilidade dinamica e fenbmenos aeroelasticos. A estabilidade dinamica
de estruturas aeroespaciais esta ligada a interagao entre as forgas aerodinamicas, elasticas
e de inércia, como ilustrado pelo triangulo de Collar (Fig. 1.3), que define o campo de estudo
nomeado aeroelasticidade (Wright; Cooper, 2015).

A aeroelasticidade dindmica concentra-se em estudar os efeitos oscilatérios provenien-

tes das interacdes aeroelasticas, sendo o fendbmeno de flutter o0 mais importante e mais dificil
de ser previsto com exatiddo. Essa instabilidade dindmica se manifesta em determinada veloci-
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Figura 1.3 — Tridngulo de Collar (adaptada de Wright; Cooper, 2015).

dade, na qual qualquer pequena perturbacao acidental, resulta no crescimento exponencial da
amplitude de vibragao da estrutura e, consequentemente, a falha estrutural catastréfica (Fung,
1993; Kuo, 2011). O flutter ndo é uma instabilidade exclusiva de aeronaves, tendo em vista o
classico exemplo da ponte de Tacoma Narrows nos anos 1940, mas, no que diz respeito ao
projeto de aeronaves, deve ser previsto ainda na fase de concepgao para que se evite retrabalho
nas fases de certificagdo da aeronave.

Os problemas de instabilidade aeroeléstica como o flutter, acentuaram-se com o advento
de aeronaves cada vez mais leves e velozes que surgiram a partir da segunda guerra mundial.
No entanto, somente no pds guerra, com o advento de computadores mais robustos, foi possivel
realizar analises mais complexas através da aplicacao do Método dos Elementos Finitos (MEF)
em varias configuracdes estruturais, bem como utilizacdo de métodos aerodindmicos mais refi-
nados (Garrick; Reed, 1981). A abordagem acoplada dos modelos estruturais e aerodinamicos,
ainda hoje, é bastante empregada através de técnicas computacionais fluidodinamicas (CFD).

Os estudos referentes ao flutter tém se concentrado em melhorias quanto a predi-
¢ao, principalmente no regime trans6nico, ou no controle via técnicas ativas ou passivas. O
campo das técnicas ativas, denominado aeroservoelasticidade, tem tido avangos relativos a
eletrbnicas e sistemas digitais empregados. Do outro lado, abordagens passivas envolvem
técnicas de construgdo, utilizagdo de materiais compédsitos, materiais viscoelasticos, materiais
funcionalmente de propriedades variaveis (Functionally Graded Materials - FGM), bem como
o desenvolvimento de estratégias empregando estruturas inteligentes, combinando PZT’s e
circuitos dissipadores (Gupta; Talha, 2015; Cunha Filho et al., 2016; Leao et al., 2016; Borges,
2019; Ribeiro; Lima, 2021).

Diante das técnicas utilizadas para controle do flutter, a modelagem dos carregamentos
aerodinamicos nao-estacionarios, de grande importancia para analises de estabilidade em
estruturas flexiveis, é também um obstaculo a ser superado. Isso porque, as técnicas CFD
empregadas em analises fluido-estrutura de um modo geral, apesar de mais precisas, sao
muito mais custosas computacionalmente e, portanto mais restritas para analises de projeto
aerodinamicos envolvendo o emprego de técnicas de otimizagao, por exemplo, como as de
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interesse deste trabalho. Sendo assim, analises aeroelasticas recorrem a métodos mais simples
para modelagem néo-estacionaria, como o Doublet Lattice Method (DLM), ainda muito utilizado
pelas industrias aeronauticas e aeroespaciais (Blair, 1992; Borges, 2019), e sera também
empregado nesta tese.

1.1 Estado da arte

Esta secdo apresenta o estado da arte de trabalhos recentes relacionados a aeroelasti-
cidade de painéis finos com vistas ao fenémeno de flutter, a aplicagéo de circuitos shunt como
técnica de controle passivo, bem como trabalhos relevantes sobre harvesting relacionados a
sistemas aeroelasticos.

1.1.1 Estudos de flutter em estruturas compadsitas

Os relatos de ocorréncia de fendbmeno similar ao flutter em aeronaves data da primeira
guerra mundial, quando o biplano Handley Page 0/400 experimentou oscilagdes violentas
antissimétricas da fuselagem e cauda (Garrick; Reed, 1981). O flutter de painéis foi detectado
pela primeira vez na década de 1950 em analises de foguetes V-2 que falharam, por causas
desconhecidas, na segunda guerra. A mesma falha ocorreu em operagdes de voo do X-15,
nos testes em tunel de vento durante o desenvolvimento do X-20, nos Titan Il e lll, e no S-IVB
(Dowell, 1972).

Estudos sobre formas de predi¢éo do flutter e refinamento de modelos aerodinamicos
foram realizados p6s década de 50. No entanto, somente em meados da década de 1980,
o interesse quanto ao estudo de flutter se intensificou, dado desenvolvimento e aplicagao
dos materiais compdsitos na industria aeronautica. A motivacao para aplicacao destes foi o
aumento da eficiéncia de estruturas aeronauticas, como redugao de peso, aumento de carga
transportavel, alcance da aeronave e manobras de voo (Shirk; Hertz; Weisshaar, 1986). Além
disso, os materiais compaésitos permitiram o enrijecimento estrutural direcional como técnica
de melhorias (controle) de flutter, definindo o termo aeroelastic tailoring. Ou seja, técnica
que se aproveita da anisotropia dos materiais compaésitos para obter melhorias aeroelasticas,
principalmente em instabilidades de flutter e divergéncia (Hollowell; Dugundiji, 1984).

No que diz respeito ao estudo de flutter em placas compésitas, um dos primeiros
trabalhos encontrados na literatura aberta é o de Hollowell e Dugundji (1984), onde os autores
investigaram, analitica e experimentalmente, o flutter e divergéncia de asas retangulares nao
enflechadas, simuladas por placas em balango de grafite/époxi. Os autores utilizaram o método
de Rayleigh-Ritz para modelar a deformacéo da asa e o diagrama velocidade do fluxo versus
amortecimento (conhecido como diagrama V'-g) para identificar o flutter. Os testes experimentais
comprovaram a variagao da resposta aeroelastica, proveniente da mudanca de rigidez direcional
obtida pela variagao de dire¢do das fibras do compdsito estudado.

Analisando as bases de dados das ultimas duas décadas, observa-se uma pequena
quantidade de trabalhos envolvendo flutter subsénico em placas (asas) compésitas. Majid e
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Basri (2008) estudou uma asa compésita laminada em vidro/epéxi (quasi-isotrépico), idealizada
como uma placa fina em balanco, a qual foi testada experimentalmente e os resultados com-
parados com os obtidos pelo modelo implementado no cédigo comercial Nastran. Os autores
concluiram que a estrutura esta sujeita a oscilagdes de ciclo limite, o que indica a ocorréncia
de nao linearidades do sistema. O trabalho de Stanford, Jutte e Wu (2014) analisou o flutter
subsénico e tensdo aeroelastica estatica em placas laminadas de grafite/epéxi tow sterred, ou
seja, laminados em que a fibra possui caminhos curvilineos dentro de cada lamina constituinte.
Os autores utilizaram algoritmos genéticos para obter a fronteira de Pareto de tenséo e flutter, e
concluiram que as placas tow sterred apresentaram pouco ganho (< 2 %) no que diz respeito
ao flutter, mas melhoras na tensao da ordem de 24 %.

Com o avancgo das maiores velocidades e, portanto, regimes transénico e supersénico,
uma grande gama de trabalho da Gltima década se dedicou a andlise de flutter nesses regimes.
Scarth et al. (2014) estudaram a estabilidade de asas laminadas sujeitas a incertezas na
orientacdo em regime supersonico. Os autores utilizaram o modelo de placas de Kirchhoff
e a teoria de Rayleigh-Ritz acoplada com a teoria de faixas modificada para modelagem
aerodinamica. Nezami e Gholami (2016) aplicaram uma técnica ativa para o controle de flutter
supersbnico em painéis de honeycomb, em que o algoritmo genético foi aplicado para encontrar
as melhores posigbes de sensores e atuadores PZT’s. O trabalho de Cunha Filho et al. (2016)
fez uso de materiais viscoelasticos como técnica passiva para o controle de flutter supersonico.
Outros trabalhos realizaram andlises de flutter em placas e cascas através da aplicagao de
materiais com memoria de forma combinadas a analises térmicas e nao-linearidades, sempre
em regime supersodnico (Donadon; de Faria, 2016; Samadpour; Asadi; Wang, 2016).

Mais recentemente, trabalhos voltados ao regime subsénico, de interesse desta tese,
podem ser consultados. Swain et al. (2019) estudaram a dindmica aeroelastica de placas com-
pésitas reforgadas com nanotubos de carbono, em que a teoria de primeira ordem foi utilizada
para modelagem de deslocamento e o carregamento aerodinamico gerado via Nastran. Varun,
Mondal e Mahato (2022) estudaram o efeito de delaminagdo de um laminado inteligente no
desempenho de flutter exposta a um ambiente higrotérmico, em que variacoes de temperatura
e umidade foram analisadas. O trabalho mais recente encontrado sobre flutter em placas
compdsitas é o de Duan et al. (2024), em que placas laminadas compostas com atuadores
Macro Fiber Composite (MFC) embutidos sdo analisadas do ponto de vista aeroelastico. Neste
trabalho, a influéncia da voltagem aplicada ao controlador, bem como umidade e temperatura
sao avaliadas quanto ao comportamento aeroelastico. Os autores utilizam a teoria de grandes
deflexdes e um modelo subsénico baseado na equacgéo de Bernoulli. Os autores demonstram
que a velocidade de flutter é significativamente deteriorada pelo ambiente higrotérmico, mas
pode ser fortalecida pela agéo do controlador.

A grande maioria dos trabalhos apresentados utiliza técnicas ativas para supressao do
flutter de forma geral e quase sempre fazem uso do acoplamento entre 0 modelo estrutural e
cédigos comerciais que realizam a modelagem aerodinamica. Mais especificamente no que
tange a utilizagdo de PZT’s para o controle de vibragbes e de flutter, pode-se citar alguns
trabalhos das Ultimas duas décadas. Dentre estes, alguns pesquisadores propuseram o uso de
materiais piezoelétricos para o controle de flutter. Moon e Hwang (2005) apresentaram uma
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estratégia de controle ativo de flutter supersénico em painéis compdsitos usando atuadores
piezoelétricos, posicionados otimamente via algoritmo genético e a teoria do pistdo quasi-
estacionaria. Raja et al. (2006) empregaram atuadores piezoelétricos multicamadas para
aumentar a velocidade critica de flutter em superficies sustentadoras sob regime subsénico,
utilizando o Nastran para a obteng¢ao do carregamento aerodinamico. Otiefy e Negm (2010)
estudaram a capacidade de atuadores piezoelétricos auto-sensiveis para suprimir o flutter
de uma asa caixdao em regime trans6nico. Song e Li (2012) analisaram as propriedades e
os limites do flutter supers6nico em placas compésitas laminadas usando algoritmos ativos
com sensores e atuadores piezoelétricos. Mais recentemente, Kuriakose e Sreehari (2021)
estudaram como o dano piora o comportamento aeroelastico com vistas ao flutfer e como, de
forma ativa, atuadores PZT’s podem agir de forma a recuperar as caracteristicas reduzidas.

A utilizagao de circuitos shunt atrelados a elementos piezoelétricos para o controle pas-
sivo é a estratégia adotada nesta tese, bem como a utilizacdo desse aparato para recuperagao
de energia ou harvesting. Dessa forma, a subsegéo seguinte traz um breve levantamento biblio-
grafico de publicacdes cientificas relacionadas ao controle passivo pelo emprego de elementos
piezoelétricos combinados com circuitos shunt e alguns envolvendo harvesting.

1.1.2 Controle passivo via circuitos shunt e harvesting

Circuitos shunt passivos fazem uso de elementos, como resistores, capacitores ou
indutores. Estes podem ser aplicados para controle de vibragdo monomodal ou multimodal
a depender do projeto do circuito utilizado. O primeiro trabalho publicado descrevendo a
utilizacdo de PZT’s combinado com circuitos shunt foi o de Forward (1979), onde o aparato
foi utilizado para o controle de um modo de vibrar de uma viga em balango sujeita a flexao.
O trabalho mais citado, no entanto, é o de Hagood e von Flotow (1991), em que os autores
desenvolvem a teoria pertinente dos shunts resistivos e ressonantes (indutor e resistor em
série). Os autores mostraram, experimentalmente, que a utilizacao do circuito resistivo gera um
comportamento vibratério semelhante ao comportamento dos materiais viscoelasticos, ja na
topologia ressonante, o comportamento vibratério se assemelha ao de um absorvedor dinamico
de vibragdes amortecido. Esses trabalhos despertaram o interesse de muitos autores, que se
dedicaram ao aprimoramento da técnica de shunt através de novas propostas de topologias
de circuito, como capacitiva e chaveado (Lesieutre, 1998), desenvolvimento de expressdes
6timas para os parametros do shunt, expansao ao controle multimodal e estudo de sistemas
adaptativos.

Um autor relevante para o desenvolvimento da tematica de circuitos shunt foi Shu-yau
Wu. Em 1996, Wu contesta a formulacdo em série do circuito ressonante proposta por Hagood
e von Flotow (1991), argumentando nao ser adequada para altos valores de resisténcia (Wu,
1996). Ainda neste trabalho, o autor desenvolve a formulacdo dos circuitos shunt ressonante
paralelo e apresenta resultados experimentais de uma estrutura tipo viga. No ano seguinte, Wu
testa o circuito ressonante paralelo em uma placa compésita visando o controle do primeiro
modo (Wu; Bicos, 1997). Em outro trabalho, Wu apresenta a formulagdo para o controle
multimodal através da aplicacao dos denominados ramos de bloqueio (Wu, 1998), diferente da
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forma proposta inicialmente por Hollkamp (1994).

Varios trabalhos que utilizam circuitos ressonantes, principalmente para estruturas
com baixas frequéncias naturais, relatam os elevados valores requeridos de indutancia, o
que prejudica a aplicacao pratica nos casos em que a massa € determinante. Alguns autores
propuseram utilizar capacitores associados ao circuito ressonante como maneira de reduzir a
indutancia (Fleming; Behrens; Moheimani, 2002; Park; Inman, 2003). No entanto, uma maneira
mais difundida é o uso de indutores sintéticos, 0os quais consistem de circuitos eletrénicos
baseados em amplificadores operacionais capazes de similar o comportamento de indutores
reais. Os principais indutores sintéticos utilizados sao os de Riordan e Antoniou (Zambolini
Vicente, 2019). Viana e Steffen Junior (2006) investigaram esses dois tipos de indutores no
controle de vibracdo de uma viga dotada de circuitos shunts ressonantes série e paralelo. Mais
recentemente, Dekemele, Torre e Loccufier (2021) propuseram um indutor sintético de alta
tensdo mais adequado as estruturas mecanicas flexiveis, andlises experimentais e numéricas
foram realizadas e comprovaram a adequagao do indutor para amortecimento de vibragdes.

No inicio dos anos 2000, uma nova configuragao de circuito shunt baseada no conceito
de capacitancia negativa comegou a ser estudada. A ideia dessa estratégia consiste em anular
a capacitancia do PZT e maximizar a energia de dissipagao através do resistor. A capacitancia
negativa é criada de forma similar aos indutores sintéticos. Um trabalho deste ano, Wang,
Yao e Liu (2024), aplicou a capacitancia negativa para controle de vibragdao de uma placa sob
regime subsbnico e concluiu que a técnica é capaz de melhorar ainda mais o amortecimento
de vibragéo da estrutura.

A aplicacao de circuitos shunt multimodais é a de interesse desta tese. Além do trabalho
de Viana e Steffen Junior (2006) j& mencionado, alguns outros trabalhos de relevancia dos
ultimos vinte anos cabem destaque. Trindade e Maio (2008) investigaram o desempenho de
um controlador passivo multimodal de vibracdes, baseado em circuitos resistivos, aplicado a
uma viga sanduiche. Cheng, Wang e Oh (2009) aplicaram um shunt eletromagnético para
supressao de vibracdes de estruturas flexiveis. No trabalho de Goldstein (2011) um método
de projeto e autoadaptacao de shunts piezoelétricos multimodais € apresentado. Berardengo,
Manzoni e Conti (2017) propuseram um modelo de shunt piezoelétrico multimodal passivo
baseado desigualdades matriciais, em que visam encontrar a impedéancia étima para o controle
de vibragao.

No que se refere a aplicacao de shunts piezoelétricos multimodais em aplicacdes aero-
elasticas, algumas pesquisas realizadas no Laboratério de Mecéanica das Estruturas (LMEst),
sediado na Universidade Federal de Uberlandia (UFU), se destacam. Zambolini Vicente, Silva e
Lima (2015) utilizaram PZTs acoplados a circuitos shunt e técnicas de otimizagao para controlar
a vibragao de vigas compdsitas. No trabalho de Leao et al. (2016) os autores fizeram uma
analise do comportamento aeroelastico de placas compdsitas inteligentes acopladas a circuitos
shunt multimodais, com vistas aos limites ao flutter supersénico. Por fim, Ribeiro e Lima (2021)
propuseram uma ferramenta robusta de controle passivo de vibragdo em painéis compaositos sob
regime supersdnico de escoamento. Os autores utilizaram pastilhas piezoceramicas ligadas a
circuitos ressonantes, um modelo em elementos finitos estocasticos e modelaram as incertezas
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das variaveis que mais influenciam na eficiéncia do dispositivo amortecedor.

Varios estudos quanto ao harvesting podem ser consultados na literatura, sendo aqueles
gue apresentam relagdo com problemas aeroelasticos de interesse dessa tese, mais especifica-
mente, com vistas ao flutter em que os dispositivos sdo nomeados de flutter-style harvester.
Uma investigacao inicial quanto ao harvesting via fluxo de ar € o trabalho de Tan e Panda (2007),
que emprega uma viga com PZT sujeita a um fluxo transversal. Os autores nao avaliaram o
fendmeno de flutter, mas mostraram a influéncia de um circuito resistivo e em qual velocidade
se obtém a melhor poténcia.

De Marqui Junior, Erturk e Inman (2009) também apresentam certo pioneirismo quanto
a modelagem de harvesting em sistemas aeroelasticos. Nesse trabalho, os autores apresentam
um modelo em elementos finitos eletromecanicamente acoplado para prever a poténcia elétrica
de saida de placas piezoelétricas. No ano seguinte, Akaydin, Elvin e Andreopoulos (2010) inves-
tigaram experimentalmente a eficiéncia de harvesting de uma viga com camada piezoelétrica
polimérica submetida a um escoamento longitudinal turbulento. Um ano mais tarde, De Marqui
Junior et al. (2010) apresentam uma modelagem denominada piezoaerolastica no dominio da
frequéncia aplicada a uma placa em balango e piezoceramicas embutidas para harvesting.
Similarmente ao que € utilizado nesta tese, os autores utilizaram modelagem aerodindmica
nao-estacionaria via DLM e o método pk, embora, no que diz respeito ao circuito utilizado,
tenham analisado circuitos resistivos e ressonantes sem aplica¢ao de otimizagao de parametros.
No mesmo ano, Sousa et al. (2011) exploraram as nao-linearidades combinadas de um sistema
aeroelastico de secao tipica para analise de harvesting. Ainda nesse sentido, o trabalho de
Dias, De Marqui Junior e Erturk (2013) propés um projeto de harvester baseado em aerofélio
com transducgao piezoelétrica e indugao eletromagnética para harvesting e dois anos depois,
estendeu o modelo para trés graus de liberdade (Dias; De Marqui Junior; Erturk, 2015).

Mais recentemente, Kameyama e Makihara (2017) estudaram o harvesting no ponto de
flutter de uma estrutura laminada contendo elemento piezoelétrico na raiz da viga em balanco.
Silva e De Marqui Junior (2017) apresentaram o conceito de controle ativo autoalimentado para
oscilagdes de base e aeroelasticas através de PZT’s explorando os efeitos de sensor e atuador.
Os autores utilizaram placa e duas camadas de PZT’s na raiz da asa para investigar, numérica
e experimentalmente, onde foi demonstrado eficiéncia para amortecimento de vibragdes. Tang
e Dowell (2018) desenvolveram um novo modelo ndo linear para um sistema piezoaeroeléstico,
em que os autores investigaram estruturas laminadas com PZT’s sob fluxos de guinadas
modelados via teoria de Vortex. J& Abdehvand, Roknizadeh e Mohammad-Sedighi (2021)
apresentam um novo modelo continuo para melhorar o harvesting das vibragdes induzidas
via flutter em uma estrutura composta de aerofélio ligado a uma viga elastica recoberta por
material magneto-eletro-elastico. Neste, os autores utilizam o método p e a teoria de Peter para
resolucao do problema de flutter e modelagem aerodinédmica, respectivamente.

De acordo com a revisdo apresentada, a maioria dos trabalhos que envolvem harvesting
e/ou controle de flutter via utilizagao de circuitos shunts e transdutores piezoelétricos, fazem uso
de circuitos mais monomodais simples (resistivo ou ressonante) com analises mais focadas em
obter o comportamento da poténcia em relagdo a um parametro do circuito. Pouco se encontra
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na literatura trabalhos que envolvem flutter-style harvester com aplicacao de circuitos passivos
multimodais, como o apresentado por Ribeiro e Lima (2021) voltado ao regime supersénico.
Além disso, algumas modelagens apresentadas estdo no dominio do tempo, tornando-as
mais custosas e nao fazem uso de modelagens abertas € mais robustas do carregamento
aerodinamico. As aplicagdes de coleta de energia padrdo e de amortecimento de vibragdes,
embora as principais fungdes sejam coleta de energia e dissipacao de energia, respectivamente,
estas podem ser comparadas em termos de capacidade de amortecimento (Lesieutre; Ottman;
Hofmann, 2004). Referindo-se a comparacao entre as duas aplicacdes, nota-se que é possivel
que as duas fungdes possam coexistir em uma determinada condicdo e ambas afetem o
amortecimento estrutural. Dessa forma, a proposta deste trabalho esta ligada ao projeto de um
sistema hibrido (Hybrid Resonant Multimodal Shunted Piezoceramics Harvester - HRMSPH)
dedicado a realizar, simultaneamente, a supressao do flutter subsbnico em painéis compositos
e harvesting.

1.2 Objetivos

A presente tese faz parte do grupo de pesquisas do LMEst, o qual, entre outros ramos,
analisa a instabilidade e controle de sistemas aeroelasticos sujeitos a regime de fluxo subsénico.
Nesse sentido, esta tese tem como foco principal o projeto étimo-robusto de uma técnica de
controle e supressao do fenémeno do flutter, com vistas a recuperagao de energia de sistemas
aeroelasticos dotados de piezoceradmicos acoplados a circuito elétrico shunt multimodal. Para
tal, alguns objetivos especificos se fazem necessarios:

+ Realizar a modelagem aeroeletromecéanica do problema acoplado, empregando MEF
para modelo estrutural e DLM para o aerodindmico;

« Inserir circuito elétrico de controle multimodal ao modelo;

» Propor modificagdes do método pk para resolver o problema aeroeletroelastico resul-
tante;

» Propor uma estratégia étima-robusta do Hybrid Multimodal Resonant Shunted Piezo-
ceramics Harvester (HMRSPH) para otimizar simultaneamente a supresséao do flutter
e a poténcia de harvesting.

1.3 Organizacao da tese

Além deste capitulo introdutério esta tese possui mais seis capitulos. O Capitulo Il
aborda a teoria envolvida na modelagem eletromecanica de estruturas compositas, partindo da
exposicao das teorias de modelagem compdsita, passando pelas caracteristicas do problema
em elementos finitos, pelo acoplamento ao dominio elétrico e finalizando na inser¢ao do circuito
shunt ao modelo.
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No Capitulo lll, & apresentado de forma sumarizada o método DLM, apresentando
as particularidades matematicas para utilizagcado deste na modelagem do carregamento ae-
rodin@mico nao-estacionario. O acoplamento dos modelos eletromecénico e aerodinamico é
apresentado no Capitulo 1V, em que o desenvolvimento do método pk é explanado com vistas
a andlise de estabilidade de flutter. Além disso, sdo apresentados os conceitos referentes ao
harvesting, principalmente no que diz respeito ao célculo de poténcia obtida.

O Capitulo V apresenta os conceitos pertinentes a formulacao de problemas de otimiza-
¢ao multiobjetivo deterministico, definicdo de dominancia de Pareto e a insercao da robustez.
O conceito de 6timo-robusto inclui a analise das funcbes de vulnerabilidade referente a cada
objetivo do problema. O Capitulo também aborda o algoritmo genético NSGA I, utilizado para
as analises de otimizacao realizadas.

O Capitulo VI apresenta o detalhamento e resultados obtidos das simulagbes numéricas
realizadas e, por fim, o Capitulo VII traz as conclusdes gerais e sugestbes para trabalhos
futuros.
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CAPITULO I

MODELAGEM POR ELEMENTOS FINITOS DO PROBLEMA ELETROMECANICO

O contexto no qual esté inserido este trabalho advém de uma série de outras pesquisas
envolvendo estruturas compésitas laminadas contendo materiais inteligentes para aplicacao
aeronautica, visando o controle de vibragdes e/ou de fenémenos aeroelasticos. Nesse sentido,
este capitulo abordara os principais conceitos sobre as teorias que sao utilizadas para a
modelagem em elementos finitos de estruturas compdésitas, conforme os trabalhos de referéncia
do grupo de pesquisa do LMEst (Faria, 2006; Silva, 2014; Ribeiro, 2019). Ser& apresentada
a formulagcao do acoplamento eletromecanico proveniente da camada piezoelétrica segundo
a abordagem apresentada por Chee (2000). Por fim, é feita a inclusdo do circuito shunt a
modelagem estrutural.

2.1 Teorias de laminados compositos

A modelagem de laminados, seja placas ou cascas, baseia-se em premissas cinemati-
cas sobre os campos de deformacgdes e deslocamentos. H4 uma variedade de teorias utilizadas
que advém de extensdes das formulagbes de placas ou cascas homogéneas e isotrépicas.
Basicamente, essas teorias sdo baseadas na Camada Equivalente Unica (Equivalent Singu-
lar Layer - ESL), na elasticidade tridimensional e de modelos multiplos. As teorias ESL séo
derivacbes da teoria da elasticidade tridimensional com hipdteses que reduzem o problema
para o plano. Ja as teorias tridimensionais tratam cada Iamina do compésito como um sélido
tridimensional (Reddy, 2003).

As teorias da categoria ESL assumem campos de deslocamento ou de tensdo como
sendo uma combinagao linear de fungbes desconhecidas e da espessura. A ESL contém as
teorias denominadas Classica dos Laminados (Classical Laminated Theory - CLT) e as de
deformacao cisalhante, conhecidas como Teoria da Deformacéao Cisalhante de Primeira Ordem
(First-order Shear Deformation Theory - FSDT) e Teoria da Deformacao Cisalhante de Ordem
Superior (High-order Shear Deformation Theory - HSDT). Nas teorias tridimensionais estao as
modelagens classicas e as teorias de camadas (Layerwise Theory - LW) (Reddy, 2006).

As categorias ESL e LW, evidenciadas como principais categorias na literatura, diferem
no que diz respeito a continuidade do campo de deslocamento dos laminados. As teorias LW
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assumem que o campo de deslocamento possui apenas continuidade C° ao longo da espessura.
Ou seja, as derivadas dos deslocamentos podem ser descontinuas ao longo da espessura
do laminado. Dessa forma, analises de efeitos locais em materiais compdsitos, tais como
mecanismo de delaminacao entre camadas, ruptura de fibras e efeitos de borda, requerem
0 uso da teoria LW. De outra forma, analises de desempenho global, como determinacao de
frequéncias naturais, modos de vibrar e deslocamentos, podem ser realizadas via teorias ESL
(Reddy, 2003).

Determinados problemas utilizam uma combinagéo das teorias ESL e LW para aproxi-
mar grandezas diferentes do mesmo problema, simplificando-o (Viana; Steffen Junior, 2006;
Zambolini Vicente, 2014; Ribeiro; Lima, 2021). Essa combinacao é o que se chama de teoria
Mista, sendo muito utilizada para a modelagem de laminados inteligentes, ou seja, que possuem
atuadores e/ou sensores piezoelétricos. Nestes casos, faz-se uso de uma ESL para aproxima-
¢ao dos campos de deslocamento mecanico e da LW para aproximar os potenciais elétricos. A
estrutura objeto de estudo desta tese € um laminado inteligente submetido a um carregamento
aerodinamico, cuja teoria, mais detalhada nos capitulos posteriores, requer os deslocamentos
e frequéncias naturais da estrutura. Dessa forma, a aplicagdo de uma combinacao de alguma
teoria ESL com uma LW se mostra uma boa opgéo.

2.1.1 Teoria Classica dos Laminados - CLT

A CLT ¢ a teoria mais simples das que compdem a categoria ESL e € uma extensao
da teoria de placas de Kirchhoff para placas laminadas, mantendo as mesmas hipéteses para
formulacao do campo de deslocamento e deformacédo (Mendonga, 2019). As hipéteses de
Kirchhoff referem-se as linhas normais transversais das placas em flexao, informando que estas
sao retas e permanecem retas apds a deformacgao, que sao inextensiveis e que permanecem
perpendiculares a superficie de referéncia, como ilustra a Fig. 2.1.

Figura 2.1 — llustracao das hipéteses de Kirchhoff em uma placa (extraida de Reddy, 2003).
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As hipéteses sobre as normais transversais possuem consequéncias para a definicao
do campo de deslocamento e, consequentemente, deformacdo. De forma geral, as hipéte-
ses implicam no deslocamento transversal independente da coordenada de espessura e em
deformagbes normal (¢..) e transversais de cisalhamento (¢, e ¢,) nulas.

O caso dos laminados ainda requer duas hipdteses adicionais. A primeira que o laminado
possui laminas perfeitamente coladas e, portanto, ndo deslizam ou descolam. A segunda é
sobre a camada de resina que é considerada infinitesimalmente fina e ndo deforméavel por
cisalhamento, implicando assim em deslocamentos continuos através das laminas. Dessa
forma, define-se o campo de deslocamentos da CLT como sendo (Mendonga, 2019; Reddy,
2003):

(e, 2.8) = wo(e.,1) — 2 (2, 1) @1a)
Jwy

v(wvyaz7t) :UO($7y7t)_ZTy(x7y7t) (21b)

w(z,y, 2,t) = wo(z,y,t) (2.1¢)

onde ug, vg € wy Sa0 as componentes de deslocamentos de um ponto do plano médio do

. . ~ . Bwo
laminado ao longo das direcées coordenadas z, y e z, respectivamente. Os termos e e Bu
€ )

representam as inclinagées da normal a superficie média num ponto (z,y) da superficie de
referéncia.

A CLT tem sido usada na andlise de tensdes e deslocamentos de placas compostas
carregadas mecanica e termicamente. No entanto, algumas limitacées devem ser ponderadas
quando da aplicagdo desta. De forma geral, as limitacbes envolvem a predigdo de tenséo
interlaminar, efeito de borda nos casos isotrépicos e problemas quanto a um dos principais
modos de falhas dos laminados, a delaminagao. Além disso, a CLT também considera uma
distribuicéo linear de deslocamento ao longo da espessura, fazendo com que seja mais precisa
para laminados finos e, assim, o erro da CLT aumenta a medida que a rela¢do espessura/largura
da placa composta laminada aumenta (Mendonca, 2019).

2.1.2 Teoria da Deformacgéo Cisalhante de Primeira Ordem - FSDT

A limitacdo quanto a modelagem da deformagdo transversal da teoria CLT traz a
necessidade de avaliar a utilizagcdo de outras teorias que consigam aproximar as tensées
interlaminares. E nesse sentido que surgiram as teorias de deformacao cisalhante. A teoria de
primeira ordem FSDT, também denominada teoria de Reissner-Mindlin, ou ainda teoria dos
laminados semi-espessos, considera a existéncia de cisalhamento transversal constante ao
longo da espessura (Reddy, 2003).

A FSDT foi postulada de modo a obedecer a hipétese de placa semi-espessa de
Mindlin/Reissner, que considera que uma reta normal a superficie de referéncia indeformada
(normais transversais definidas anteriormente) permanecem retas e inextensiveis apos a
deformagéao, porém nao necessariamente normais a superficie de referéncia deformada, o que
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permite, até certo grau, a aproximagao do cisalhamento transversal (Mendonga, 2019). A Fig.
2.2 ilustra, para o plano, o conceito da hip6tese de Mindlin/Reissner.

Figura 2.2 — llustracdo da placa segundo a FSDT (adaptada de Reddy, 2003).

Pode-se entender, de outra forma, que a formulagcao da FSDT é um relaxamento da
terceira hipotese de Kirchhoff mantendo a inextensibilidade, o que permite escrever o campo de
deslocamento da seguinte forma (Reddy, 2003):

u(z,y, z,t) = uo(w,y,t) + 20z (v, y,1) (2.2a)
v(z,y, 2,t) = vo(z,y,t) + 20y (2, y, 1) (2.2b)
w(:r,y,z,t) = wO(xayvt) (220)

onde ug, vy € wy S840 os mesmos deslocamentos da CLT, e os termos ¢, e ¢, representam
ou

rotagbes de uma normal transversal sobre 0s eixos x € y, ou seja, ol Oz © 8—2 = ¢y.

O campo de deslocamento da FSDT supde, intrinsecamente, constancia da deformagao
de cisalhamento (e portanto, tensdo de cisalhamento constante) ao longo da espessura da
placa, o que ndo condiz com a realidade. Em placas homogéneas, a distribuicdo de tensao
segue um padrao parabdlico e em compésitos laminados varia, pelo menos, quadraticamente
através da espessura de cada lamina. Sendo assim, uma forma de corrigir essa distor¢éo € a

aplicacao de fatores de correcao de cisalhamento (k) (Reddy, 2003; Mendonga, 2019).

Trabalhos datados a partir de 1940 ja faziam anélises em placas isotrépicas homogé-
neas, sujeitas a carregamentos estatico ou dinamico para levantamento dos fatores de corregao
(Reissner, 1945; Mindlin; Deresiewicz, 1953). Este é essencial para melhorar a precisdo na
obtencao dos deslocamentos de placas via FSDT. Para placas homogéneas, existem duas
formulagbes bésicas, nomeadamente método de Timoshenko e método de Reissner. Ambas as
formulagbes dependem de uma estimativa prévia acurada das tensdes de cisalhamento. Essa
estimativa parte da equacgao de equilibrio e, como ja citado, mostra a distribuicao parabdlica da
tensao cisalhante ao longo da coordenada de espessura do laminado (Mendonga, 2019).

O método de Timoshenko considera o laminado como sendo monolédmina e faz uma
equivaléncia com a estimativa no ponto maximo de tensao, resultando em um fator de correcao
de 2/3. O segundo método € uma extensdo do método de placas isotrépicas de Reissner para
placas laminadas homogéneas em que o fator de correcao é obtido a partir de expressdes
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derivadas da energia total de deformagéo e vale 5/6 = 0, 83333 (Mendonga, 2019). Esse ultimo,
n&o difere muito obtido dinamicamente por Mindlin e Deresiewicz (1953) de 72/12 ~ 0, 822467.

Vale pontuar uma questdo envolvendo a utilizagéo do fator k para a estrutura de estudo
desta tese. As teorias dispostas se referem a placas homogéneas e nao laminadas. No entanto,
a aplicacao da teoria mista faz da estrutura laminada, pelo menos no que diz respeito aos
deslocamentos mecanicos, uma unica lamina homogénea, permitindo assim a aplicacao dos
métodos supracitados. A escolha de qual fator utilizar depende da natureza do problema. No
entanto, Whitney (1987) faz algumas analises comparativas e recomenda o fator k£ = 5/6. A Fig.
2.3 mostra uma dessas anélises que faz o comparativo dos deslocamentos obtidos via CLT,
FSDT com diferentes & e a solugao exata da elasticidade para flexao cilindricas em placas com
diferentes razdes de aspecto.

1* ordem, k = 5/6 [0°/90°]
w Elasticidade
4 -
1% ordem, k =2/3
3 1? ordem, £k =1
) CLT —/
2 -
SLAATY
<]
1 | | |
0 5 10 15 20

a/H

Figura 2.3 — Comparativo de deflexdo maxima (adaptado de Mendonga, 2019).

A aplicacdo da FSDT para casos laminados discretos, ou seja, considerando cada
camada independente ndo sao ftriviais. Esses fatores dependem nao sé dos parametros de
laminagdo e geométricos, mas do tipo de carregamento e das condi¢gdes de contorno. A
complexidade é ainda maior quando para laminados sujeitos a carregamentos dindmicos, onde
ha presenca de forgas de inércia e a necessidade de dois fatores para cada dire¢cao ortogonal
(Reddy, 2003). Toda a formulagéo para obtencéo dos fatores placas laminadas ortotropicas
pode ser consultada em Mendonga (2019).

2.1.3 Teoria de ordens superiores - HSDT

As teorias de ordem superior sdo assim chamadas por acrescentarem mais termos
polinomiais desconhecidos a formulacao de seus campos. Essas teorias podem representar
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melhor a cinematica do problema, nao necessitando de fatores de correcao e ainda sdo mais
precisas na representacao da distribuicdo de tensao interlaminar. No entanto, envolvem termos
de dificil interpretacao fisica e requerem alto esforgco computacional, uma vez que acrescem o
namero de funcdes desconhecidas (Reddy, 2003; Faria, 2006).

A teoria original de terceira ordem ( Third-order Shear Deformation Theory - TSDT) é
mais conhecida como HSDT, sendo proposta por J. N. Reddy e data de 1987 (Reddy, 2003).
Essa teoria possui as mesmas hip6teses da FSDT, com excegao sobre a retiddo e normalidade
de normais transversais ap6s deformacgao. Para tal, os deslocamentos sao expandidos como
funcdes cubicas do tipo:

(@, y, 2,t) = volw, y,t) + 20y (2, y,t) + 220y (2, y, 1) + 22Ny (2,9, 1) (2.3b)
w(x7 y? Z? t) = wo(x7 y? t) (2'3C)

onde € possivel observar a presenca de nove parametros desconhecidos. Reddy (2003) mostra
uma formulagao com determinadas condigées que consegue reduzir o numero de parametros
dependentes para cinco.

Muitas teorias de ordem superior foram desenvolvidas nos ultimos 40 anos, a saber:
teoria de Touratier (1991) (distribuicdo de deformagéo transversal como uma fungao senoidal),
Soldatos (1992) (teoria de deformacao por cisalhamento hiperbélico), Karama, Afag e Mistou
(2003) (variagao exponencial para a deformacao transversal) e Shi (2007) que, assim como
Reddy, propbs uma variagao parabdlica para deformacéao por cisalhamento transversal. Mais
recente, a tese de Kolvik (2012) apresenta andlises com uma abordagem unificada das teorias
apresentas por Reddy e Shi.

O trabalho de Faria (2006) realizou a modelagem em elementos finitos da HSDT para
placas compostas dotadas de sensores e atuadores piezoelétricos. Nas simulagées numéricas,
a modelagem mostrou-se eficiente quanto a previsdo de deflexdes quando comparada aos
resultados analiticos classicos apresentados na literatura.

No entanto, a aplicacdo destas, como ja mencionado, é de maior interesse para pre-
visdes acuradas de tensodes interlaminares de laminados espessos, 0 que nao representa o
interesse desta tese. O fato das teorias ESL apresentarem maior simplicidade e baixo custo
computacional, além de preciséo suficiente para analises globais, fazem destas a melhor esco-
Iha para o objeto de estudo desta tese. Devido ao destaque da FSDT quanto a previsdo dos
deslocamentos sem aumento demasiado no custo de modelagem, bem como a natureza global
da modelagem do problema desta tese, esta sera a teoria utilizada para a modelagem dos
deslocamentos mecénicos.
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2.2 Formulacao do problema mecéanico

Exposta a parte relativa a teoria que envolve a modelagem de placas compostas lami-
nadas, bem como a melhor escolha para o problema proposto, sera desenvolvida nesta se¢ao
a formulacdo em elementos finitos para modelagem mecéanica do compésito multicamadas
baseando-se na teoria FSDT. O objetivo é equacionar as matrizes de massa e rigidez a nivel
elementar, mediante as particularidade do elemento finito escolhido e da teoria de deslocamen-
tos. A formulagao matricial € obtida via energia cinética e de deformagéo para o elemento, e
depois extrapolada para o nivel global da discretizagao.

A obtencao das matrizes de massa e rigidez, explanadas posteriormente, requer a
definicdo dos campos de deslocamento e de deformacdo em suas respectivas formas matriciais.
Dessa forma, toma-se o campo de deslocamentos da FSDT por:

U(z,y,2,t) = A(2)u(z,y,1) (2.4)
com:
U(z,y,z,t) ={u(z,y,z,t) v(z,y,2,t) w(z,vy, z,t)}T (2.5a)
1 00 z O
A(2) =0 100 =z (2.5b)
0 01 0O
u(x7yvt) = {UO(x7y7t) U0($>y7t) wo(%@/at) ¢£E<x7 yat) (Z)y(.%',y,t)}-r (25C)

onde os termos sdo 0s mesmos ja apresentados no desenvolvimento da FSDT e servirdo para
definir as relagbes com deformagdes.

As relagdes deformacao-deslocamento partem de hipéteses simplificadoras do tensor
de deformacao Green-Lagrange. Assumindo que os gradientes de deslocamento sdo da mesma
ordem das deformacbes, e que as deformacdes e rotagdes sdo pequenas (deformagdes
menores que 5% e 5°), define-se as seguintes relacoées (Reddy, 2003; Mendonga, 2019):

i L v
T — or’ yy — 8y’ zz — B

(e (e w10 oy
oy T g oy Ox)’ 2= 9\8: Tor ) T2 oy 0z

Aplicando as Eq. 2.2 nas relagbes da Eq. 2.6 acima e tomando as relagées ¢, = vz,/2,
€22 = Yaz/2 € €y = 7y2/2, Obtém-se o campo de deformacéo:
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0 0
R
Exx — -
0 8y 0 0 Z(?a: U,(](.’L',y,t>
Eyy "
- 0 0 0 0 vo(z,y,t)
. — 9 wo(z,y,t) (2.7)
Wyz 0 0 g 01 $o(T,y,1)
ny O O % 1 O ¢y(x7y7t>
9 90 4 ,0 .9
|0y Ox oy Ox
em notacao matricial:
e(x,y, z,t) = D(2)u(x,y,t) (2.8)

onde ¢ é o vetor de deformacgdes e D(z) € uma matriz de operadores diferenciais. A notagdo do
campo de deformagdes pode ainda ser colocada de modo a separar os efeitos de membrana
(relativo ao plano médio) e flexao (Ribeiro, 2019; Mendonca, 2019).

2.2.1 Discretizagdo dos deslocamentos mecanicos

A construgdo do modelo em elementos finitos baseou-se em elementos retangulares
planos da familia Serendipity, a qual faz parte dos elementos Lagrangeanos com oito nés
(Reddy, 2006). Além disso, foi adotado o sentido anti-horario (positivo de z) para disposicao
dos nés e um sistema de coordenadas locais (£, 7, ¢). A Fig. 2.4 ilustra o elemento finito
em perspectiva tridimensional, os sistemas de coordenadas, a disposi¢do dos nés e suas
coordenadas locais, e a representacao dos graus de liberdade em um dos nés.

T

Figura 2.4 — Elemento finito da familia Serendipity.

O sistema de coordenadas locais permite maior clareza quando se esta analisando o
elemento finito numa combinagao nodal. Dessa forma, € conveniente descrever o deslocamento
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do elemento “e” como sendo uma combinacado dos deslocamentos dos nés (n,..) que o compde,
ou seja:

u(g,n,t) = N(& n)ue(t) (2.9)

. wo, ¢n ¢y} éo vetor de deslocamento nodal
do elemento, com i = 1...n,, €, portanto, dimenséo 5n,. x 1; e N({,n) € a matriz que
representa o conjunto das n,,. funcdes de forma do elemento “e” e possui dimensao de 5 x 5nye.
As fungbes de forma N;(&,n) que compdem a matriz N (&, ) sdo associadas a cada no e, para

o elemento Serendipity, sdo definidas por:

onde, de forma genérica, u.(t) = {uo, vo,

Nifen) = 31— - +E+)
M) =50 -91+61-n)
Ny(&n) =+ 1 -n)(1—E+)

NiEn) =548 +n)(1 1)
(2.10)

Na(&m) =31+ +n)(1 —€—)
Noen) = 5(1= €1+ +n)
Ne(n) == OO+ )1 +E—)
Ns(&n) = 50— +n)(1 1)

A analise em coordenadas nodais proporciona uma configuracao para representacao
simples e clara das caracteristicas do elemento. No entanto, quando se faz a analise das
deformacdes, as derivadas parciais de u e v devem ser tomadas em coordenadas globais z e y.
A relagao de transformacao entre as derivadas parciais das coordenadas locais para as globais
se da através da matriz Jacobiana (J), como mostra a Eq. 2.11 (Chandrupatla; Belegundu,
2015).

9 9z dy| | 9

o | o] |2

on dn  on Oy
J

No entanto, a Eqg. 2.11 evidencia a necessidade de definir uma relagéo entre os sistemas
de coordenadas para que se possa escrever a matriz J em fungao das coordenadas globais de
cada né, ou seja:
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1
=5 [€(2a —ws) + 25 + 24]
(2.12)
1
y=5 [1(ye — ©2) + Y6 + y2
Dessa forma, é possivel reescrever J como sendo:
dx 0y
y_|og og| _L|(wa—=zs) 0 (2.13)
dz Oy 2 0 (Y6 — u2)
dan  On

onde os termos (x4 — z3) € (ys — y2) representam a largura e altura do elemento finito, res-
pectivamente. Como sera visto mais adiante, o uso dessas relagdes sera Util para se obter a
matriz de rigidez elementar, principalmente a expressao dx dy = det(J) d¢ dn (Chandrupatla;
Belegundu, 2015).

Diante do exposto, é possivel escrever os campos de deslocamento e de deformagao
sob coordenadas locais combinando as Egs. 2.4 e 2.8 com a Eq. 2.9 e obtendo:

U(&,n,2,t) = A(z)N(E, n)ue(t) (2.14)

E(‘Ea n, 2, t) - D(Z)N(fa U)ue(t) - B(fa 7, Z)ue(t) (21 5)

2.2.2 Matrizes elementares

A matemética apresentada na sec¢ao anterior é de nivel elementar laminar, ou seja,
um elemento finito de uma Unica camada. O laminado de varias camadas sera tomado como
monolamina para predi¢cdo do campo de deslocamentos. Dessa forma, os efeitos da quantidade
de camadas (n), do material (p;) € da direcdo das fibras (6,) em cada camada devem estar
contidos na formulagao das matrizes. O elemento finito multicamada com representagao desses
efeitos, sentido de numeracao e camada piezoelétrica esta ilustrado na Fig. 2.5.

A obtencao das matrizes elementares partem da aplicacao das equacdes dos campos
de deslocamento e deformagéo nas expressdes das energias cinética (K.) e de deformacao
(Ue) a nivel elementar, a saber:

1 e
Ke=3 /pUTU dv, (2.16)
Ve

1
U, = 5/sTadve (2.17)
Ve
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Figura 2.5 — llustracdo do elemento finito para placa composta laminada inteligente.

onde p é a densidade do material, U é a derivada no tempo do vetor U, V, o volume do elemento
finito e o 0 vetor de tensdes principais definido mais adiante.

A aplicagdo da Eq. 2.14 na Eqg. 2.16, tomando as derivadas e as propriedades matriciais,
resulta em:

K, = %ﬁe@f / PN(Em) TA(2) TA(2)N(E, 1) dV, e (t) (2.18)
Ve

[
Mg,

onde M¢, € a matriz de massa elementar para uma unica camada. Tomando agora o laminado
genérico de n camadas e expansao do volume em coordenadas locais, é possivel escrever a
matriz elementar de massa como:

2=Zk41 77:1 5:1

M, =Y [ [ [ aNEnTACTAGINE ) der(d) de dn d (2.19
k=1 2=z n=—1¢=—1

Para obter a expressdo da matriz de rigidez elementar se faz necessario definir a relagao
tensdo-deformacao para materiais ortotrépicos, que sao objeto de estudo desta tese. Materiais
ortotrépicos possuem uma triplice simetria entre planos ortogonais de propriedades, resultando
na lei de Hooke (o0 = Ce) conforme a Eq. 2.20 (Mendonga, 2019):

o1 Cii Cip Ci3 O 0 0 €1
02 Co1 Coa Co 0 0 0 €2
o3| _ Cs1 Cs2 Cs3 0 0 0 €3 (2.20)
04 0 0 0 Cy O 0 €4
o5 0 0 0 0 Css5 0] |es
g6 | 0 0 0 0 0 Ces| 56
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onde os elementos C;;,comie j = 1...6, sao os elementos do tensor de rigidez C do material,
0s quais podem ser calculados através dos coeficientes de poisson e mddulos elasticos do
material (Reddy, 2003; Mendonc¢a, 2019).

O fato de estruturas laminadas possuirem varias camadas empilhadas, cada uma com
orientacao especifica (), faz com que a adogédo de um sistema de coordenadas para cada
lamina seja inexequivel. Sendo assim, utiliza-se um sistema de coordenadas global Unico que,
em geral, ndo corresponde com o sistema principal de nenhuma das laminas. Dessa forma,
dada a variada disposi¢cdo de camadas ao longo do eixo z do laminado, o0 ajuste do tensor C
para adequacao ao sistema global de coordenadas é feito através da matriz de transformacéao
T, dada por:

2 2 0 0 0 —2sc
2 ¢ 0 0 0 2sc
T — 0 0 1 0 O 0 (2.21)
0 0 0 ¢ s 0
0 0 0 —s c 0
sc —sc 0 0 O o 32_

onde ¢ = cos(fy) e s = sen(fy), com 6, medido conforme mostra a Fig. 2.5.

Aplicando a relagao matricial tensao-deformacao e a Eq. 2.15 na Eq. 2.17, obtém-se:

U, — %ue(t)T / B(€,7,2)TC B(&,m, 2) Vi, ug(t) (2.22)
Ve

e
Kuu

onde K¢,, € a matriz de rigidez mecanica elementar considerando uma lamina, tal qual mostrado
para matriz de massa. Expandindo para as n camadas de um laminado e considerando a
variacao de rigidez lamina a lamina, tem-se:

n FTEE+1 n=1 ¢&=1

K, => / / / B(¢,n,2) ' TCTB(¢,n, z) det(T) dé dn dz (2.23)
k=1 22z pe—1e=—1

Determinadas as matrizes elementares para cada elemento finito da malha, a equacgéo
do movimento matricial em nivel global pode ser obtida. Para tal, as matrizes globais séao
construidas via procedimento padrao de montagem em elementos finitos, que se da atra-
vés da conectividade de nés. Dessa forma, a equacdo global para a estrutura compdsita,
desconsiderando o amortecimento estrutural e no dominio do tempo, possui a seguinte forma:

Moty (£) + Kty () = Fy(t) (2.24)

nelem nelem

onde: M, = U M;, e Ky, = U K¢, sao as matrizes globais de massa e rigidez do
e=1 e=1
sistema mecanico, respectivamente. O simbolo U indica a montagem da matriz, nelem o

numero de elementos da discretizagdo, u, é o vetor global de graus de liberdade mecénicos e
F, € o vetor de carregamentos externos generalizados.
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2.3 Formulacao do problema eletromecanico

O problema de acoplamento eletromecanico surge da insercdo da camada de material
piezoelétrico ao laminado, tornando-o inteligente. Geralmente, considera-se uma estrutura
inteligente aquela que possui sensores e atuadores com capacidade de sentir e realizar acoes
corretivas. Essas estruturas possuem parte passiva, que suporta o carregamento mecanico, e
parte ativa, responsavel pelo sensoriamento e atuacao (Faria, 2006; Mendonga, 2019).

Os materiais piezoelétricos sdo conhecidos por apresentarem acoplamento entre os
dominios fisicos mecanico e elétrico, bem como a capacidade de transitar nos dois sentidos,
definindo os efeitos direto e inverso (Leo, 2007). Sinteticamente, o primeiro material piezoelétrico
foi produzido na década de 1950 através da ceramica titanato zirconato de chumbo (PZT). Esse
material apresenta moédulo elastico semelhante ao do aluminio, capacidade de desenvolver
deformagdes elasticas de 0,1% e capacidade de trabalhar em larga banda de frequéncia.
Além disso, os ceramicos PZT sdo os materiais piezoelétricos mais facilmente encontrados no
mercado (Mendonga, 2019).

Além dos ceramicos, desde 1969, ha também materiais piezoelétricos poliméricos
como o polifluoreto de vinilideno (PVDF). Estes possuem baixa densidade e maior flexibilidade,
s&o utilizados como filmes finos e mais adequados para aplicagbes em que se comportam
como sensores. Como desvantagens, os piezopolimeros apresentam dificil polarizacao e baixa
constante dielétrica, o que dificulta a construgéo de circuitos de detecgao (Faria, 2006).

O problema proposto nesta tese utilizara camada de piezoceramica, nominada daqui
para frente apenas de PZT, como constituinte do laminado inteligente. Neste caso, sera tomada
a polarizagao ao longo do eixo z e que as deformagdes mecanicas induzidas estdo nas diregées
x e y. As relacbes constitutivas para os materiais piezoelétricos podem ser encontradas em
trabalhos dos mais classicos aos mais recentes. Para o caso piezoelastico ortotropico, a relagéao
constitutiva eletromecénica é dada por (Tiersten, 1969; Chee, 2000; Faria, 2006; Ribeiro, 2019):

o) [Ch C Cis 0 0 0 0 0 —eyn| (e
oo Cyp Coy Cys 0 0 0 0 0 —esl | e
o3 C31 C39 C33 0 0 0 0 0 —es3 €3
o4 0 0 0 Cyu 0 0 0 —ey O €4
o5¢=10 0 0 0 Cs5 0 —es O 0 €5 (2.25)
o6 0 0 0 0 0 Cg O 0 0 €6
Dy 0 0 0 0 es5 0 x§4 0 0 Eq
D, 0 0 0 e4 0 0 0 x5 0 Ey
D3 le31 e32 ez 0 0 0 0 0 X33 | E3

ou de forma matricial condensada:

BRI

C —e'

e

e X
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onde: D [C/m?] representa o vetor de deslocamentos elétrico; C [N/m?] é a matriz de elastici-
dade do material piezoelétrico obtida a campoe elétrico constante; e [N/(V m)], ou, de forma
equivalente, em [C/m?], é a matriz de rigidez piezoelétrica; x° [F/m] € a matriz de constantes
dielétricas obtidas para deformagao mecénica constante; e E é o vetor campo elétrico em [V /m)]
ou [N/C].

Assim como para 0 caso mecanico apresentado na secao anterior, 0 equacionamento
exposto deve incluir a transformacao de coordenadas para o sistema global. No entanto, as
propriedades elétricas advindas da inclusao do PZT sao transformadas através de uma outra
matriz, dada por:

Q=|-s ¢ 0 (2.27)

com ¢ e s possuindo 0 mesmo significado da matriz de transformagao mecéanica T.

A transformacao da relagao constitutiva geral pode ser realizada aplicando as transfor-
macoes de coordenadas termo a termo, do sistema local (subscrito ) para o global (subscrito
g), segundo as Eq’s. 2.28.

o, =To
o (e 2.28
b, _ap, (2.28)
E, =QE

e assim, reescrever a relagao constitutiva no sistema de coordenadas global como:

- )

2.3.1 Discretizacdo do potencial elétrico

TCTT —Te'Q!
QeTT Qx°Q!

A discretizagdo do potencial elétrico desenvolvido no laminado sera feito via teoria LW.
Neste caso, é preciso definir o potencial elétrico em termos do campo elétrico. Essa relacéo é
apresentada na literatura classica como uma relagao constitutiva elétrica entre o vetor campo
elétrico (E) e a funcao escalar potencial eletrostatico (), dado segundo a Eq. 2.30 (Tiersten,
1969).

E=-Vp (2.30)

onde ¢ [V] representa o potencial elétrico de uma superficie e V é o operador diferencial nabla.
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A teoria a ser utilizada é a teoria LW, conhecida como teoria da camada discreta, e
baseia-se na técnica de separacao de variaveis, onde a coordenada de espessura da casca z é
desacoplada das coordenadas da superficie de referéncia x — y. Em termos gerais, a teoria
extrapola determinada variavel de interface para o nivel de espessura ou camada através de
funcoes lineares, conforme a Eq. 2.31 (Chee, 2000):

n+1
g0($7y,2,t) = ZLj(Z)(pj(l‘,y,t) (231)

J=1

onde L;(z) séo as denominadas fungdes de camadas (/ayerwise functions) e ¢;(x,y,t) S0 as
funcdes da variavel da j-ésima interface, potencial elétrico no caso em questdo, ambas indo
até o numero de interfaces (n camadas mais um).

Dado um laminado genérico de n camadas como ilustra na Fig. 2.6, a fungao potencial
elétrico da n-ésima camada (¢(,)) € uma combinagdo das duas fungdes potencial elétrico
referentes as interfaces inferior (y,,) e superior (¢,+1) € é dada por:

P(n) (l‘, Y, %, t) - Lm(z)cpn(x, Y, t) + Lns(z)wn-i-l(xa Y, t) (232)

onde L,;(z) e L,s(z) sao as fungcdes layerwise referentes as interfaces inferior e superior da
camada n, respectivamente e sdo dados por:

Lni(z) = =L

Zn T Zn+1
(2.33)
z— Z
Lns(z) = Zﬂi_nz
n n
------ Pn+1
BAQRS
fp_(fl__lz (Pn—]_
Zn41 ==-=-==--
nz Camadan —— G ©3
] === e
Camada n-1 ___(_Z_ V2
Zn—l """ (10(1) go
—————— 1
23 —=====
. Camada 2
2 ______
Camada 1
21 ------

Figura 2.6 — Representacao dos potenciais elétricos de um laminado genérico.

O potencial elétrico da Eq. 2.32 pode ser posto de forma matricial geral para uma
camada k qualquer como sendo:

ey (@, y,2,t) = [ Lri(2) Lis(2) - - |1 ) k(@95 0) (2.34)
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onde o (z,y,t) € 0 vetor de potenciais elétricos das interfaces e possui ordem (n + 1) x 1.

Assim como para 0 caso mecanico, a discretizacao elétrica faz uso dos elementos
finitos Serendipity. No entanto, agora para cada n camadas de laminado, ha n + 1 interfaces
de elementos finitos, as quais possuem oito n6s com um grau de liberdade elétrico cada. Este,
refere-se ao potencial elétrico nodal (y;;), com i representando a i-ésima interface e j 0 n6
referente. A Fig. 2.7 ilustra a discretizacao elétrica para a primeira camada de um laminado
genérico.

26
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P21 ©23
P22 e
/ Ve
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P17 e ° 2 P15
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Figura 2.7 — llustragdo dos potenciais elétricos nodais de uma camada de laminado.

Dessa forma, é possivel aproximar o potencial elétrico das n + 1 interfaces a partir dos
potenciais nodais e das fungdes de forma, matematicamente:

pr(&mn,t) = N(E n)pe(t) (2.35)

onde ¢, € o vetor de potenciais nodais de ordem 8(n + 1) x 1.

A Eq. 2.35 expressa o potencial elétrico em termos das interfaces. No entanto, devido
a natureza discreta da formulacdo em camadas do problema, é mais conveniente definir o
potencial, em termos de fun¢des de forma, da k-ésima camada de um elemento e qualquer,
para posterior definigdo do campo elétrico. Combinando a Eqg. 2.34 com a Eq. 2.35, obtém-se
(Saravanos; Heyliger, 1995):

e11(t)

So(k) (57 n,z, t) = [ .- Lki(z) Lks(z) v ] N(E? 7]) (10(77,+1)1(t) (236)

Pn+1)8(t)
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ou ainda:

P(k) (57 n, 2, t) = [Nso (57 UB Z)}1><8(n+1) {‘Pe (t)8(n+1)><1} = NSO (57 Uk Z)QDe (t> (237)

onde N (&,7, z) € a matriz de fungbes de forma elétricas.

A aplicacao da Eq. 2.37 na definicdo de campo elétrico apresentada no inicio desta
secao, resulta no campo elétrico em coordenadas locais para uma camada elementar qualquer,
conforme a Eq. 2.38:

E(k) (57 n, 2, t) = —VQO(]C) (ga n 2, t) = _VNSD(éa UB Z)Soe(t) = _Blp(fa m, Z)‘F’E(t) (238)

onde B, contém as derivadas das func¢des de forma. Essas relagbes podem ser consultadas
no trabalho de Faria (2006).

2.3.2 Matrizes de rigidez eletromecéanicas elementares

O caso acoplado eletromecanico inclui parcelas mecénicas e elétricas elementares na
formulacao da energia de deformagdo, a qual pode ser calculada segundo a Eq. 2.39 a seguir.
1
Ue =5 / (7o — ETD)av, (2.39)
Ve
A aplicacédo das relacdes constitutivas da Eq. 2.29 na expressao de energia de deforma-
¢do da Eq. 2.39 resulta em:

1
U, = 5/ [ETTCTTsT —e'Te'"Q 'E-E"QeT'e - ETQXEQ_IE} dVe (2.40)
Ve

onde cada um dos termos entre chaves gera matrizes de rigidez do problema eletromecanico
acoplado.

A primeira integral da Eq. 2.40 resulta na matriz de rigidez mecénica (K¢,) tal qual
aquela da Eq. 2.23. As demais integrais geram as matrizes eletromecanicas cruzadas (K ©
K3, ) e a matriz puramente elétrica (Kg,), e sdo calculadas por:

n 2=Zk41 77:1 5:1

=2 / / / B(¢,1,2) ' Te'Q 'By(&,7, 2) det(J) d€ dn dz (2.41a)
S P P

n Z=Zk+1 77:1 5:1

=2 / / / B,(£,1,2) QeT B(&,n, z) det(J) d¢ dn dz (2.41b)
k=1 22z p=—1e=—1

n z=zpyr1 n=1 £=1

So = / / / B, (£,1,2) T Qx°Q ' By (&, 1, 2) det(J) d¢ dn dz (2.41¢)

k=1 z=zp n=—1£&=-1
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De posse de todas as matrizes elementares do problema acoplado, pode-se montar
as matrizes globais via conectividade e escrever a equacao global do sistema eletromecanico
como segue:

M,, 0| [ it K. K, u,(t F,(t
g() n o) g() _ g() (2_42)

0 0] |Pq(t) Kou Kgo| ¥y (t) Qy(t)

onde o subscrito g informa a natureza global do equacionamento, ¢ é o vetor de graus de
liberdade elétricos e Q, € o vetor de fluxo de cargas elétricas generalizado.

2.4 Inclusao do circuito elétrico shunt

A capacidade de conversao de energia mecanica em elétrica dos materiais piezoelétri-
cos permite a inclusao de circuitos elétricos que possam dissipar essa energia, caracterizando
uma técnica de controle passivo. A técnica de inclusdo de circuitos dissipadores, nomeados
shunt, apresenta caracteristicas desejaveis para aplicagoes aeroelasticas, uma vez que nao
introduz alto amortecimento a estrutura e possui facilidade de aplicagéao (Ribeiro, 2019).

A utilizacdo da combinagao de piezoelétricos colados a estruturas e circuitos shunt
como uma técnica de controle de vibragcées em sistemas mecéanicos data da década de 90 no
trabalho de Hagood e von Flotow (1991). Basicamente, um circuito externo com determinada
impedancia (Z) é ligado ao piezoelétrico e sintonizado para absor¢ao de energia de determinado
modo de vibrar. Um exemplo de arranjo tipico de utilizacdo dessa técnica de amortecimento é
ilustrado na Fig. 2.8 (Caruso, 2001).

«—Circuito shunt e
sua impedancia Z

% <«—Viga em balango
Elemento piezelétrico >

._'%T—Acelerﬁmetro

N

Figura 2.8 — llustracao de uso do circuito shunt (adaptada de Caruso, 2001).

X

Os circuitos shunt podem ser monomodais, quando utilizados para amortecimento de
um unico modo especifico, ou multimodais, para o amortecimento de varios modos. Alguns
autores propuseram, inicialmente, a utilizagao de varios elementos piezoelétricos tanto quanto
0 numero de modos a serem amortecidos (Viana; Steffen Junior, 2006). No entanto, no contexto
de aplicagbes praticas de engenharia, tais como as industrias automotiva e aeronautica, o peso
adicional e o0 espaco necessario para acomodacao dos PZT’s torna essa saida inviavel. Assim,
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Wu (1998) e Fleming, Behrens e Moheimani (2002) propuseram circuitos shunt ressonantes
multimodais em arranjos paralelo e série, respectivamente, para controlar simultaneamente
varios modos de vibrar da estrutura usando apenas um Unico elemento piezoelétrico, os quais
representam o interesse de estudo desta tese.

2.4.1 Formulag&o dos circuitos shunt

O circuito elétrico a ser inserido no sistema eletromecanico estrutura/PZT é conectado
as superficies dos eletrodos que estdo sobre o PZT. A modelagem considera que 0s nés
que constituem os eletrodos sao equipotenciais elétricos, condigéo que ¢é inserida atraves de
uma transformacao no vetor de potenciais elétricos. Para evidenciar a insergao do circuito na
equacao global do movimento, escreve-se a Eq. 2.42 no dominio de Fourier, negligenciando as
condicdes iniciais, resultando em (Silva, 2014):

(K — WMy, )U(w) + Kygp(w) = Fy(w) (2.43a)
K4, U(w) + Kppp(w) = Qg(w) (2.43Db)

onde o(w) € o vetor de potenciais elétricos que permanecem independentes entre si.

A medida que a estrutura se deforma e o PZT converte energia mecénica em elétrica,
cargas elétricas fluem através dos eletrodos para o circuito shunt. Aplicando a lei de Ohm, que
relaciona fluxo de cargas (corrente elétrica) de forma direta a diferenga de potencial elétrico e
inversa a impedancia do circuito (Boylestad, 2011), pode-se escrever o vetor carga elétricas do
dominio de Fourier como sendo :

1,

Q)(w) = —Z7' (W)Lp(w) (2.44)
onde i representa o numero complexo e L € uma matriz que permite selecionar os potenciais
elétricos correspondentes aos eletrodos em que o circuito esté conectado. Aplicando a Eq. 2.44
na Eqg. 2.43a e combinando o resultado com a Eq. 2.43b, deduz-se a equacgao eletromecanica
acoplada no dominio da frequéncia por:

[Kuu — Kup <K¢,¢, — iiz*@)) B Ky, — WQMUU] U(w) = F(w) (2.45)

A Eq. 2.45 representa a formulacdo da equacdo do movimento com a insercéo do
circuito shunt, independentemente da topologia a ser utilizada. A seguir serdo apresentados os
conceitos do circuito multimodal paralelo apresentado por Wu (1996) e que sera utilizado nesta
tese.

2.4.2 Circuitos shunt multimodais

Mediante a ineficiéncia relativa a utilizagao de varios circuitos individuais para amorteci-
mento de mais de uma frequéncia, Wu (1996) propés a utilizacao de circuitos ressonantes em
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paralelo, pela facilidade de sintonizagcao, com a quantidade de ramos igual a nimero de modos
a ser controlados. No entanto, devido a complexidade e interferéncia existente entre os ramos,
Wu (1998) fez alteragdes na proposta inicial, inserido circuitos filtros, denominados circuitos de
blogueio formados por um indutor e um capacitor em paralelo entre si, e em série com o circuito
de controle do modo.

No circuito multimodal com filtros, cada ramo deve possuir bloqueios para os demais
modos existentes. A Fig. 2.9 ilustra o caso mais simples para dois modos de vibrar, evidenciando
que cada um dos N ramos de controle deve possuir N — 1 circuitos de bloqueios. Os circuitos
de bloqueio agem de forma a inserir uma impedancia infinita para as frequéncias (w;) dos ramos
referentes aos outros modos. Dessa forma, os componentes do circuito de bloqueio L; e C;
devem ser escolhidos de forma a obedecer a relagéo L;,C; = 1/w?.

szt ::

Figura 2.9 — Circuito shunt multimodal para controle de dois modos (adaptado de Wu, 1998).

Na Fig. 2.9 é possivel observar, no primeiro ramo, por exemplo, a indicagdo ws que se
refere a frequéncia do ramo 2. Ou seja, a impedancia infinita do circuito de bloqueio formado por
Ly e C5 esté sintonizada de tal forma a “curto-circuitar” o segundo ramo do circuito, e portanto
manter somente o primeiro ramo em funcionamento, quando a frequéncia wy for atingida.

O correto funcionamento do circuito requer que a indutancia seja a mesma antes e
depois da adi¢ao do circuito de bloqueio. Os parametros do circuito ressonante antes da
adicao do bloqueio sao calculados pelas equagdes de parametros 6timos para o caso paralelo,
conforme as Eqgs. 2.46 e 2.47 (Hagood; von Flotow, 1991; Viana; Steffen Junior, 2006).

1
Rparalelo — 2.46
oTIM \/icPZTWnKij ( )
Lparalelo _ 1 (2 47)
OTIM — 9 .

Cpzrw? (1 — 5

onde w,, é a frequéncia do respectivo modo, Cpz1 € a capacitancia da pastilha piezoelétrica e
K;; é o fator de acoplamento eletromecénico generalizado, o qual quantifica a troca de energia
entre os dominios mecanico e elétrico e pode ser definido como (Wu; Bicos, 1997):
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w2 —w2
Kij _ V Yoc sC (248)

wsc

sendo woc e wse as frequéncias de ressonancia estrutural quando os terminais do PZT estéao
abertos e em curto-circuito, respectivamente.

Vale destacar a natureza inversamente proporcional dos valores 6timos dos componen-
tes nas Eqgs. 2.46 € 2.47 para com a frequéncia de controle. Tal fato implica em valores altos
para sistemas mecanicos que possuem baixas frequéncias a serem controladas, principalmente
no que se refere ao indutor, que é inversamente proporcional ao quadrado da frequéncia, tor-
nando inviavel o uso de indutores tradicionais nestes casos. Nesse sentido, o uso de indutores
sintéticos se mostra como uma alternativa viavel sem maiores adicao de massa. Isso porque,
estes sdo, basicamente, circuitos eletronicos capazes de emular grandes valores de indutancia
(Zambolini Vicente, 2019).

A forma de circuito apresentada por Wu ilustrada na Fig. 2.9 requer muitos circuitos de
bloqueios a medida que se aumenta o numero de modos a ser controlados. Dessa forma, Wu
(1998) pontuou que quando as frequéncias sao tais que w; < wo < ...w; € possivel eliminar
alguns circuitos de bloqueios sem prejuizo quanto ao controle. Para uma andlises de dois
modos de vibrar, o circuito shunt modificado é apresentado na Fig. 2.10.

Cpat — Ly Ry

Ly R,

Figura 2.10 — Circuito shunt multimodal modificado (adaptado de Wu, 1998).

A forma modificada possui a vantagem de possuir menos componentes e, para o
controle de mais modos, maior versatilidade. Como é possivel observar, os componentes do
primeiro do ramo permanecem inalterados e, portanto, calculados conforme o equacionamento
6timo das Egs. 2.46 e 2.47. Os componentes de bloqueio obedecem a sintonia da impedancia
infinita descrita anteriormente. Por fim, a indutancia e resisténcia de controle do segundo ramo,
apéds a adigao do bloqueio, sdo calculados por:

/ RiRs

R, = T (2.49)
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/ (L1L2 + Lgfl — Llfl — w%Lngflél)

Ly = (Ly — Ly)(1 — w2L,Ch) (2:50)

onde 0s numeros subscritos representam o ramo de cada componente, € 0s componentes sem
nenhum sobrescrito indica que sdo valores antes da adicio do circuito de bloqueio. O trabalho
de Silva (2014) mostra o equacionamento para o caso em que se deseja controlar trés modos
de vibrar.

O circuito definido em termos de componentes resistivos, indutivos e capacitivos deve
ser convertido em termos de impedancia para a inclusao na equagao do movimento. O calculo da
impedancia equivalente do circuito apresentado na Fig. 2.10 envolve componentes em paralelo
entre si, bem como conjuntos em série. Cada componente elétrico possui sua impedancia a ser
incluida nas associacoes do circuito apresentado, cujas sdo dadas por:

Zresistor(w) =R (2513.)

Zimdutor () = iwL (2.51b)

Zrapetton () = —— (2.51¢)
capcitor \W) = iwoC .

Aplicando as Egs. 2.51 nas associag¢oes do circuito da Fig. 2.10, € possivel definir a
impedancia equivalente Z(w) a ser inserida na equacao global do movimento no dominio da
frequéncia, como sendo:

L Lo Ryi
R1L1w — — ! K R/ QREZIW
01 (Lliw — C) 2 + 2t
Z(w) 1@ (2.52)
L L1 Ryi Loy Ryi
(R1 + Lliw) 1 1R1zw QRQlw

- + — + = T
61 <L1iw o 72 > Rl + lew R2 + LQ’LW
1w

A depender do tipo de topologia do circuito e quantidades de modos a serem controlados,
a expressao para a impedancia equivalente mudara. A dissertagao de Silva (2014) apresenta as
equacdes de Z para trés modos de vibrar, bem como para a topologia em série. O autor mostra
também a similaridade de ambos os circuitos, quando sintonizados em parametros 6timos, para
com a atenuacgao dos picos de vibragdo dos trés primeiros modos de uma viga engastada-livre.
No entanto, com a utilizagao de otimizagao deterministica, a topologia paralelo mostrou-se mais
eficiente na atenuacgéao referente ao primeiro e segundo modo de vibrar.
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CAPITULO NI

MODELAGEM AERODINAMICA

A analise de estabilidade de sistemas aeroelasticos esta diretamente ligada a previsao
do fendbmeno de flutter. Este é um fendmeno aerelastico de natureza dindmica, altamente
destrutivo e de maior dificuldade para ser previsto com exatidao (Wright; Cooper, 2015). A
natureza do flutter requer a inclusao de carregamentos aerodindmicos nao-estacionarios
nos modelos, o que representa uma certa dificuldade nas analises aeroelasticas. Apesar da
variedade de codigos comerciais € métodos computacionais existentes, a limitagdo quanto ao
uso de supercomputadores ainda existe. Nesse sentido, uma técnica amplamente utilizada
nas etapas iniciais de projetos aeronauticos para modelagem nao-estacionaria € o Método
Doublet Lattice (DLM), o qual vem sendo empregado nas pesquisas em aeroelasticidade do
grupo LMEst (Silva, 2018; Borges, 2019; Delgado Filho, 2021) e também sera considerado
nesta tese. Dessa forma, este capitulo tem como objetivo elencar os principais pontos tedricos
envolvendo o DLM, partindo do potencial aerodindmico linearizado até o célculo dos esforgos
aerodinamicos. Uma literatura mais profunda sobre o método pode ser encontrada no trabalho
de Blair (1992).

3.1 Formulacao do método DLM

Inicialmente proposto por Albano e Rodden (1969) e posteriormente refinado por Rod-
den, Taylor e Mcintosh (1998), o DLM é um método de painel adaptado do Vortex Lattice Method
(VLM), desenvolvido no dominio da frequéncia para resolver escoamentos nao-estacionarios
através de superficies sustentadoras. O método é baseado na teoria de fluxo potencial, equa-
coes linearizadas para pressao e equacdes de ondas acusticas, e é utilizado para obtencao da
distribuigéo de sustentagéo de superficies oscilantes sob fluxo subsénico.

A aplicagdo do método parte da discretizagao da superficie sustentadora em painéis
e da suposicao de que a distribuicdo de pressao é constante nestes. A Fig. 3.1 ilustra a
discretizagdo em painéis, evidenciando a presenca de uma linha de dipolos (doublet) e um
ponto interno, denominado ponto de controle. A linha de dipolos, posicionada a 1/4 da corda do
painel (c,y), € responsavel por induzir um escoamento e gerar uma solugéo elementar para o
potencial aerodindmico linearizado em torno de um escoamento subs6nico existente. O ponto
de controle, localizado a 3/4 de c,,, e a meia envergadura (e,,), € onde se calcula a velocidade
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normal induzida (normalwash). A solucéo elementar gerada, em conjunto com as condi¢des
de contorno para a velocidade induzida no ponto de controle, € empregada para obtencao da
distribuicao de pressao da superficie sustentadora, cujo detalhamento sera apresentado ao
longo desta sec¢ao.

> Y
Diregao do hd b hd hd hd
escoamento e e e e e
(] (] (] (] (]
] . . ] .
____________________________ T 0,25¢cp,
. ] . . .
Cpn ____________________________ 07 75Cpn
(] (] ? (] .
o
Y

Ponto de controle Linha de dipolos

Figura 3.1 — Superficie sustentadora discretizada em painéis (adaptada de Kotikalpudi; Pfifer;
Balas, 2015).

3.1.1 Potencial aerodindmico linearizado e a solugdo elementar

A aplicagao do DLM requer a linearizagao do potencial aerodinamico. O trabalho de
Blair (1992) apresenta as manipula¢cdes matematicas, restricdes e suposicdes pertinentes para
definir o potencial de velocidade (¢) como sendo composto de uma componente estacionéaria

(¢) e outra dependente do tempo (¢), relativa a pequena perturbagao na velocidade, como
disposto na Eq. 3.1.

¢(z,y,2,t) = o(x,y,2) + ¢(x,9, 2, 1) (3.1)

A elaboracao do método parte de equagdes diferenciais parciais para o0 comportamento
de ¢ em um escoamento inviscido, irrotacional e incompressivel. A linearizagao deste em torno
do escoamento paralelo, uniforme, com velocidade U, ao longo do eixo z, resulta na equagéo
nomeada por Blair de equacao do potencial aerodindmico, dada por:

%¢ 0% 9% 1 (9% %

SR V) Pk Tk N il ) = 2
(1 MOO)@HUQ * 0y? T o a?, \ ot? 2V Ox0x 0 (3:2)
onde My, = Ux/as € 0 Numero de Mach do escoamento subsdnico em torno do qual se faz a

linearizagao e a., é a velocidade do som. Nas etapas de linearizac¢ao, as velocidades Uy, € aso
foram consideradas constantes, o que implica em M, também constante em todo o campo de
escoamento.

A solugao para a equagao de potencial linearizado se da através da superposicao de
solucdes aerodindmicas elementares. Uma solucao especifica para a Eqg. 3.2 é obtida a partir
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do potencial de aceleracao de Prandtl (¥) de um dipolo. Por definicdo, um dipolo é um caso
especial de escoamento aerodinamico gerado pela superposicdo dos casos elementares fonte
e sumidouro, que por sua vez sao infinitesimalmente préximos (Anderson Jr, 2010).

A definicdo da solucdo elementar parte da definicdo do potencial de aceleracio ¥ e da
sua relagao para com ¢, dada pela seguinte derivada:

0 0
\Ij(‘r7yvzat) = [8t+U°°8x} ¢(957y72775) (33)
ou de forma inversa:
1 i T —y
_ _z 7 4
swynt) = o [0 (et T i 8.4)

onde ~ € a variavel de integracao.

Especificamente para o dipolo, onde a fonte e 0 sumidouro sdo separados por um vetor
N, define-se o potencial de aceleragao do dipolo (¥ 4,01,) cOMo sendo a derivada direcional do
potencial da fonte (¥ f,,.) ao longo de N,, matematicamente:

8\Ilfonte
ON,

(3.5)

lIldipol o=

Tomando solugdes harmdnicas para a fonte, portanto ¥ s,te = ¥ fonte €xp (iwt), cujo médulo
U fonte € dado por:

— A\I/ w

\I}fonte = Rhexp{aooﬁgo[Moo(x_f) —Rh]} (36)
em que Ay € a amplitude da solugéo harménica proposta e representa a intensidade do dipolo,
w a frequéncia de oscilagdo, 8 é o fator de Prandtl-Glauert, com 32, =1 — M2, e, por fim, R},
€ o raio hiperbdlico definido segundo a Eq. 3.7.

D=

Ry = [(@—€%+ By —n)* + Bz — ] (37)

Neste caso, pode-se escrever o potencial de aceleracao do dipolo, de forma completa, como
sendo:

0 qu w .
VY dipolo = 37]\75 {Rh exp { aooﬂﬁo (Moo (x — &) — Ry }} exp (iwt) (3.8)
Definida a expressao para o potencial de aceleragao de um dipolo, a aplicagdo da Eq.

3.8 na Eq. 3.4 permite obter a magnitude do potencial de velocidade induzido por um dipolo de

aceleracgao potencial ¢ conforme a Eq. 3.9, o qual representa a solugéo desejada para a Eq.

3.2.
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v | My R,
U anef2 aooﬂzo”d” (89

@——ﬂ 0 [W(w—@] x/gl exp < tw
T UL 0N, TP U, R, P

—00

Com R), dado por:
1
Ry = [+ By — m)* + Bz - O] (3.10)

3.1.2 Distribuigcdo de presséao

A diferenca de pressao entre as superficies superior e inferior de uma asa fina pode
ser obtida através do normalwash (w) induzido pelo arranjo de dipolos de acelerag¢éo potencial
descrito na segao anterior. Para tal, deriva-se o potencial ¢ ao longo do vetor normal a superficie

9¢

sustentadora N,., ou seja, w = N resultando em:
Ay 0 0 ' N M R,
__ \\ w . Y Y h
= —(x — — - d
YT UL oN, oN, [Uoo - 5)] / R, P {“” AN ) aooﬂzj } !

(3.11)

Os trabalhos de Vivian e Andrews (1965) e Blair (1992) mostram, de forma detalhada, a
relacao entre o diferencial de pressao (Ap) e a amplitude Ay. Objetivamente, o0 médulo do salto
de presséao através do arranjo de dipolos em um ponto (¢, 7) é:

_ 47TpooA\Il

Ap= =g (3.12)

sendo d¢dn a area incremental do arranjo de dipolos.

Aplicando a Eqg. 3.12 na Eqg. 3.11, tomando toda a integral por toda a superficie e
realizando a normalizando pela velocidade do escoamento livre U, obtém-se 0 normalwash
induzido normalizado wy:

w 1
oy = = g | [ M€K = &y~ nz - Qdedn (3.19)
(o] OV o0 S

onde K é a funcao kernel, dada por:

— MR,
exp [éw’y h] dy (3.14)

K (0,0, 20) = exp { U m

sendo (xo, yo, 20) Um sistema de coordenadas relativo, entre o fixo e local, dado por: zo = =z — &;
Yo=y—m2=z—C

As funcdes kernel sdo transformagdes algébricas elementares que representam um
dominio tridimensional como sendo uma fonte ou um ponto dipolo instavel com intensidade
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concentrada. Sao entendidas como fungdes que representam, em um dominio fechado, o gap
de pressao devido a variacio da intensidade do dipolo. A solucdo da funcao kernel é bastante
complicada e envolve aproximagoées de integrais devido a transformacao. Uma forma de solugéao
destas € apresentada por Vivian e Andrews (1965) e maiores detalhes podem também ser
encontrados nos trabalhos de Silva (2018), Borges (2019) e Delgado Filho (2021).

Uma vez obtida a solugéo da funcéo K, rearranja-se a Eq. 3.13 para a discretizacao
de painéis, no intuito de escrever a velocidade induzida em um painel receptor (subscrito r),
calculada no seu respectivo ponto de controle, devido a contribuicao de todos os demais painéis
emissores (subscrito s) da discretizacao, resultando na Eq. 3.15:

e | [ o= =i (8.15)

(WN)r = Z —(Acp)s

S

onde (Ac,)s € o coeficiente de pressdo de um painel emissor, dado por:

Aps

%poo UOQO

(Acp)s = (3.16)

A extensdo da Eq. 3.15 para definir o conjunto de velocidades normalwash de todos os
painéis é dada como segue:

wN = DyAcy (3.17)

onde D4 € uma matriz quadrada complexa da ordem de numero de painéis, que relaciona
a diferenca de pressao devido a influéncia de um painel para outro. Esta também pode ser
denominada como matriz de fatores downwash, cuja inversa, denominada matriz de coeficientes
de influéncia aerodindmicos (Aerodynamics Influence Coefficients Matrix - AIC), pode ser
utilizada para determinar o vetor de coeficientes de pressdo Ac,. Assim, reescreve-se a Eq.
3.17 como:

Acp = AIC W (3.18)

em que AIC = Dg .

A avaliagéo da distribuigdo de pressdo, Acp, depende da obtengdo de AIC e de wi.
Objetivamente, a matriz de coeficientes € calculada e o vetor de velocidades € obtido a partir
da imposi¢ao das condigdes de contorno do escoamento, ambos procedimentos descritos nas
subsecdes seguintes.

3.1.3 Avaliagdo da matriz dos coeficientes de influéncia aerodindmicos

A obtencdo da matriz AIC depende da natureza da matriz de downwash Dy, conforme
apresentado anteriormente. A matriz D4 € dada pela soma dos termos, estacionéario (Dgg)
nao-estacionario (Dq 1), € possui dependéncia para com o nimero de Mach, geometria da
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superficie e um parametro adimensional denominado frequéncia reduzida (k,). Este, representa
0 numero de oscilacdes sofridas por um aerofélio durante o intervalo de tempo que o escoa-
mento U, leva para percorrer a distancia da semi-corda (b), sendo calculado da seguinte forma
(Wright; Cooper, 2015):
wb
kr = — 3.19
= (3.19)

Segundo Albano e Rodden (1969) para casos de regime estacionario de escoamento,
ou seja, quando k. = 0, o DLM converge para o VLM, o que permite aplicacao deste para
obtencao da parte estacionaria de D4. Ainda segundo os autores, essa abordagem apresenta
uma vantagem para com a convergéncia dos resultados em frequéncias proximas de zero.

A obtengao do termo nao-estacionario apresenta maior complexidade e depende da
forma como a pressao é distribuida ao longo da linha de dipolos. A formulacao original de
Albano e Rodden (1969), considerou uma aproximagao parabdlica para realizar o ajuste do
numerador do integrando da fungao kernel. Posteriormente, a aproximacao quartica foi proposta
por Rodden, Taylor e MciIntosh (1998), garantindo mais estabilidade para o método. Borges
(2019) implementou ambas aproximacdes, e apresenta a formulagéo de Dg g, inclusive, para
casos nao planares. Nesta tese, as andlises se detém a casos planares e, dessa forma, somente
a formulagéo planar esta apresentada, para melhor leitura, no Apéndice A.

3.1.4 Calculo do normalwash

Conforme comentado ao longo da secao, a velocidade induzida age no ponto de
controle do painel e é formulada com base nas condi¢des de contorno do potencial aerodinamico
linearizado da Eq. 3.2. Mais especificamente, essas condigdes referem-se a ndo penetrabilidade
e a inexisténcia de escoamento normal a superficie sustentadora, imposto matematicamente
por:

gIZJrV-Vh:O (3.20)
onde h(x,y,z = 0,t) € uma funcdo que descreve uma superficie variante do tempo em trés
coordenadas e, para o caso de asas finas, pode ser escrita como fungédo da deformagao do
seu plano médio (h.,,) e do envelope de espessura (h;) relativo ao plano médio ndo deformado
(z = 0), sendo representada pela seguinte forma:

h(xayat) :h'm (xayvt)iht (I‘,y,t) (321)

O vetor velocidade V para um fluxo linearizado em torno do escoamento uniforme,
como descrito anteriormente, pode ser escrito como sendo:

V = (Uso +up)i + (vp) ] + (wp) k (3.22)

no qual u,, v, € w, s&0 pequenas perturbagdes no escoamento livre.
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Aplicando as Eqgs. 3.21 e 3.22 na Eq. 3.20, com h = h,, + h, tem-se:

Oh Oh Oh
—— — (Uso +up) = —

8:5 vpai’[) + wp = O (323)

estendendo a linearizagdo do potencial as condicdes de contorno, ou seja, desprezando os
termos nao lineares, obtém-se a expressao disposta na Eq. 3.24.

oh oh
= ot TV~

wp (3.24)

A linearizagao aplicada limita a modelagem as superficies sustentadoras finas. Além
disso, em geometrias de asas simples, € conveniente representar deformagdes como fungdes
polinomiais no espago € harmdnicas no tempo que, em forma de série, sdo escritas como (Blair,

1992):
h(z,y,t) = [Z Z aijij] exp (iwt) = hexp (iwt) (3.25)
=0 k=0

em que aj;, sS40 as constantes do polindmio, X e Y s&o coordenadas no ponto de aproximagéo
e n, e n, designam a ordem dos polinémios nas diregdes x e y, respectivamente.

Substituindo a Eq. 3.25 na Eq. 3.24, obtém a velocidade normal induzida (w, = wy):

ng Ny ng Ny
wN = {iw [Z Z aijij + Uso Z Z jaij]_lYk] } exp (iwt) (3.26)
j=0 k=0 =0 k=0

a aplicagao da frequéncia reduzida &, na Eq. 3.26 e da normalizacao pela velocidade do fluxo
livre U, resulta em:

_ ik, & ivk
Wy = |22 2 XY+

§=0 k=0

ng Ny .
Z Zjaijj_lYk] } exp (iwt) = %h + ? (3.27)
=0 k=0 t

A Eq. 3.27 pode ser utilizada para definicao do carregamento aerodindmico sem nenhum
problema. No entanto, para utilizagdo no DLM, o carregamento sera descrito em coordenadas
modais, conforme sera descrito no modelo acoplado do préximo capitulo. Para isso, € mais
conveniente apresentar o conjunto de normalwash evidenciando o vetor de deslocamentos h,
da seguinte forma:

wn = (Dr +ik.D1)h' (3.28)

onde a matriz Dr denota a amplitude das inclinagées e D1 a magnitude dos deslocamentos #,
ambas relativas a cada painel e a cada modo.

Definidos ambos os termos necessarios para o calculo dos coeficientes de pressao
na Eq. 3.18, define-se o vetor de esforgos aerodindmicos (F,) em termos de AIC e de wy,
segundo a Eq. 3.28, como:
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Fa = (oo SAICWN = (oo SAIC (DR + ik, Dy) h'" (3.29)

1 e A , . . ~ S
sendo ¢ = 5pOOUgO a pressao dinamica e S é a matriz de integracéo aerodinamica que, para
0 caso da placa plana, é composta pelas area dos painéis.

A Eq. 3.29 representa o carregamento aerodinamico no dominio fisico e ainda requer
manipulacdes para o célculo no ponto de controle de cada painel. Isso porque, como sera
apresentado no préximo capitulo, anélises de estabilidade como as de flutter faz uso da equagao
do movimento, e portanto os esforcos aerodindmicos, em coordenadas modais.
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CAPITULO IV

MODELAGEM DO PROBLEMA AEROELETROELASTICO

Desenvolvidos os modelos estrutural eletromecéanico e o aerodindmico, faz-se neces-
sario apresentar a metodologia de acoplamento destes para avaliagdo do comportamento
aeroelastico do sistema. No contexto do grupo de pesquisa LMEst envolvendo estruturas
aeronauticas em regime subsoénico, Silva (2018) analisou a estabilidade de sistemas aero-
viscoelasticos utilizando o programa comercial NASTRAN para o calculo do carregamento
aerodinamico. Borges (2019) elaborou e validou a ferramenta Aerosolver para analise de
flutter em sistemas aeroelasticos simples. Nesta, o carregamento aerodinamico foi modelado
via DLM e acoplado a modelos estruturais para analises de estabilidade de asas modeladas
como placas planas (plate like wing) puramente metélicas e estruturas sanduiches dotadas de
camadas viscoelasticas. Em continuidade, Delgado Filho (2021) fez alteragées no Aerosolver
com o intuito de inserir efeitos de incertezas através da modelagem estrutural via elementos
finitos estocésticos. Ambos estudaram estruturas sujeitas a escoamentos subso6nicos, porém se
limitando ao dominio fisico mecanico. Neste capitulo, serdo abordados os principais aspectos
referentes ao modelo aeroeletroelastico acoplado no que diz respeito a analise de estabilidade,
passando pela formulacdo da equacao aeroelastica deste modelo até a estruturagao do método
pk, utilizado para andlises de flutter.

4.1 Acoplamento entre os modelos estrutural e aerodinamico

A obtencao do carregamento aerodinamico nao-estacionario via DLM, conforme deta-
lhado no capitulo anterior, esta limitada @ malha aerodindmica descrita. O efetivo acoplamento
dos modelos se da através da interagdo do modelo aerodindmico com estrutural correspon-
dente, neste caso, o eletroelastico ja formulado. Para tal, combina-se as malhas estrutural e
aerodinamica, ilustradas na Fig. 4.1, através de um artificio de interpolacao de deslocamentos
via splines.

As malhas estrutural e aerodinamica sao sobrepostas e as linhas splines funcionam
como uma grade fixa que interliga ambas as malhas. Dessa forma, os deslocamentos dos nés
na malha estrutural, especificamente da diregéo z, sao interpolados aos pontos de controle da
malha aerodinamica através das splines, representadas, matematicamente, pela matriz T,;.
Isso permite escrever o vetor de deslocamentos estrutural h' como disposto na Eq. 4.1.
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Spline Linha de dipolos
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Ponto de controle
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Il Valha Aerodinamica (DLM)

Figura 4.1 — Malhas estrutural e aerodin@mica (adaptada de Kotikalpudi; Pfifer; Balas, 2015).

h' = T,u, (4.1)

Os termos da matriz T, sao calculados por (Delgado Filho, 2021):

ng My

Tos = > > ayXiY] (4.2)

i=0 j=0

em que X, e Y, representam as coordenadas dos pontos de controle dos painéis e a;; séo
constantes de interpolacdo das formas modais, obtido pela Eq. 4.3

aj; = [i%XZY]] Uy (43)

i=0j=0

com X e Y, neste caso, representando as coordenadas nodais da malha estrutural. Destaca-se
ainda, que a interpolagao utilizada nesta tese para obtencao dessas constantes é linear.

O equacionamento apresentado permite escrever o carregamento aerodinamico medi-
ante os deslocamentos fisicos da malha estrutura. No entanto, a analise de sistemas aeroelasti-
cos com vistas a instabilidade de flutter, requer avaliagdo do comportamento dos modos de
vibrar com a variacéo da velocidade do escoamento. Dessa forma, é conveniente obter a equa-
¢ao dindmica do movimento em coordenadas modais (¢). Essa abordagem faz uso da matriz
das formas de vibrar, ou matriz modal (®), para transformar equagdes de movimento acopladas
escritas em coordenadas fisicas em uma forma de coordenadas diferente, denominada modal
ou principal, onde o acoplamento esta ausente (Wright; Cooper, 2015). A transformacao de
coordenada fisica em modal é dada, matematicamente, por:
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u, = q (4.4)

A equacao do movimento acoplada no dominio do tempo, como apresenta a Eq. 2.42,
pode ser escrita de forma Unica, tomando Q,(t) = Z ()¢, (t), como:

Mg () + Ko — Ko (Koo — Z71) " K| uy(t) = Fy (1) (4.5)

Kr

em que K7 representa uma matriz de rigidez completa, incluindo o circuito shunt, contendo
a impedancia do circuito no dominio do tempo. Aplicando a transformacédo modal a Eq. 4.5 e
pré-multiplicando ambos os lados da equacao pela transposta de ®:

& M, 2§+ KrPq=S"F,t) (4.6)
Y S
q q

sendo M, e K, as matrizes de massa modal e rigidez no dominio modal, respectivamente

O lado direito da Eq. 4.6 representa o carregamento externo na base modal. Para o
modelo aeroeletroelastico, o carregamento F, representa o carregamento aerodindmico. Nesse
sentido, o carregamento da Eq. 3.29 deve ser escrito em coordenadas modais através da
combinacao da Eq. 4.1 e da Eq. 4.4, resultando em:

F. = ¢oo SAIC (DR + ik, Dg) Tys®q (4.7)
o qual, aplicado a Eq. 4.6 e transferindo a forca para os nés da malha estrutural:

qu + qu — @TTIS 4o S AIC (DR + ikrDI) T.s®q (48)

Fq

onde F, representa o vetor de carregamento aerodindmico em coordenadas modais depois de
todas as interpolagdes. Este, é geralmente escrito de forma a explicitar a matriz aerodinamica
generalizada Q. (Generalized Aerodynamics Matrix - GAM), complexa, funcado da frequéncia
reduzida e obtida, para cada modo individualmente, por:

Q.(ik,) = ®'TI S AIC (DR + ik, Dy) Ty ® (4.9)

e, dessa forma, a equacao do movimento para o sistema aeroeletroelastico acoplado em
coordenadas modais é:

qu + qu = QOoQa(ikr) q (41 0)

A Eq. 4.10 explicita o acoplamento dos modelos estrutural eletromecéanico e aerodina-
mico, e sera empregada para a analise de estabilidade. Vale destacar os efeitos derivados do
carregamento aerodindmico, o qual insere uma parcela de rigidez e outra de amortecimento,
provenientes das partes real e imaginaria de Q,, respectivamente.
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4.2 Estabilidade e predicao do flutter

A obtencdo da equacéao aeroelastica da estrutura eletromecénica é o primeiro passo
para analise de estabilidade. Nesta tese, a analise de estabilidade sera realizada com vistas
ao flutter, que é uma instabilidade aeroelastica dinamica proveniente do desequilibrio entre as
forcas aerodinamicas induzidas pelo movimento e as forgas elasticas e de inércia (Djojodihardjo,
2023). O flutter também é definido como uma vibracao instavel e auto excitada, em que a
estrutura extrai energia do escoamento, passando a oscilar com amplitudes elevadas que,
frequentemente, culminam em falha estrutural catastrofica (Wright; Cooper, 2015).

A ocorréncia do flutter também é relatada como um acoplamento desfavoravel entre dois
modos de vibrar a uma determinada velocidade de escoamento, denominada critica, a partir da
qual qualquer perturbacao acidental desencadeia as oscilacdes instaveis (Fung, 1993). Diante
da natureza complexa e destrutiva, geralmente recomenda-se que o flutter seja completamente
eliminado nas fases de projeto ou impedido de ocorrer dentro do envelope de voo (Garrick;

Reed, 1981).

A previsao do flutter é realizada através da solugao da equacgao aeroelastica do sistema,
que consiste num problema de autovalor. No entanto, a natureza da GAM exige um procedimento
iterativo de acoplamento de frequéncias (Wright; Cooper, 2015), isso porque a frequéncia
reduzida € entrada e solucdo do problema ao mesmo tempo. Os métodos iterativos mais
consolidados sé@o o k e o pk, ambos baseados em suposi¢des simples de movimento harménico,
que sao aceitaveis no limite do flutter. Os métodos podem prever a mesma velocidade critica,
mas certa imprecisdo no comportamento subcritico. O fato do amortecimento do método k
nao ser confiavel, faz do método pk ser frequentemente mais utilizado, por conta da sua
confiabilidade (Yuan; Zhang, 2023). Neste caso, relaciona-se o autovalor ao coeficiente de
amortecimento estrutural g, e identifica-se a velocidade critica quando a parte real do autovalor
for nula para um determinado o modo. Esse procedimento € graficamente representado pelo
diagrama V-g, conforme ilustra a Fig. 4.2.

Instavel

I
’I
III A Flutter>

Amortecimento, g

Modo 1

Velocidade, V

Figura 4.2 — Diagrama V'-g para analise de estabilidade (adaptada de Garrick; Reed, 1981).
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4.2.1 O método pk

A utilizacao do método parte da equagéo aeroelastica escrita como um problema de
autovalor nao-linear de segunda ordem do tipo:

150 1
M+ (€4 vl )+ (6, - o7l ) [a =0 (4.11)

onde: QR e QL sdo as matrizes de rigidez e amortecimento modal aerodindmicas, computadas
como sendo a parte real e imaginaria da GAM fungéo de k,, respectivamente; a matriz C,

representa o amortecimento estrutural em coordenadas modais que, conforme desenvolvido no

capitulo anterior, nao foi incluido na modelagem; e p = w (g + z) € o0 autovalor do problema.

E importante destacar, que a matriz de rigidez reduzida as coordenadas modais K,
advém da matriz K. Entretanto, a impedancia nesta formulacao se da no dominio da frequéncia,
tal qual apresentado na Eq. 2.45. Isso porque, 0 método pk, como detalhado a seguir, analisa
pontos de velocidade modo a modo.

Para obter a solucado via método pk, a Eq. 4.11 é reescrita na forma canbnica de
espago-estado, conforme a Eq. 4.12, dobrando a ordem do problema.

[A—pIllq=0 (4.12)
sendo I a matriz identidade e A dada por:

0 I

1 15
-M;! <Kq - QPVQQaR> M, ! (QkPVQ:Ii)

A— (4.13)

Dessa forma, sdo necessarias iteracoes para a solugao da Eq. 4.11 de tal modo que
a frequéncia reduzida, agora calculada com base no autovalor p, também seja satisfeita. O
autovalor € complexo e possui w como parte imaginaria (3), sendo assim a k, a ser satisfeita é
dada por:

ky = = = 220 (4.14)

Para tal, estima-se um valor de k,. com base nas frequéncias naturais e calcula-se o
problema de autovalor da Eq. 4.11. Obtido o autovalor, calcula-se a nova k, correspondente e
faz uma comparagdo com a estimativa anterior até que se atingida a tolerancia (tol) requerida.
Enquanto nao se atinge a tolerancia requerida, o processo é repetido através da atualizagao
de k.. Atingida a tolerancia, a andlise avanca ao modo de vibrar seguinte. O procedimento é
ilustrado no fluxograma da Fig. 4.3.

O critério de convergéncia de k, deve atender critérios de parada avaliados pelo erro
absoluto entre as frequéncias de cada j-ésima iteracdo do loop descrito, os quais sao:
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Figura 4.3 — Fluxograma do método pk (adaptada de Borges, 2019).

kD) — k07D < tol, se KUV <1
(4.15)
D) — k9D < tol -EIY se KUY >1

em que o valor de tolerancia usual € de 0,001 (Rodden; Johnson, 1994).

Observa-se, por fim, que para cada ponto de velocidade analisado, em cada modo de
vibrar, é possivel calcular o valores do amortecimento ¢ a partir do autovalor p por:
2R(p)
_ (4.16)
7 S0)
0s quais sao utilizados para o levantamento do gréfico V-¢g e, consequentemente, andlise de
flutter.

4.2.2 Aproximagdo da matriz GAM

No método DLM, a andlise de flutter requer o célculo da matriz GAM a cada iteragao,
resultando em grande esforco computacional para sua predicdo. Uma forma de contornar essa
problematica esta na utilizagao de interpolagdes das matrizes aerodindmicas. Nesse sentido, a
aproximacao de Roger é bastante utilizada em analises aeroelasticas envolvendo controle ativo,
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bem como a modelagem de superficies de controle em asas e empenagens. De forma geral, se
trata de uma ferramenta para transformacao da matriz GAM para o dominio temporal, onde é
realizada aproximagao destas via método dos minimos quadrados e o uso de multiplos estados
de atraso (Kotikalpudi; Pfifer; Balas, 2015; Borges, 2019).

No entanto, apesar da aproximacao de Roger ser amplamente utilizada para conversao
das matrizes aerodinamicas para o dominio do tempo, nesta tese, a aproximacao sera utilizada
como recurso de minimizagao de esfor¢co computacional para os calculos repetitivos da GAM
no método pk. A funcéo de transferéncia, também denominada funcao racional de aproximacao,
utilizada para aproximar a GAM é:

Np+3 .
> ik,

A N . N2
Qa(kr) = Ao + (iky) A1 + (ik,)" Az + pZ:% 7(1’]@ ) Api2 (4.17)

onde Qa representa a matriz GAM aproximada, as matrizes A,,, comm = 0,1,...6, S0 as
matrizes de aproximacdo de Roger obtidas por um ajuste de curva de minimos quadrados
proveniente de valores discretos de k.. Por fim, a soma da Eq. 4.17 define os estados aerodina-
micos, onde v, indica o atraso aerodinamico associado ao estado \,, parap =3,...,N,, e é
calculado para o range de k, desejado (Jonsson et al., 2019; Cea; Palacios, 2021). Maiores
detalhes sobre o céalculo das matrizes de aproximacao podem ser encontrados no trabalho de
Borges (2019).

A estrutura modelada possui caracteristicas de um tipico sistema de coleta/aproveitamento
de energia baseado em vibragéo, do inglés Vibration-based Energy Harvesting system (VEH).
Estes sao constituidos de um dispositivo mecéanico fonte de vibragdes, um dispositivo de con-
versao eletromecanica, um circuito elétrico extrator para converter a energia elétrica recuperada
em elétrica utilizavel e, por fim, um sistema de gerenciamento e/ou armazenamento (Aouali,
2021). No caso desta tese, a estrutura compdésita vibra devido o escoamento, ao passo que
possui elementos piezoelétricos (conversor eletromecéanico) que estéo ligados ao circuito shunt
(extrator) que controla a estrutura. A parcela de gerenciamento/armazenamento refere-se a
capacitores e baterias para utilizagdo da energia e nao esta contemplada nesta tese. Na se¢éao
seguinte, o conceito de harvesting vai ser melhor explanado e o equacionamento para obtencao
da poténcia obtida seréa desenvolvido.

4.3 Energy harvesting

O termo energy harvesting, em definicao, refere-se as técnicas pelas quais a energia
desperdicada no ambiente é aproveitada e convertida em alguma forma util, como a eletricidade
(Rosso, 2024). Esse termo causa confusao quando traduzido ao portugués, sendo definido
como coleta, colheita ou aproveitamento de energia. Sendo assim, para que nao haja confusées,
os termos em inglés serado utilizados. Além desse, € comum encontrar na literatura o termo
harvester, em referéncia aos dispositivos que sao utilizados para finalidade de harvesting, ou
que realizam, em outras palavras, a captura de energia.
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Os recentes avangos de eletronicos de baixa poténcia e sistemas sem fio (wireless) tém
motivado ainda mais pesquisas envolvendo energy harvesting. Os dispositivos VEH sao objetos
de estudos nas ultimas trés décadas e, apesar de serem idealizados para dispositivos de
pequeno porte eletrénicos (Aouali, 2021), estes também estdo sendo aplicados em dimensdes
de centimetros (mesoescala) (Rosso, 2024). A vibragao nesses dispositivos pode ser convertida
para energia elétrica através de mecanismos eletromagnéticos (Han et al., 2022), piezoelétricos
(Gedeon; Dorsch; Rupitsch, 2021) e/ou eletrostaticos (Li et al., 2023). Sendo aqueles que
utilizam PZT vantajosos por conta das maiores densidade de poténcia, facilidade de aplicacao
e projetos mais simples e compactos.

Técnicas de harvesting através de mecanismos piezoelétricos, também denominados
Piezoelectric Vibration Energy Harvesting - (PVEH), sdo bastante estudadas através de dife-
rentes modelos numéricos. O modelo mais simples é o de um Unico grau de liberdade que, no
entanto, pode apresentar resultados imprecisos. Dessa forma a utilizacdo de técnicas como a
de elementos finitos também sdo empregadas para analises de sistemas PVEH (Amini et al.,
2016; Deng et al., 2021).

No ambito de sistemas fluido-estrutura, as modelagens de PVEH possuem maior
complexidade, uma vez que existe troca de informagéo por trés vias em dominios fisicos
diferentes. Além disso, a deformacao da estrutura e a poténcia a ser gerada somente podem
ser identificadas apés o calculo dos carregamentos aerodindmicos. E em contrapartida, o
carregamento aerodinamico nao pode ser calculado sem informacdes de deformacéo estrutural
e influéncia elétrica sobre essas deformacdes (Ravi; Zilian, 2019).

Alguns trabalhos se destacam quanto a modelagem de harvesting em sistemas fluido-
estrutura. Erturk et al. (2010) apresentaram um modelo matematico para analises de harvesting
de sistemas denominados piezoaeroelasticos, em que um harvester foi acoplado a uma se-
¢ao tipica de asa para analise de poténcia elétrica de saida. De Marqui Junior et al. (2010)
desenvolveram um modelo em elementos finitos de um sistema piezoaeroeléstico acoplado no
dominio da frequéncia e modelagem aerodinamica via DLM. Neste caso, os autores analisaram
uma estrutura de placa embebida de camadas de PZT, apresentaram Fung¢des de Resposta em
Frequéncia (FRF) elétricas para o caso e obtiveram parametros étimos para maximizar a potén-
cia de saida. Mais recentemente, Amini, Emdad e Farid (2014) apresentaram um modelo em
elementos finitos para anélises de harvesting a partir de interacdes fluido-estrutura, utilizando
estrutura unimorfa (PZT em apenas um lado da placa) ligada a um circuito resistivo e sujeita a
escoamento turbulento.

O modelo estruturado ao longo desta tese ja inclui o carregamento nao-estacionario e
os efeitos elétricos advindos de um circuito elétrico qualquer, como ja apresentado. Resta, no
entanto, desenvolver a forma de obtencio da poténcia captada que, nas analises realizadas,
sao para a frequéncia de flutter.
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4.3.1 Poténcia de harvesting

A escassa literatura envolvendo analise de harvesting com modelos em elementos finitos
mostram o levantamento das chamadas FRF’s elétricas (voltagem, corrente e/ou poténcia) de
acordo com os modelos estruturais pertinentes. No caso desta tese, a estruturagdo do modelo
se da no dominio da frequéncia, tendo em vista a natureza do DLM. Dessa forma, a obtencao
da expressao de FRF em voltagem para o modelo proposto parte das equagbées do movimento
no dominio do tempo, tomando respostas harmdnicas para os graus de liberdade mecanicos,
forga e carga elétrica, do tipo:

(4.18)

A aplicagao das respostas harménicas da Eq. 4.18 na Eq. 2.42, incluindo o carregamento
aerodinamico do lado direito da equacao, tem-se:

Ko — wQMuu} ug exp (iwt) + Ky o exp (iwt) =F¢ exp (iwt)

. pV )
+ ZW%QgFUO exp (iwt) (4.19)
2
+ %QEFuO exp (iwt)

onde o subindice F' nas matrizes aerodindmicas representa uma transformacao das mesmas a
base denominada fisica, ou seja, QE/IF = @QE/IQT, realizada para que se tornem compati-
veis com a dimensao dos demais termos da Eq. 4.19. Aplicando a relagao entre as coordenadas
fisica e modal, e tomando a resposta harménica, reescreve-se a Eq 4.19 como:

V2 . pV
[Kuu - pTQEF - W%Q;F - WQMuu ug + Kud) $o = FO (420)

Aa
Aplicando 0 mesmo a segunda equacéao acoplada, chega-se em:

Z ' (w
Kgutto + [K«w - wf )

¢o =0 (4.21)

Por fim, substituindo a Eq. 4.20 na Eq. 4.21 e fazendo algumas manipula¢cées matematicas,
chega-se a seguinte expressao da FRF elétrica em voltagem por unidade de forca:

PR
- lKaﬁuAKle K+ 2 iw(“”] K,;A;' = DDP(w) (4.22)
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Neste ponto, vale ressaltar que os circuitos onde a tensdo e/ou corrente sdo representa-
das por senoides ou cossenoides, como 0 caso da resposta harménica adotada aqui, possuem
poténcia aparente dissipada P dada por (Boylestad, 2011):

p=-rr (4.23)

onde V), e I,, representam a tenséo e corrente de pico, respectivamente. Como a corrente de
pico é dada por I, = % pode-se escrever a poténcia dissipada em funcao da impedancia do
circuito. Expandido esse conceito as equac¢des matriciais desenvolvidas pode-se definir a FRF
de poténcia como sendo:

_ DDP?
2|Z(w)]

Po(w) (4.24)

A Eq. 4.24 representa um indicativo de poténcia aparente a ser obtida do circuito
conectado a estrutura e, apesar de estar disposta como uma FRF, sera utilizada para obtengao
da poténcia do circuito na frequéncia de flutter mediante a configuracao estrutural existente.

Essa poténcia, assim como a velocidade de flutter, serdo otimizadas com base nos parametros
do circuito através da técnica de otimizagéo apresentada com mais detalhes no préximo capitulo.
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CAPITULO YV

PROJETO OTIMO ROBUSTO

O projeto de sistemas mecéanicos modernos requer, cada vez mais, aumento de confia-
bilidade e seguranca de operagao. Estruturas aeronauticas e aeroespaciais sao exemplos do
aumento de seguranca empregado ao longo dos anos. Aplicagdes com demandas multiplas
de projeto com busca de melhorias em desempenho caracterizam-se como Problemas de
Otimizagéo Multiobjetivo (POMO). Estes, consistem em minimizar (ou maximizar) um conjunto
de objetivos simultaneamente, obedecendo um conjunto de restricdes. Concepgdes étimas
e/ou robustas atuam como importantes ferramentas para garantir a confiabilidade, robustez e
maximizagao de desempenho ainda na fase de projeto, reduzindo assim os custos de produgao

O estudo de caso abordado nesta tese se enquadra como um problema de multi
atributos desejados, uma vez que a concepcao robusta de circuitos shunt, visando a obtencao
de maxima poténcia e supressao do flutter, é de grande interesse deste trabalho. Nesse sentido,
este capitulo abordara conceitos relativos as técnicas de otimizacdes deterministica e robusta a
serem utilizadas, conceitos sobre dominéncia de Pareto, o0 método de otimizagdo via algoritmo
evolucionario Non-dominated Sorting Genetic Algorithm (NSGA) e funcdes de vulnerabilidade
serdo apresentados.

5.1 Formulacao de um problema de otimizacao multiobjetivo deterministico (POMD)

Diferentemente dos problemas mono-objetivo, os POMO buscam obter um conjunto
de pontos solugbes que satisfaca as restricdes e otimize as fungdes objetivo, geralmente,
conflitantes. Os pontos, neste caso, sdo ditos solu¢cdes nao-dominadas. A formulacao classica
matematica de um POMO ¢ definida pela expressao (Deb, 2001):

Min (ou méx) y = f,,(x) = [f1(x), fa(X),..., fm(X)], m=1,2,.... M
g(X):[gl(X),QQ(X),...,gj(X)]SO j:1727"'7<]
x = (z1, x2,...,2y) € X CR" (5.1)

Sujeito a
el <z <V 1=1,2,...,n

y:(ylv y277ym)€YCRk
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onde x é o vetor das n varidveis de projeto; x/ e 2V s&o os limites inferiores e superiores de cada
componente de x, respectivamente; R” e R* representam os espacos de decisdo e objetivos,
respectivamente; X C R” também é conhecido como espaco factivel e esta associado as J
funcdes de restricdes (de igualdade e desigualdade) g(x); e, por fim, y é o vetor de objetivos a
serem otimizados.

A funcdo f : R” — R* representa a transformacao a partir do espaco de decisdo X no
espaco objetivo Y e pode ser utilizada para avaliar a qualidade de cada solucédo. A imagem
de X sob a fungéo f representa o espago conhecido como espago objetivo factivel Y = f(X).
A inexisténcia de uma hierarquia de solucdes nos problemas multiobjetivos impede que seja
realizada uma comparacao direta quanto a qualidade das solugdes, como nos problemas
mono-objetivo. Dessa forma, uma relacdo usualmente adotada para comparar solugées em
POMO'’s é conhecida como dominancia de Pareto (Kumar; Yadav, 2019).

Para definir o conceito de dominancia, considera-se a minimizagao simultanea de todos
objetivos de um POMO qualquer, dados por y! = (y1,...,4.) e y2 = (43,...,92,), € seus
respectivos vetores decisdo x! e x2. Dessa forma, define-se que: x! = x? (x! domina x?) se
nenhum componente de y? for maior que o componente de y! correspondente, e pelo menos
um componente de y! seja maior que o correspondente y? (Rostami; Neri; Gyaurski, 2020).
Matematicamente:

Vk=1:n, y} > v}
e (5.2)
Fk=1:n|y; >y}

caso x! ndo domine x? e vice-versa, diz-se que ambos s&o indiferentes (x! ~ x2) ou possuem
mesmo nivel de dominéncia. A Fig. 5.1 ilustra o conceito de dominancia de Pareto, analisando
a dominancia de outras solu¢des em relagéo a B.

N
£21 e
Q .
o ° Dominado
Indiferente
E. ° ®
B.
o Domina Indiferente
D (o) @
C

f

Figura 5.1 — Nocdo de dominancia e indiferenca (extraida e traduzida de Rostami; Neri;
Gyaurski, 2020).

A regiao composta pelo retdngulo azul na Fig. 5.1 representa o espago objetivo com
solugdes que dominam B. Ou seja, todos os vetores objetivos nessa regido possuem ao menos
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um valor objetivo que supera o correspondente de B, e 0 outro objetivo que é maior ou igual
que o objetivo do vetor B. O retangulo lilas contém vetores objetivos que sao dominados pelo
vetor B, os demais séo indiferentes.

O conceito de dominéncia é a base de definicdo da otimalidade e, finalmente, da
fronteira de Pareto. Por definicdo, uma solucdo x* € X é Pareto-6tima se nao houver outra
solugdo x € X que a domina. Ou seja, ndao ha outra solugao capaz de melhorar determinado
objetivo em detrimento da qualidade de, pelo menos, um outro objetivo (Eschenauer; Koski;
Osyczka, 1990). O conjunto dessas solugdes Pareto-6timas (P*) é definido matematicamente
por:

Pr={xeX|ix eX:x* = x} (5.3)

Finalmente, a fronteira (ou frente) de Pareto PF* é definida como sendo a imagem do
conjunto Pareto-6timas P* no espaco objetivo, ou seja:

PF* = {f(x) | x € P*} (5.4)

a Fig. 5.2 ilustra o conjunto Pareto-6timo e a respectiva fronteira no espaco objetivos.

Espaco deciséo Espaco objetivo

xs | f2 k
XCR" B RE YCR

~—— A

Fronteira
de Pareto

Xq Fronteira ﬁ

@ Pareto-6timas © de Pareto

Figura 5.2 — llustragédo do conjunto Pareto-étimo e a respectiva fronteira (adaptada de Rostami;
Neri; Gyaurski, 2020).

Ao longo dos anos, varios métodos foram apresentados para resolucdo de POMQO’s sob
diferentes abordagens. Alguns métodos tradicionais de resolugcéo se valem da transformacao
do POMO em um problema mono-objetivo, onde os varios objetivos sdo agregados em um
unico. Estes métodos demandam ainda mais conhecimento do projetista acerca do problema
em analise, uma vez que este atua antes mesmo da obtencao das solugdes, ou seja, a priori
(Srinivas; Deb, 1994; Arroyo, 2002). De outra forma, uma outra abordagem busca resolver
o POMO através do conceito de otimalidade de Pareto apresentado anteriormente. Nestes
casos, o projetista decide sobre o problema somente ap6s obtengéo do conjunto Pareto-étimo,
0 que caracteriza abordagem a posteriori (Lobato, 2008). Geralmente, o projetista pondera qual
objetivo pode ser mais negligenciado em detrimento do outro para a escolha dentro da fronteira
obtida, reduzindo a agéo do tomador de decisdo para um conjunto mais restrito. Fica claro, que
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abordagens de solugdo de POMQ’s desse tipo séo ferramentas de auxilio a tomada de decisao,
uma vez que a escolha final é facultada ao projetista. Uma categoria de métodos para solugéao
de POMO’s via otimalidade de Pareto é a dos Algoritmos Evolucionarios, como o Algoritmo
Genético (AG).

5.1.1 Algoritimos genéticos (AG)

Os AG’s sao algoritmos que fazem analogia ao processo evolutivo natural bioldgico,
imitando a teoria darwiniana de sobrevivéncia dos mais aptos, ou seja, um conjunto de solucées
potenciais competem entre si e “sobrevivem” caminhando em dire¢do a solugao étima (Lobato,
2008). O AG foi proposto por em 1988 por John Holland e possui como elementos basicos a
representacdo de cromossomos, selecio de aptidao e operadores biologicamente inspirados,
como selecdo, mutacao e cruzamento (Holland, 1992; Goldberg, 1989). Esses algoritmos séao
frequentemente utilizados para criar solucoes de alta qualidade para problemas de otimizacao
e busca, onde a populagao inicial evolui por meio dos operadores biol6gicos.

Existe uma variedade de algoritmos evolucionarios voltados para resolu¢cdo de POMO’s
na literatura. O pioneiro foi proposto por Schaffer (1984), denominado VEGA (Vector Evaluated
Genetic Algorithm). Dentre outros mais populares cita-se: MOGA (Multi-objective Genetic Algo-
rithm) (Fonseca; Fleming, 1993); NSGA (Nondominated Sorting Genetic Algorithm) (Srinivas;
Deb, 1994); NPGA (Niched Pareto Genetic Algorithm) (Horn; Nafpliotis; Goldberg, 1994); SPEA
(Strength Pareto Evolutionary Algorithm) (Zitzler; Thiele, 1998); PESA (Pareto Envelope-based
Selection Algorithm) (Corne; Knowles; Oates, 2000); NSGA-II (Deb et al., 2000), utilizado nesta
tese; MOMGA (Multiobjective Optimization with Messy Genetic Algorithm) (Veldhuizen; Lamont,
2000); PESA-II (Corne et al., 2001); SPEA2 (Zitzler; Laumanns; Thiele, 2001); e NSGA-III (Deb;
Jain, 2014).

5.1.1.1 NSGA-II

O algoritmo NSGA (Srinivas; Deb, 1994) foi um dos primeiros algoritmos evoluciona-
rios baseado no conceito de dominancia. No entanto, o0 mesmo utiliza uma abordagem de
classificacao lenta (Deb, 2001) quanto a distribuicdo da populacdo em diferentes niveis nao-
dominados. Além disso, neste, a complexidade computacional se relaciona com o cubo da
populagao, tornando-o computacionalmente caro para grandes tamanhos populacionais (Kumar;
Yadav, 2019). Com base nisso, Deb et al. (2000) propuseram o NSGA-II, cujo busca solugdes
nao-dominadas em diferentes frentes de forma iterativa, reduzindo a complexidade.

O NSGA-Il baseia-se em quatro principios basicos, nomeadamente: classificagdo com
base na ndo-dominancia; elitismo; preservacao de diversidade via distancia de aglomeracao
(crowding distance - CD); e operador selecao (Verma; Pant; Snasel, 2021). O algoritmo tem
inicio com a construgao de uma populacao de solugdes candidatas geradas aleatoriamente.
Cada um dessas solucdes € avaliada e atribuida a um ranking de aptidao igual ao seu nivel de
nao-dominancia, sendo o nivel 1 o melhor. Uma distribuicdo genérica das solu¢des ranqueadas
¢ ilustrada na Fig. 5.3.
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Figura 5.3 — Ranking de solucdes ndo-dominadas (adaptada de Kumar; Yadav, 2019).

Apés a classificacdo da populagao inicial, os operadores bioinspirados de selecgao,
recombinac¢ado, mutagao e cruzamento sao aplicados para obtengao de uma populacéo inicial de
descendentes. Aqui se inicia um loop geracional, onde as popula¢des de pais e descendentes
sd0 combinadas, e as melhores solucbes de ambas sdo incluidas de forma que o elitismo seja
assegurado (Rostami; Neri; Gyaurski, 2020). Ou seja, as solu¢cdes melhores sédo levadas a
préxima geracao, até que sejam também dominadas, e a nova populacao é particionada em
frentes (Verma; Pant; Snasel, 2021). O algoritmo percorre o conjunto de frentes e adiciona
suas solugdes a populacao para a préxima geracao até que nao seja mais possivel acomodar
todas as solugdes de uma determinada frente. Utiliza-se o parametro CD durante o processo
de selecao com o intuito de garantir a diversidade na frente. O CD, para uma i-ésima solugao
qualquer, € o comprimento lateral médio do cuboide azul ilustrado na Fig. 5.3 e calculado
por(Kumar; Yadav, 2019):

i+1 i—1
CD Z J.ffmaa: _ J;mzn (55)

onde f;*' e fi~! indicam o p-ésimo objetivo das solugdes individuais i + 1 e i — 1, respectiva-
mente, e f,"" e fg”" séo os valores maximos e minimos da p-ésima fungéo objetivo. Todo o
processo de funcionamento do NSGA-II é condensado no fluxograma da Fig. 5.4

5.2 Formulacao de um problema de otimizacao multiobjetivo robusto (POMR)

As solugdes Pareto-6timas sao de extrema importancia para um POMO do ponto de
vista tedrico, mas esbarram na dificuldade de implementacao pratica. Isso ocorre pelo fato
da abordagem deterministica empregada desconsiderar as possiveis variagdes inerentes as
variaveis de projeto e/ou restricoes (Lee; Park, 2001). Se uma solucao étima teérica é sensivel
as perturbagdes/incertezas ndo consideradas de suas variaveis, a solugao implementada pode
resultar em objetivos distintos do étimo calculado. Dessa forma, do ponto de vista pratico,
solugdes comparativamente menos sensiveis as perturbagdes de suas variaveis, portanto
robustas, sdo muito mais interessantes (Deb; Gupta, 2006).
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Figura 5.4 — Fluxograma NSGA-II (adaptada de Kumar; Yadav, 2019).

Varios trabalhos envolvendo abordagem é6tima robusta de POMO’s em varias areas
da engenharia sao encontrados na literatura. Goli et al. (2019) aplicaram otimizag¢ao robusta
para o célculo de risco de um portfélio de produtos sob incerteza de retorno. O artigo de Reis,
Manzanares Filho e Lima (2019), voltado para projeto de aerofélios, otimizou a distribuicao de
presséo e analisou o desempenho de robustez do aerofélio. Long et al. (2021) investigaram a
demanda de socorro para logistica epidémica, onde um modelo robusto de otimizagédo analisou
tempo, custo e inutilidade do servi¢o. No contexto de controle passivo de sistemas aeroelastico
poucos sao os trabalhos encontrados. No entanto, cabe o destaque de alguns trabalhos do
grupo em que esta tese esta inserido quanto ao uso de otimizacado robusta, modelagem
estrutural e/ou aplicagao de circuitos shunt. Zambolini Vicente, Silva e Lima (2015) propuseram
uma metodologia étima-robusta de circuitos shunt multimodais para o controle de vibragdes
de estruturas compdsitas. Ribeiro e Lima (2021) aplicaram a modelagem robusta de circuitos
multimodais em painéis compdésitos sujeitos a escoamento supersbdnico. Mais recente, Rosa
et al. (2022) propuseram uma metodologia de projeto robusto para problemas estocéasticos de
fadiga.

5.2.1 Robustez e aplicagdo em POMO

Uma solucéo € definida robusta quando se apresenta insensivel, até determinado
limite, a perturbagéo nas variaveis de decisdo x em sua vizinhanga (Deb; Gupta, 2006), como
ilustra a Fig. 5.5. Nesta, destaca-se duas solu¢gées minimas, a solucdo B apresenta-se como
robusta, uma vez que a pequena perturbagdo Ax impde pouca ou irrelevante variabilidade na
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funcao objetivo fsiiron- POr outro lado, a mesma variagao aplicada a solugao azul A, obtida
pela abordagem deterministica, impde alta sensibilidade para o objetivo fsime. Observa-se que,
apesar da solugao A representar um minimo global, € mais instavel as incertezas existentes
nas variaveis de projeto e, portanto, mais indesejada do ponto de vista pratico.

fx)4

féti-rob <

Jétimo /
\

X

Figura 5.5 — llustracao de solugdes 6tima e 6tima-robusta (adaptada de Choi, 2005).

A extensao da robustez aos problemas multiobjetivos deve garantir a analise de sen-
sibilidade para todos os objetivos, ou aqueles escolhidos pelo projetista, incluindo os efeitos
combinados. Além disso, nesses casos poder existir muitas solucbes a serem analisadas
quando a robustez. A Fig. 5.6 ilustra a sensibilidade de incertezas em um POMO de dois
objetivos. O artigo de Deb e Gupta (2006) detalha formas de extensao da robustez em proble-
mas mono-objetivo para os POMO. No entanto, a abordagem utilizada nesta tese € a mesma
apresentada nos trabalhos de Lima (2007), Zambolini Vicente, Silva e Lima (2015) e Ribeiro
(2019), dada atraves da fungao de robustez (7).

faA

T3A

I

Figura 5.6 — llustracéo da sensibilidade de solu¢des étima e 6tima-robusta (adaptada de Deb;
Gupta, 2006).

A funcao de robustez é definida como sendo um estimador que avalia o impacto das
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perturbacdes das variaveis de projeto sobre a fungao objetivo. Geralmente, a construgao desta
baseia-se na média (i) e desvio padrédo (o) das funcdes objetivo. A f” de uma funcao objetivo
f(x) utilizada nesta tese € definida por:

—1
o
fr= <f> (5.6)
K
em que a razao :—f mensura a dispersdo e € denominada func¢édo de vulnerabilidade de f(x),
f

denotada por f?(x).

A inclusao do conceito de robustez e vulnerabilidade no POMO define o POMR capaz de
obter solucdes estaveis (ou insensiveis) para variaveis de projetos com determinada incerteza
(ou variabilidade). No POMR deseja-se otimizar, simultaneamente, as fungbes objetivo e suas
respectivas robustezes, sendo definido para um problema de M objetivos por:

Min (ou max) y*=f£,(x)=[fi(x), f{(X),..., fm(x), f[L(x)], m=1,2,...,M

g(x) =[g1(x), g2(x),...,9;(x)] <0 j=1,2,...,J

Sujeito a

v =(y1, ¥},...,y%) € Y CRE

em que o vetor de objetivos £ agora possui o dobro da ordem do POMD devido a incluséo das
vulnerabilidades. Ressalta-se aqui que a obtencdo das funcdes de vulnerabilidade requerem a
geracao de amostras aleatérias para cada variavel de projeto. Nesta tese 0 método classico
de Monte Carlo (Papadrakakis; Kotsopulos, 1999) foi substituido pelo Hiper Cubo Latino (HCL)
(Florian, 1992) para geragcédo de amostras.
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CAPITULO VI

SIMULACOES NUMERICAS

Neste capitulo serdo apresentados os resultados obtidos ao longo da pesquisa, deta-
lhando as particularidades das simulagées, validagdes realizadas e, principalmente, as analises
de estabilidade com vistas ao flutter dos sistemas aeroelasticos analisados. Por fim, serao
apresentados os resultados relativos as otimizagées e o impacto da robustez no modelo
estudado.

6.1 Caracteristicas e parametros de simulacao

O conjunto de simulagdes realizadas ao longo desta pesquisa possui alguns parame-
tros adequadamente escolhidos para obtencéo de resultados representativos. Eventualmente,
simulagbes comparativas adotaram configuracdes distintas, que serao pontuadas no momento
da explicagdo. Alguns parametros e propriedades cabem destaque, como a discretizacao
(elementos finitos e painéis aerodindmicos), quantidade de modos de vibrar, parametros de
escoamento, quantidade de camadas compdésitas, dimensdes geométricas e propriedades dos
materiais (composito e PZT).

6.1.1 Estrutura da asa e parametros de escoamento

A asa utilizada nas simulacbes que seguem é retangular sem enflechamento e/ou
afilamento, ou seja, plate like wing e, dessa forma, representada por uma placa plana em
balango (cantilevered), conforme ilustra a Fig. 6.1. A estrutura da asa € um laminado de quatro
camadas dispostas simetricamente com angulo de fibra 75°, ou seja, [0°/75°]; = [0° 75° 75° 0°].
Visando alguns testes, configuracdes de angulos distintos foram simuladas, sendo a diregcao 75°
foi a principal estudada. Foi utilizado um Gnico compoésito de densidade p = 1578 kg/m?, cuja
espessura de camada € heumade = 0, 3 mm, perfazendo a espessura completa do laminado de
h = 1,2mm. Além disso, a placa possui dimensdes de comprimento (envergadura) L = 500 mm
e largura (corda) b = 300 mm.

Na Fig. 6.1, somente as quatro camadas de compdsito sdo representadas. A adigcdo do
PZT a estrutura foi testada de duas formas ao logo do desenvolvimento da pesquisa, ora uma
camada completa recobrindo todo o laminado, ora em tratamento parcial, melhor representado
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Figura 6.1 — llustracdo da asa laminada.

ao longo deste capitulo. Em todos os casos, o PZT utilizado foi 0 G1195, também utilizado por
Zambolini Vicente (2014) e Ribeiro (2019), com densidade p = 7700 kg/m? e, em todas anélises,
espessura de 0,5 mm. As propriedades mecénicas, eletromecénicas e elétricas pertinentes do
composito e PZT estao definidas na Tab. 6.1 (Ribeiro; Lima, 2021):

Tabela 6.1 — Propriedades fisicas dos materiais.

Mecanicas [Pa] Eletromecénicas [C/m?] Elétricas [F/m?]
Composito PZT G1195 PZT G1195 PZT G1195
Cii 1,72 x 101 9,2885 x 1010 ets 0 X11 1,59 x 108
Cia 1,48 x 10 3,9808 x 1010 e 0 X22 1,59 x 1078
Cis 1,48 x 10° 3,9808 x 1010 es1 —18.2998 X33 1,59 x 108
Cay 7,58 x 10° 9,2885 x 1010 e39 —9.0133
Chs 2,28 x 10° 3,9808 x 1010 es3 —9.0133

Cs3 7,58 x 107 9,2885 x 10'°
Cy 1,38 x 10° 2,4200 x 10'°
Css 3,45 x 10° 2,4200 x 1010
Ces 3,45 x 10° 2,4200 x 10'°

em que os valores das constantes C' foram obtidos através dos mddulos elasticos e coeficientes
de poisson de cada material, que podem ser consultados em Ribeiro e Lima (2021).

As simulacoes realizadas foram todas para um regime de escoamento subs6nico de
ar com densidade p, = 1,225kg/m?, em que a linearizagdo do potencial aerodinamico foi
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realizada em torno de um M, = 0, 25. O intervalo de velocidade selecionado variou a depender
da necessidade e é especificado ao longo das analises.

6.1.2 Discretizagdo e verificagdo estrutural

A inclusdo de mais nés no elemento finito onera o custo para utilizagdo de malhas muito
refinadas. Conforme descrito no Capitulo 4, os painéis aerodinamicos sao alocados de forma
que sejam iguais a malha estrutura de elementos finitos. Uma anélise de convergéncia das
frequéncias naturais dos cinco primeiros modos de vibrar quanto a variagéo da discretizacao
foi realizada para estrutura sem nenhum PZT, visando a escolha da malha adequada. A Tab.
6.2 condensa os dados das discretizacdes testadas para os cinco primeiros modos de vibrar,
mostrando que, sem muita perda, é possivel fazer analises utilizando a malha 12 x 12, uma vez
que o erro relativo, tomando a discretizagao 20 x 20 como referéncia, € menor que 0,5 %.

Tabela 6.2 — Influéncia da discretizagcao nas frequéncias naturais da estrutura.

Frequéncias naturais [Hz]

Malha 10x10 12x12 15x 15 20 x 20
1° 7,61 7,60 7,60 7,60
2° 11,25 11,24 11,23 11,23
3° 48,06 47,87 47,72 47,61
4° 51,51 51,34 51,21 51,12
5° 59,96 59,83 59,72 59,65

A configuragao de discretizagcao escolhida foi validada com resultados obtidos pelo
programa comercial Ansys®, mais especificamente, através da ferramenta Ansys Structural
Tools em que uma malha construida de elementos finitos SHELL181, mais adequado para
modelagens de placas compdsitas, foi empregada. A fidedignidade do modelo implementado
em Matlab®, quanto a estrutura multicamada compésita [0°/75°], (homeada como referéncia na
tabela), foi comprovada, como disposto na Tab. 6.3. Os dados comparativos entres os modelos
para 0s cinco primeiros modos de vibrar, evidenciam a pouca variacido entre os dois primeiros
modos, envolvidos no fenémeno de flutter binario.

Tabela 6.3 — Comparativo das frequéncias naturais do laminado referéncia.

Frequéncias naturais [Hz]
fi f2 f3 fa fs
Aerolsolver compoésito: 7,600 11,240 47,870 51,340 59,830
Ansys®: 7,586 11,188 47,482 50,764 59,056
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6.2 Validacao comparativa de estabilidade

Verificado o sistema multicamadas, buscou-se duas formas de validacdo do modelo
quanto as analises de estabilidade. Inicialmente, uma analise com propriedades isotrépicas
do aluminio aeronautico 6061-T6 modelado por Borges (2019) foi realizada. O autor fez uma
comparagao com a simulagao de estabilidade realizada no programa comercial FEMAP®.
O sistema de quatro camadas de h.umeda = 0,375 mm, dimensdes geométricas citadas na
subsecio 6.1.1 e propriedades £ = 68,9GPa, G = 25,8 GPa, p = 2700kg/m> e v = 0,34
retornou frequéncia e velocidade de flutter como mostra a Tab. 6.4, incluindo os resultados
apresentados por Borges (2019).

Tabela 6.4 — Validacao isotrépica.

Flutter FEMAP® Borges (2019) Aerosolver compdsito
Vy [m/s] 44 43 43,9
fr [Hz] 12,68 14,21 14,34

Os diagramas V- f e V-g para esse caso sao apresentados na Fig. 6.2, em que as velocidade e
frequéncia de flutter, V; e f¢, respectivamente, estio indicadas nas mesmas figuras.
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Figura 6.2 — Diagramas V-f e V-g da analise aeroelastica isotrdpica.

Como uma segunda verificagao, foi feito um comparativo com os resultados apresen-
tados por Hollowell e Dugundji (1984) que estudaram o flutter em estruturas laminadas como
a desta tese. Os autores fizeram um comparativo entre um modelo analitico e resultados
experimentais de diversas configuracdes de orientacdo de laminados. Aqui, foi comparada a
placa em balango, laminada com seis camadas de grafite/ep6xi com orientagédo [05/90°]; e
dimensdes de largura e corda L = 305 mm € ¢ = 76 mm, respectivamente. A Tab. 6.5 mostra os
valores de V; obtidos experimentalmente, pelo modelo dos autores e do Aerosolver composito
que foi implementado neste trabalho.



Capitulo 6. Simulagbes numéricas 64

Tabela 6.5 — Velocidades de flutter do laminado.

Hollowell e Dugundji (1984) Aerosolver
Flutter ~Experimental  Modelo ~ COMPpOsito

V [m/s] 25 21 20,4

Assim como o modelo dos autores, o valor da velocidade critica obtido pelo Aerosolver
foi menor que o experimental. Hollowell e Dugundji (1984) citam como satisfatorio a predigao
realizada pelo modelo proposto, que utilizou a teoria das faixas. O valor obtido pelo Aerosolver
€ menor e, portanto, pode ser considerado mais conservador do ponto de vista de predicao da
instabilidade, que ocorreu, em ambos 0s casos, no primeiro modo de tor¢ao.

6.3 Analise de estabilidade

O sistema compésito padrao testado, ou seja, com orientagédo [0°/75°]s e demais
parametros descritos na subsecao 6.1.1 apresentou comportamento instavel de flutter para o
segundo modo de vibrar, ou primeiro de tor¢ao, conforme mostra os diagramas da Fig. 6.3. No
diagrama V- f, é possivel observar a aproximacao dos modos de vibrar de flexao e tor¢ao, em
que as frequéncias de instabilidade s&o assinaladas por f; e f;, respectivamente.

f, =9.73 Hz
1of \“\Q\

f[Hz]

fff =7.68 Hz
5k 4
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Torgéao
0 I I I I I
0 5 10 15 20 25 30
V [m/s]
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Figura 6.3 — Diagramas V-f e V-g da estrutura laminada.

A analise mostra que os modos nao coalescem completamente e mesmo assim ha
ocorréncia da instabilidade. Conforme define Wright e Cooper (2015), os casos de coalescéncia
completa somente ocorrem quando se negligencia os amortecimentos estrutural e aerodinamico
do modelo, o que nao ocorre no modelo implementado. As formas de vibrar dos modos
envolvidos no flutter estao dispostas na Fig. 6.4, do proprio modelo, e na Fig. 6.5 da analise
realizada no Ansys®.
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Figura 6.4 — Formas modais da estrutura laminada obtidas pelo Aerosolver.
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Figura 6.5 — Formas modais da estrutura laminada obtidas pelo Ansys®.

6.3.1 Influéncia da direcdo das fibras

Apesar de nao ser o foco principal desta tese, uma avaliagao simples quanto a influéncia
da direcao das fibras quanto a estabilidade de flutter foi realizada. Inicialmente, uma analise
modal foi realizada para identificar a fidedignidade do modelo quanto a variagéao das fibras
guando comparado com o modelo no Ansys®, através do mesmo laminado, mas com orientagao
[0°/90°]s. Mantidas as mesmas quantidades de camadas, dimensdes e demais propriedades
dos materiais, foi possivel mostrar a eficiéncia do modelo, conforme disposto os dados na Tab.
6.6.

Tabela 6.6 — Comparativo das frequéncias naturais do laminado.

Frequéncias naturais [Hz]

Modelo h fo /3 Ja f5
Aerolsolver compoésito: 7,601 10,893 47,893 52,353 60,410
Ansys®: 7,585 10,862 47,499 51,929 59,579

Em seguida, analises de estabilidade foram realizadas em laminados de quatro confi-
guracgdes. Os resultados de velocidade de flutter e cinco primeiras frequéncias naturais das
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configuragdes comparada estdo sumarizadas na Tab. 6.7:

Tabela 6.7 — Influéncia da direcao das fibras e o fenébmeno de flutter.

Frequéncias naturais [Hz]
Orientagédo  fi f2 f3 fa fs Vi [m/s]
[0°/75°], 7,600 11,240 47,870 51,340 59,830 14,6
[0°/90°]s 7,601 10,893 47,893 52,353 60,410 15
[0°/45°], 7,692 13,086 42,415 48,679 58,944 18,8
[45°/90°]s 2,520 13,025 19,380 36,711 56,873 -

a configuragao [45°/90°]s apresentou o fendmeno de divergéncia no primeiro modo de flexao
e por isso ndo consta Vy na Tab. 6.7. A variagdo nas velocidades criticas, bem como no tipo
de instabilidade detectada pelo modelo se da pela caracteristica anisotrépica dos laminados,
ou seja, a variagao dos médulos flexurais a depender da direcdo das fibras. Além disso,
acoplamento flexo-torcional particular de cada configuragdo pode ser benéfico para atrasar ou
suprimir a divergéncia, como aponta o trabalho de Hollowell e Dugundiji (1984).

6.4 Insercao de uma camada de PZT

Até a configuracao final a ser otimizada, a estrutura laminada foi sendo estudada
sob diversos aspectos, inclusive quanto a inclusado de elementos piezoelétricos. No primeiro
momento, o PZT foi aplicado como uma camada completa que recobre toda a area do laminado
ilustrado na Fig. 6.1. Essa foi apenas uma anélise prévia, visto que essa aplicacao torna a
estrutura inviavel do ponto de vista pratico, dada densidade do PZT e, portanto, excessivo
acréscimo de massa.

A inclusdo de um elemento ou camada PZT a estrutura, altera a dindmica desta de
duas maneiras a depender da forma que os polos do PZT estao ligados. Essas formas definem
as condigdes de circuito aberto (OC) e circuito fechado (SC) que, como sugere a nomenclatura,
referem-se aos polos do PZT que nao possuem ligacao ou estao “curto-circuitados”, como ilustra
a Fig. 6.6. A condigao de circuito aberto é equivalente a uma resisténcia elétrica infinita, uma
vez que a corrente nao flui através dos polos do PZT. Por outro lado, o caso de circuito fechado,
ou curto-circuito, equivale a uma resisténcia zero. O estudo dessas condiges é necessario para
o calculo do fator de acoplamento generalizado K;; (Eq. 2.49) para cada estrutura analisada.

Nesse sentido, analises OC e SC foram realizadas com vistas ao flutter como uma
forma preliminar de observar o efeito de um circuito resistivo conectado a estrutura. Do ponto
de vista estrutural, a condicdo OC nao possui o fator elétrico agindo, resultando numa rigidez
majoritariamente mecéanica. A Tab. 6.8 apresenta as frequéncias naturais da estrutura [0°/75°], +
PZT nas duas condicoes e as respectivas velocidades de flutter.

Como é possivel observar a aplicacao de uma camada completa de PZT implicou num
ganho de estabilidade expressivo em ambos os casos. No entanto, o custo do aumento de
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Circuito aberto

Circuito fechado

Figura 6.6 — Representagédo esquematica das condi¢des de circuito aberto e fechado.

Tabela 6.8 — Condi¢des OC e SC da estrutura.

Frequéncias naturais [Hz]
Condicdo fi f2 f3 fa fs Vp[m/s]
Circuito aberto 7,238 12,817 40,769 50,228 87,889 30,9
Circuito fechado 6,243 12,718 39,162 50,016 84,792 32,4

massa € relevante e impraticavel neste caso. Mais especificamente, os ganhos na fronteira de
flutter passam dos 110% com o aumento de 203% na massa da estrutura em ambos os casos.
Dessa forma, optou-se por seguir uma estratégia de tratamento parcial da estrutura no que diz
respeito a alocagédo de PZT.

Antes da aplicagdo da estratégia de tratamento parcial, a inclusdo de um circuito
puramente resistivo foi analisada com o intuito de observar a relagéo da estabilidade entre as
condigbes de OC e SC, bem como verificar o resultado destas andlises. A Tab. 6.9 apresenta a
analise paramétrica do efeito resistivo na estrutura resenta as frequéncias naturais da estrutura
[0°/75°], + PZT, em que é possivel observar um comportamento ndo monotonico da velocidade
de flutter para com o aumento da resisténcia, no entanto, obedece o intervalo obtido nas
condigdes de OC e SC. Destaque para o ponto R = 1 x 10*(, o qual apresenta um ganho
“6timo” de velocidade de flutter entre o intervalo OC e SC para a topologia puramente resistiva
analisada.

Tabela 6.9 — Variacao da resisténcia e a velocidade critica de flutter.

R[Q): 10-¢ ... 10t 102 10% 10* 105 106
Vp [m/s]: 32,3 32,3 32,4 30,9 30,9 34,3 31,2 30,9
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6.4.1 Aplicacdo parcial de PZT

O impasse pratico quanto a aplicagdo de uma camada inteira de PZT leva a necessidade
de alocagao parcial de pastilhas de PZT ao longo da area da estrutura. A incorporacao destas, no
ambito do projeto de estruturas inteligentes, é ponto importante, uma vez que esté diretamente
ligado a capacidade de harvesting e amortecimento de vibragcées. No entanto, a incorporacao
de elementos PZT apresenta certo desafio quanto a fabricagéo, otimizacéo e, em determinados
casos, pode ser até desvantajosa (Bachmann; Bergamini; Ermanni, 2012). A literatura apresenta
varios trabalhos que envolvem otimizagdo de numero, configuragao, posicéo e forma dos
elementos. No caso especifico de posicao, alguns trabalhos utilizam algoritmos genéticos para
alocagéo 6tima de PZT’s (Zhang et al., 2000; Kudikala; Kalyanmoy; Bhattacharya, 2009).

Nesta tese, a aplicagao parcial de PZT limitou-se ao uso de pastilhas retangulares e
baseou-se na energia de deformacao da estrutura, com vistas a energia de cada elemento
(U.) da discretizagdo no modo de vibrar instavel, ou simplesmente MSE (Modal Strain Energy).
A energia de deformacao elementar é obtida pela Eq. 2.22 considerando as condigdes de
contorno de cada elemento. Essa abordagem utiliza o dado de energia de deformagéo da
estrutura para melhor aproveitamento do PZT que deformara em conjunto com a estrutura
hospedeira. A andlise de MSE para os dois primeiros modos de vibrar da estrutura laminada
[0°/75°], pode ser vista na Fig. 6.7:
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40 40
30 30
20 20
10 10

- N W A O N ® ©

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

Figura 6.7 — Mapas de energia de deformagédo dos modos 1 a) e 2 b) do laminado.

A Fig. 6.7 b) ilustra o mapa de energia de deformacgéo do primeiro modo de tor¢édo (ou
segundo modo), onde as regides mais claras, de amarelo ao branco, sdo as que possuem
elementos com mais energia de deformacao e, portanto, mais eficientes para aplicagao de PZT.
Na mesma figura, pode-se notar a assimetria de deformagao em relagéo ao eixo de simetria da
estrutura, efeito decorrente da orientacao das fibras.

Analisando 0 mapa de energia do modo instavel € possivel identificar elementos pontuais
da discretizagao para aplicagdo do PZT. Dessa forma, algumas configura¢cdes de tamanho de
pastilhas foram analisadas com vistas ao ganho de velocidade de flutter e reduzido acréscimo
de massa a estrutura base. Inicialmente, pastilhas 3 x 3 foram aplicados as regidées mais claras,
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definindo a configuragdo C1, como ilustra a Fig. 6.8.

133 134 135 136 137 138 139 140 141 142 143 144
121 122 123 124 125 126 127 128 129 130 131 132
109 110 111 112 113 114 115 116 117 118 119 120
97 98 99 100 101 102 103 104 105 106 107 108
85 86 87 88 89 90 91 92 93 94 95 96
73 74 75 76 77 78 79 80 81 82 83 84
61 62 63 64 65 66 67 68 69 70 71 72
49 50 51 52 53 54 55 56 57 58 59 60
37 38 39 40 41 42 43 44 45 46 47 48
25 26 27 28 29 30 31 32 33 34 35 36
13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

0,3m

0,5m

Figura 6.8 — Configuracao C1 de aplicagao parcial de PZT.

A regido grifada em amarelo representa as pastilhas de PZT que foram incorporados
a estrutura base. Essa configuragdo apresentou ganho de 10,27% em velocidade de flutter
com acréscimo de 25,41% de massa em relacao a estrutura de referéncia. A substituicdo das
pastilhas da Fig. 6.8 por outras de tamanho 4 x 4 (estendendo-se aos elementos 4, 16, 28, 37 —
40, 97 — 100, 112, 124 e 136), definindo a configuragéo C2, acrescentou 45, 18% de massa em
relagdo a estrutura referéncia e um ganho menor que 1% em flutter quando comparada a
configuragao C1.

A adicao de massa pelo PZT é um problema inevitavel a medida que se aumenta o
tamanho das pastilhas. Como estratégia de avaliagdo para analise de outras configuragdes
com menor adicdo de massa, a regido da extremidade direita sob o eixo de tor¢éo da estrutura
laminada [0°/75°], apresenta-se como uma opg¢ao. A Fig. 2.9 mostra os niveis de energia
relativa ao modo de torgéao.

Modo 2 Energia

26.83 20.30 17.22 15.92 15.17 13.96 11.34 7.60

31.66 23.78 19.50 17.29 16.07 15.00 13.47 11.47 10.70

29.72 24.06 20.50 18.42 17.20 16.28 15.28 14.05 13.04 13.34

20.60 18.55 17.70 17.36 17.19 17.04 16.81 16.39 15.72 14.96 14.49 14.78

5.67 7.35 9.90 12.37 14.28 15.51 16.13 16.25 16.02 15.65 15.40 15.46

0.81 3.01 6.23 947 12.16 14.07 15.23 15.79 15.96 15.91 15.81 15.75

411 441 626 868 11.03 12,95 14.29 15.08 15.49 15.68 15.77 15.82 30
14.31 10.62 9.46 9.81 10.95 12.30 13.46 14.26 14.72 15.02 15.31 15.66

30.33 20.79 15.35 12.72 11.95 12.22 12.89 13.50 13.84 14.01 14.36 15.11 20

8414 23.63 17.42 14.14 12.83 12,67 12.93 13.07 12.91 12.90 13.83

8444 24.16 17.75 14.28 12.87 12,63 12.64 12.20 11.29 11.44 10

33.39 23.03 16.75 13.62 12.60 12.57 12.39 10.96 8.56

Figura 6.9 — Nivel de energia relativo do modo de tor¢éo para o laminado.

Pode-se perceber os elementos ao centro da extremidade direita em balango, con-
tornados em preto, com niveis medianos de energia relativa, mas que podem interferir no
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controle do segundo modo, uma vez que estao proximos ao eixo de tor¢ao. Apenas para melhor
visualizacdo, os valores apresentados na Fig. 6.9 representam 30 vezes o percentual relativo
de energia de cada elemento para com a placa completa, tendo em vista a discretizacdo de 144
elementos.

Dessa forma, mais trés configuracdes foram analisadas. Partindo da configuracao
C1, aplicou-se mais uma pastilha tamanho 2 x 2 aos elementos 71, 72, 83 e 84, definindo a
configuragdo C3. Essa mesma pastilha foi utilizado na configuracdo C4, que possui a pastilha
da base esquerda com tamanho 2 x 2 (elementos 1, 2, 13, 14, 121, 122, 133 e 134). Por fim, a
configuracao C5, ilustrada na Fig. 6.10, foi a melhor obtida.

133 134 135 136 137 138 139 140 141 142 143 144
121 122 123 124 125 126 127 128 129 130 131 132
109 110 111 112 113 114 115 116 117 118 119 120
97 98 99 100 101 102 103 104 105 106 107 108
85 86 87 88 89 90 91 92 93 94 95 96
73 74 75 76 77 78 79 80 81 82 83 84
61 62 63 64 65 66 67 68 69 70 71 72
49 50 51 52 53 54 55 56 57 58 59 60
37 38 39 40 41 42 43 44 45 46 47 48
25 26 27 28 29 30 31 32 33 34 35 36
13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24

0,3m

0,5m

Figura 6.10 — Configuracdo C5 de aplicacao parcial de PZT.

A Tab. 6.10 apresenta o comparativo entre as estruturas de referéncia puramente
compdsita, as tratadas parcialmente e a recoberta com uma camada de PZT. A configuracdo C5
mostra-se como sendo a melhor opcao, dada a relacdo ganho de flutter/acréscimo de massa
assinalada pelo indicador de eficiéncia estrutural e.s; =1 V¢ [%] / T m [%]. As andlises de flutter
nestes casos foram todas em condicao OC.

Tabela 6.10 — Ganhos de massa e velocidade de flutter para as configuragdes parciais.

Configuragéao Massa [g] Vi [m/s] Tm[%] 1TVi[%] ecs
0°/75°], 281,04 14,6 - - -
0°/75°], + PZT 861, 54 32,4 203,31 121,92 0,60
0°/75°], + PZT parcial C1 356,23 16,1 25,41 10,27 0,40
(0°/75°], + PZT parcial C2 412,37 16,3 45,18 11,64 0,26
[0°/75°], + PZT parcial C3 372,27 19,7 31,06 34,93 1,12
0°/75°], + PZT parcial C4 332,16 18,9 16,94 29,45 1,74
[0°/75°], + PZT parcial C5 332,16 19,1 16,94 30,82 1,82
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6.5 Inclusao do circuito shunt multimodal

A configuracao C5 selecionada foi escolhida para a aplicacdo do circuito multimodal
paralelo para fins de controle de flutter e recuperacao de energia. Inicialmente, foi realizada a
sintonizacdo do circuito conforme as equacdes Hagood e von Flotow (1991) combinadas ao
exposto por Wu (1998). A sintonia foi realizada na condi¢do OC de acordo com o procedimento
descrito na secao 2.4, retornando os valores dispostos na Tab. 6.11.

Tabela 6.11 — Parametros étimos segundo Hagood e von Flotow (1991).

RikQ Li[H RykQ Ly[H I,[H CpF
73,801 547,278 109,541 304,329 0,927 470

Pode-se observar que, tomando indutores tradicionais, os valores de indutancia obtidos
sao considerados de aplicacao impraticavel. Conforme observado no desenvolvimento teorico,
os valores altos ja eram esperados, tendo em vista que a estrutura possui baixas frequéncias
naturais e a indutancia de controle, como posto na Eq. 2.47, é inversamente proporcional com
0 quadrado da frequéncia natural do modo a ser controlado. Dessa forma, a utilizagao pratica
desses dispositivos deve partir para aplica¢des sintéticas Riordan ou Antoniou, como apresenta
os trabalhos de Viana e Steffen Junior (2006) e Zambolini Vicente (2019).

A andlise de estabilidade do sistema parcialmente recoberto com PZT e com aplicacao
dos parametros étimos de Hagood pode ser observada na Fig. 6.11:

— — f1 shunt paralelo
f2 shunt paralelo
12 - — — f1 sem shunt
f2 sem shunt

0.5

Vf= 19.1 m/s

0, -
=S o= V= 20.8 m/s

-~ -

0.5 {— — g1 shunt paralelo ~

g2 shunt paralelo ~

— — g1 sem shunt

g2 sem shunt >
T

0 5 10 15 20 25
V [m/s]

Figura 6.11 — Diagramas V-f e V-g com o0 comparativo da estrutura sem e com o shunt multi-
modal.

onde é possivel observar o comparativo da estrutura sem (curvas vermelhas) e com o shunt
(curvas azuis), bem como ganho de fronteira de flutter proveniente da agéo do shunt que,
traduzido em termos percentuais, foi de 8, 9%, mostrando a capacidade do circuito quanto ao
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controle da estabilidade, mesmo sendo projetado por equagdes voltadas ao amortecimento de
vibragao.

6.6 Problema de otimizacao multiobjetivo

O problema que se deseja otimizar neste trabalho é tipicamente um POMO, ao modo
descrito no Capitulo 5. Deseja-se obter o melhor compromisso entre a velocidade critica de
flutter e o indicativo de poténcia a ser extraida pelo circuito shunt. A aplicagao do algoritmo
de otimizacao na ferramenta Aerosolver age logo apos o célculo de flutter, nas perspectivas
deterministica e robusta, como ilustra a Fig. 6.12.
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A7
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Figura 6.12 — Fluxograma de funcionamento do Aerosolver com otimizador.

6.6.1 Problema deterministico - POMD
O POMD a ser resolvido é definido na Eq. 6.1:

fi=-V;
Jo=—Foy

Minimizar (6.1)

em que as variaveis de projeto sao valores referentes as grandezas elétricas dos respectivos
seis dispositivos passivos do circuito multimodal. Os valores nominais utilizados sdo os mesmos
6timos analiticos apresentados na Tab. 6.11 e a variagdes admissiveis, restricoes do POMO,
foram tomadas de forma a analisar uma faixa mais ampla da escala comercial de resistores e
capacitores. A Tab. 6.12 sumariza o intervalo de valores utilizados para cada variavel de projeto.

Os parametros relativos ao NSGA-II foram tomados conforme os trabalhos pertencentes
ao grupo de pesquisa no que diz respeito a andlise de placa (Lima, 2007), bem como os que
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Tabela 6.12 — Faixa de variagcao dos parametros de projeto.

Variaveis de projeto Faixa de busca
R [k 0,1 < 73,801 < 1200
Ly [H] 0,5 < 547,278 < 3290
R, [kQ)] 0,2 < 109,541 < 1800
Ly [H] 0,3 < 304,329 < 1830
L, [H] 0,001 < 0,9269 < 5,60
C [uF] 0,4 < 470 < 8000

envolveram insergao de circuito shunt (Silva, 2014; Ribeiro, 2019) e estdo dispostos na Tab.
6.13.

Tabela 6.13 — Parametros NSGA-II.

Parametro Valor

Probabilidade de selegéao 0,25
Probabilidade de reproducado 0,25
Probabilidade de mutacéo 0,25
Numero de geracoes 100

NUmero de individuos 50

A frente de Pareto do POMD é mostrada na Fig. 6.13. Nesta, o ponto de melhor
compromisso, designado por A, foi definido através do método Min-Méax, amplamente utilizado
para obter o melhor compromisso em uma frente de Pareto, onde o desvio relativo de cada
solucdo entre os maximos de cada objetivo é o utilizado para definir o melhor compromisso
(Belegundu; Chandrupatla, 2019).

O comparativo entre o circuito referéncia (sintonizado segundo o procedimento de
Hagood; von Flotow, 1991) e o circuito otimizado é apresentado na Tab. 6.14. No que diz
respeito aos parametros do circuito, nota-se que o ponto de melhor compromisso do circuito
otimizado também requer altos valores de indutancias, tendo em vista as baixas frequéncias da
estrutura a serem controladas e a relagdo destas para com as indutancias do circuito. A titulo
de comparacao, as indutancias requeridas sao ainda maiores do que aquelas apresentadas no
trabalho de Ribeiro (2019), que analisou um painel compdésito quadriengastado, e portanto com
maiores frequéncias naturais. O trabalho de Silva (2014) fez analises de controle de vibracao
em vigas compostas em balango, mais préximo do analisado nesta tese, e apresentou valores
de 627 H para o controle do primeiro modo de vibrar, 0 que nao difere muito do obtido no
circuito otimizado. No que se refere as analises de estabilidade a Tab. 6.14 também apresenta
o comparativo entre as configuracdes de shunt e mostra que o otimizador conseguiu obter um
ganho moderado de ~ 5% para a velocidade de flutter e um valor expressivo do indicativo de
poténcia a ser extraida, indicando alta sensibilidade desta para com os parametros do circuito.
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Figura 6.13 — Frente de Pareto do POMD.

Tabela 6.14 — Comparativo das configuracdes de circuito shunt.

Descrigao Referéncia Otimo deterministico
R [kQ] 73,801 367,193
Ly [H] 547,278 708,090
i . RykQ] 109, 541 602, 746
Parametros do circuito
L, [H] 304, 329 980, 851
L, [H] 0,927 5,073
C1 [uF] 470 3601, 558
Vi [m/s 20,8 21,9
Objetivos /s
Py [WN=2] x10°6 0,365 2,589
Vi [% — 9, 288
Ganhos T[]
1 Py [%] — ~ 600

Avaliando apenas o ganho de flutter, observa-se que o circuito shunt multimodal otimi-
zado via NSGA-II apresentou um ganho total, quando comparado a estrutura referéncia sem
circuito, de aproximadamente 14, 7 %. Graficamente, os diagramas V-g condensando as trés
configuragbes da estrutura estdo apresentados na Fig. 6.14, com as velocidades de flutter
indicadas pelas letras A, B e C.

6.6.2 Problema robusto - POMR

Para a anélise do problema robusto, incertezas devem ser incorporadas as variaveis de
projeto durante a resolugdo do POMO, que agora possui o dobro de fungdes objetivos devido a
insercao da vulnerabilidade de cada um dos objetivos deterministicos, conforme foi explanado
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Figura 6.14 — Diagramas V' -g para as condicdes sem shunt, com shunt paralelo e shunt otimi-
zado.

no Capitulo 5. Sendo assim, o POMR a ser resolvido é definido conforme a Eq. 6.2.

fi=-Vs
~- R
Minimizar 4 *° of (6.2)
f3=o01/m
f4 = U?/MZ

A aplicacdo das incertezas ao problema proposto levou a um alto custo computacional,
tendo em vista a quantidade de processos iterativos internos. A resolugdo do POMD da sec¢ao
anterior demandou, aproximadamente, 84 horas para ser resolvido dada as configuragdes
mencionadas. A extensao ao problema robusto multiplica o tempo requerido conforme o nimero
de amostras, ou seja, para 10 amostras o POMR ja demandaria um més de analise, tornando a
otimizacao impraticavel. Dessa forma, como alternativa a problematica, optou-se por realizar
metamodelagem via Rede Neural Artificial (RNA) para analise do POMR, mesmo ndo sendo
essa abordagem o foco desta tese.

As RNAs sao importantes ferramentas bioinspiradas utilizadas para processar e aproxi-
mar fungdes e/ou respostas de sistemas complexos. Como o préprio nome sugere, essas redes
mimetizam o comportamento de aprendizagem de neur6nios humanos que, dadas entradas,
transmitem uma saida. De forma objetiva, a demanda a ser realizada pela rede é decomposta
em tarefas elementares a serem realizadas pelos neurénios, 0os quais sdo organizados em
camadas, formando o perceptron multicamadas (PMC), como ilustra a Fig. 6.15. As RNAs
também possuem a caracteristica de adaptatividade, onde os parametros de entrada de cada
neurdnio podem ser modificados e usados para adaptacao a uma tarefa especifica. Essas
modificagdes definem o processo de aprendizagem da rede (Lima, 2007).
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Figura 6.15 — llustracao de uma rede de neurdnios PMC.

No esquema de PMC ilustrado na Fig. 6.15 cada neurdnio realiza uma operagao de
produto escalar entre os vetores de entrada e de parametros e, adicionado de um viés, utiliza
uma funcdo de ativagao para determinar a saida. As camadas compostas de multi neurénios se
interligam e passam suas saidas as outras camadas, que aplicam operacdes e passam mais
saidas ao longo do processo, até que se obtenha a saida final. Como as saidas das camadas
intermediarias ndo sio visiveis do lado de fora da rede, essas sdo denominadas ocultas.

Para tratativa de resolugcdo do POMR da pesquisa, foi utilizado a prépria Neural Network
Toolbox do Matlab. A realizagéao do processo de aprendizagem da RNA requer certa quantidade
de dados de respostas e variaveis de projeto do problema e, dessa forma, 10000 simulagdes
foram realizadas no modelo Aerosolver, em que as varidveis de projeto foram tomadas alea-
toriamente dentro do intervalo definido na Tab. 6.12. O conjunto de dados foi entao tratado
e aplicado o processo de normalizagdo zscore nas variaveis de projeto e logaritmica para o
objetivo de poténcia. Apds o tratamento, o conjunto foi entdo dividido em 70 % para treinamento
e 30 % para teste da rede. A medida de desempenho da rede foi 0 erro médio quadratico (EMQ)
e a configuragéo que apresentou melhor desempenho para ambos os objetivos V; e F; foi
aquela composta por 6 camadas ocultas com 10 neurbnios cada.

A avaliagdo do EMQ para cada objetivo nas fases de treino e teste sdo apresentados
na Tab. 6.15 e os graficos contendo a regressao entre as previsdes da RNA nas mesmas
fases apresentados nas Figs. 6.16 e 6.17. Nestas, é possivel observar menor coeficiente de
determinagdo R? quanto as previsées do objetivo de velocidade de flutter, no entanto o EMQ é
razoavel para utilizagédo da RNA.

Tabela 6.15 — Erro médio quadratico da RNA treinada.

Objetivo EMQ Treino [%] EMQ Teste [%]
fi=V; 1,807 2,118
fo=F 1,054 2,179

O POMD foi resolvido pela RNA em pouco mais de 30 minutos, reduzindo em 99 %
o tempo requerido para resolugéo. A avaliagdo do POMR tomou um conjunto 100 amostras
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Figura 6.16 — Regressoes para o objetivo f; no treino a) e no teste b).
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Figura 6.17 — Regressoes para o objetivo f, no treino a) e no teste b).

geradas aleatoriamente, que obedecem uma distribuicdo normal com desvio padréo de 5 %.
Além disso, tomou-se uma distribuicao 30 que, na pratica, resulta numa perturbagao de 15 %
de cada variavel de projeto, ou seja, de cada constituinte do circuito. Obtida a RNA descrita,
os problemas foram avaliados para um niumero maior de populagao e geracao, fixados em 100
e 200, respectivamente. A resolucdo do POMR demandou aproximadamente 5, 14 horas para
essa configuragao de populagao, geragao e amostras descrita.

As frentes de Pareto para os problemas POMD e POMR, juntamente com os seus
respectivos melhores pontos de compromisso sdo apresentados na Fig. 6.18. Nesta, é possivel
observar que as curvas deterministica e robusta se confundem, mais especificamente para
velocidades de flutter maiores que 23 m/s, indicando robustez inerente do modelo nessa faixa.
O comparativo das variaveis de projeto para os pontos de melhor compromisso A, B e os valores
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do shunt referéncia é mostrado na Tab. 6.16.
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Figura 6.18 — Frentes de Pareto do POMD e POMR obtidas via RNA.

Tabela 6.16 — Variaveis de projeto dos pontos de melhor compromisso deterministico e robusto.

Ponto RiIkQ] Li[H R,[kQ Ly[H Li[H C,[uF]
A 115,659 1611,429 450,504 668,654 4,983 57,748
B 118,081 1657,257 414,119 633,024 1,889 2799,194

Referéncia 73,801 547,278 109,541 304,329 0,927 470

As Figs. 6.19 e 6.20 apresentam as solu¢des de Pareto correspondentes as analise
dos objetivos de vulnerabilidade, em que € possivel observar a maior vulnerabilidade existente
relacionado ao objetivo de poténcia, o qual apresenta dispersao pela média entre 18 % e 105 % .
Contrariamente, a vulnerabilidade maxima da V; n&o ultrapassa os 7 %. No entanto, é possivel
observar que os objetivos possuem a mesma caracteristica de sentido de vulnerabilidade, ou
seja, a medida que se deseja projetar uma estrutura com melhores desempenhos de flutter e
poténcia, maior a vulnerabilidade, portanto menos robusto, sera o projeto.

6.6.2.1 Avaliagdo da robustez das solu¢des deterministica e robusta

A avaliacao da robustez das solugdes foi realizada com vistas ao flutter, mais especi-
ficamente ao diagrama V-g. Para tal, foram geradas 30 amostras aleatérias para o conjunto
de variaveis de projeto, via Hipercubo Latino, tal qual descrito para o POMR anterior, ou seja,
distribuicdo normal 30 que resulta em 15 % de perturbacédo das varidveis de projeto dos pontos
A e B. Com isso, o levantamento das repostas maximas e minimas para as condicbes 6tima e
6tima-robusta foram obtidas e condensadas como envelopes V-g apresentados na Fig. 6.21.
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Numericamente, observou-se que as solugdes deterministicas apresentaram uma varia-
¢ao de 23,1—20,1 = 3m/s, enquanto que as solugdes robustas 23,6 —21,9 = 1, 7m/s. Nota-se
uma menor variacao na velocidade de flutter obtida com o problema robusto quando comparada
com a varia¢do advinda do problema deterministico, demonstrando o interesse da metodologia
proposta neste trabalho, principalmente para aplicagcées praticas de interesse industrial.
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CAPITULO VI

CONCLUSOES GERAIS E PERSPECTIVAS DE TRABALHOS FUTUROS

A pesquisa desenvolvida nesta tese € uma continuidade dos trabalhos desenvolvidos
pelo grupo de pesquisa do LMEst no &mbito de projeto e modelagem de estruturas compositas
de interesse aerondautico. Mais especificamente, no que diz respeito ao controle de vibracoes
e/ou instabilidades aeroelasticas através do uso de circuitos shunt acoplados a elementos
piezoelétricos hospedados na estrutura, avaliagao de incertezas e robustez desses sistemas. A
principal contribuicao desta tese refere-se ao projeto 6timo-robusto de sistemas eletroaeroe-
lasticos em regime subsénico com vistas a supressao do flutter e recuperagao de energia. Ao
término desta tese, uma ferramenta numérica de cddigo préprio de nomeado Aerosolver foi
desenvolvida para andlises de sistemas aeroeletromecanicos em regime subsénico, incluindo a
modelagem aerodindmica nao-estacionaria via implementagédo do método DLM, combinada
com a modelagem de sistemas estruturais do tipo painéis finos compésitos via MEF.

Algumas conclusdes especificas podem ser enumeradas, a saber:

» O desenvolvimento do modelo mecanico estrutural multicamadas em MEF acoplado ao
modelo aerodin@mico do DLM se mostrou representativo para analises de diferentes
estruturas laminadas, conseguindo representar o efeito existente da variagéo de rigidez
proveniente da configuragdo das camadas e orientagdes de fibras, e, consequente-
mente, alteracdo da estabilidade de estruturas laminadas compésitas;

» O processo de acoplamento do modelo aerodinamico deu origem a ferramenta compu-
tacional prépria Aerosolver para analises de estabilidades de estruturas inteligentes
do tipo painéis finos incorporando PZT’s acoplados a circuitos shunt. Além disso, a
insergcao do circuito com vistas ao harvesting demandou uma formulagao em MEF
adaptada para problema de calculo da poténcia do sistema eletroaeroelastico resul-
tante no dominio da frequéncia, bem como modifica¢gdes no método pk para estimar
as velocidades de flutter em regime subsénico;

» Ainsercdo do elemento piezoelétrico mostrou-se satisfatoriamente condizente com
as condig¢des de circuito aberto e circuito fechado, bem como a esperada expansao
na fronteira de flutter como consequéncia do acréscimo de massa e rigidez do PZT.
Entretanto, como mostrado pelos resultados numéricos, o elevado acréscimo apresen-
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tado pela insercdo de uma camada direcionou o desenvolvimento da modelagem de
aplicacao parcial através da avaliacdo da energia de deformag¢ao modal;

+ Verificou-se, através do MSE, o efeito que a aplicacado parcial do PZT causa na
estabilidade de flutter na configuracdao de OC. Dessa forma, foi possivel elencar uma
configuracdo mais eficiente quanto a disposi¢éo das pastilhas de PZT, com vistas a
obtencao de uma melhor eficiéncia estrutural que foi medida pela razao da velocidade
de flutter e a massa adicionada. Observou-se também que as configuracdées em que
a aplicagdo dos PZT’s por sobre o eixo de torcdo da estrutura apresentaram mais
eficiéncia na melhoria do flutter, em funcao do modo de tor¢ao ser o modo causador
da instabilidade;

+ Os circuitos multimodais sao amplamente utilizados com vistas ao amortecimento de
vibragdes. No entanto, apesar da area de atuagao formada pela rede de pastilhas,
observou-se um ganho de aeroelastico moderado mediante a inclusdo do circuito
multimodal paralelo, sintonizado via expressdes 6timas para o amortecimento estrutural
de Hagood e von Flotow (1991);

+ A utilizacao do circuito multimodal para estruturas com baixas frequéncias naturais,
como a apresentada nesta pesquisa, requerem valores elevados de induténcias a
serem utilizadas para o controle dos primeiros modos de vibrar da estrutura objeto de
estudo desta tese. Nesse sentido, visando aplicagdes praticas de interesse industrial,
essa problematica pode ser resolvida através da utilizacdo de circuitos eletrénicos
capazes de emular indutores elevados;

* No que se refere ao POMD dos paréametros do circuito, observou-se mais extensédo da
fronteira de flutter e maior ganho de poténcia a ser extraida pelo circuito. No entanto, o
circuito otimizado requer indutores ainda maiores tanto para o POMD, quanto para o
POMR. Portanto, mais uma vez, o uso de indutores sintéticos se faz necessario;

A avaliacao do POMR apresentou comportamento menos robusto para o objetivo de
poténcia, demostrando assim, que esse objetivo é muito mais suscetivel as pequenas
variagdes das componentes constituintes do circuito. Além disso, a avaliacao de
robustez das respostas de flutter demonstraram certo grau de robustez do sistema
para com esta, no entanto, em pequeno grau, sugerindo a possibilidade de robustez
intrinseca do modelo quanto a fronteira de flutter.

7.1 Sugestoes de trabalhos futuros

Ao término do desenvolvimento desta tese, algumas possibilidades de continuidade das
pesquisas se tornaram evidentes como as citadas na sequéncia:

+ Validagcao do modelo proposto através de ensaios experimentais em tunel de vento e
eletrébnica embarcada;
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» Adaptacdo dos desenvolvimentos ao caso de estruturas mais complexas com enflecha-
mento e/ou diedro. Nesse sentido, aplicar também teorias HSDT para modelagem de
estruturas compositas, visando a analise de estruturas mais espessas e, consequente-
mente, avaliagdo das nio-linearidades nas repostas de estabilidade e poténcia;

» Estudo de outras topologias de circuito inseridas na modelagem eletromecénica, como
a de capacitancia negativa, buscando maximizar a energia de dissipacao, bem como a
avaliacao de outras combinacdes (série e paralelo);

* Aplicagéo de técnicas de otimizagao para localizagdo mais precisa das pastilhas piezoelé-
tricas com o intuito de melhora dos objetivos aqui estudados;

* Insercao de elementos piezoelétricos atuadores para avaliacdo de técnicas de controle
hibridas (ativo-passivo) ou projeto de controle auto alimentado;

+ Avaliar o comportamento aeroeletroelastico do sistema mediante aplicagcao de incertezas
geomeétricas dimensionais da estrutura, como na direcao das fibras do laminado, dada a
influéncia destas na estabilidade do sistema;

» Proposicdes de outras técnicas de metamodelagem atreladas ao DLM e predi¢cao do
flutter.
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Apéndice A

Tomando uma superficie plana e a aproximagéo quartica para pressao, a componente
Dg g da matriz de fatores downwash é composta pela contribuicdo nao-estacionaria de cada
painel DynE , dada por:

Con, P(m)
N (A1)

com:

P(7) = AT’ + Bij+ C + Dif* + En* ~ {Kexp {—zw(w—”Ut"““As) _ Ko] } T (A2)

em que P(7) representa a aproximagao de pressao ao longo da linha de dipolos, 77 a coorde-
nada ao longo da envergadura do painel com origem na meia envergadura deste, e,;, a meia
envergadura do painel e r o raio cilindrico, dado por:

r= [(y —n)?+(z - C)2] v (A-3)

A aproximacao quartica para pressao da Eq. A.2 requer o calculo dos coeficientes A, B,
C, D e FE, sao obtidos a partir dos valores do numerador da fungédo kernel em cinco pontos,
localizados sobre a linha de dipolos ( —e,n, —epn/2, 0, epn/2, epn), resultando em:

A = [P(—epp) — 16P(—epp/2) + 30P(0) — 16P(ep,/2) + Plepn)] /662, (A.4a)

B = [P(—epn) — 2P(—epn/2) + 8P (epn/2) — Plepn)]/6€pn (A.4b)
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C = P(0) (A.4c)
D = [=P(=epn) = 2P(=epn/2) + 2P(epn/2) — Plepn))/ (3¢p/2) (A.4d)
E = [P(—epn) — AP(—epn/2) + 6P(0) — 4P(eyn/2) + Plepn)]/(3¢4/2) (A.4e)

Analisando a segunda parte da Eq. A.2 faz-se necessario definir alguns termos pre-
sentes. Inicialmente, a barra por sobre as coordenadas, simbolo que indica a expressao das
coordenadas no plano do elemento emissor e relativo ao centro da linha de dipolos (&, 7c, ).
Define-se entao:

T=x—& (A.5a)
y=(y—mnc)cosT's + (z — (.)senT (A.5b)
Z=(z—()cosTs — (y —n)senT (A.5c)
§=¢-¢& (A.5d)
n=(n—mne)cosTs + (¢ —¢)senls (A.5e)
(= (C—C)cosTs — (n —ne)senTs (A.5f)

em que I'y é o0 angulo de de diedro do painel emissor. O termo T é funcao do angulo I'" dos
painéis emissor e receptor, dado por T' = cos(I', — I'y). O angulo A, representa o angulo de
enflechamento do painel emissor. Por fim, os termos K € K representam os termos estacionario
e planar do kernel, obtidos por (Landahl, 1967):

L, @=9
K0—1+Th (A.6)

[e.o]

_/exp(—ik:lu) du Moor exp (—ikiuy)
) (L u2)3 Ry (1+ud)l/?

u1

(A.7)
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onde os termos k1 € u; s&o definidos no sistema de coordenadas relativo (xg, 39, z9) € dados
por:

ky = (‘]‘i (A.8a)
M —
uy = w (A.8b)

com o Ry, sendo o mesmo definido na Eq. 3.7. Quanto a integral presente na Eq. A.7, Borges
(2019) apresenta a metodologia de aproximagao de Laschka utilizada na avaliagdo numérica
desta que, por motivos de simplificagao, sera omitida aqui.

Diante de todo equacionamento exposto e substituicbes pertinentes na Eq. A.1, o
calculo dos componentes da matriz Dq x5 € feito por:

DdNEZcpn{l(yQ—22)A+yB+C’+y(y2—3z2)D+(?4—6y2z2+24)E]f
8
U T e T — epn)? + 22
+ |JA+ =B+ = (37> -2 ) D+ 25 (7> - Z°) E| lo P A9
yA+ 5 2(y ) 7 (7 ) B log T+ em) 472 (A-9)
1
+ 2epn A+2yD+<3y2—z2+3e§h> EH
sendo f dado pela integral:
ePh dn 1 2 |z
f= [ = | (A.10)
G-m"+z* |7 v+ -l
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