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Resumo

ANALISE DE ESTABILIDADE AERO-SERVO-VISCOELASTICA NO DO-
MINIO DA FREQUENCIA E DO TEMPO

Autora: Polliana Candida Oliveira Martins

Orientadora: Aline Souza de Paula, Dra.(ENM/UnB)
Coorientador: Sergio Henrique da Silva Carneiro, Dr.(FGA /UnB)
Programa de Pés Graduagao em Ciéncias Mecanicas

Brasilia, 2020

A anélise de estabilidade aeroelastica é uma etapa de extrema importancia no processo
de certificacao e de projeto de aeronaves, uma vez que possibilita o desenvolvimento de
técnicas que visam o aumento da faixa de velocidades de voo. Neste contexto, esse trabalho
propde um modelo de controle aeroelastico hibrido (controle ativo PD combinado com
controle passivo viscoeldstico), aplicado em uma asa reta e homogénea com superficie de
controle acoplada no bordo de fuga. O modelo fisico considera dois graus de liberdade
(torgao e flexao), ao passo que o modelo aerodindmico ¢ do tipo nao estacionario e conta
com aproximagoes para inibir a dependéncia da frequéncia reduzida. A investigagao foi
realizada nos dominios do tempo e da frequéncia, evidenciando que essas abordagens sao
complementares. No emprego do controle ativo, observou-se maior influéncia do ganho
proporcional na presenga de amortecimento viscoso, enquanto na auséncia deste o ganho
derivativo mostrou-se mais eficaz. Contudo, observou-se que o controlador proporcional
exige esforco de controle muito elevado. No emprego do controle passivo no dominio
da frequéncia, uma metodologia de andlise de autovalores iterativa foi implementada
conjuntamente com o Método p-k, tendo em vista a dependéncia da frequéncia e da
temperatura. No dominio do tempo, o comportamento viscoeldstico foi modelado por
meio da aproximacao por derivadas fraciondrias. Verificou-se que o aumento do fator
de forma viscoeldstico tende a aumentar o envelope de voo, enquanto o aumento de
temperatura provoca o efeito oposto. O emprego do controle hibrido resultou em um
aumento da velocidade critica de até 34% em comparacao ao caso sem controle e de até

7% em comparacgao ao caso com apenas controle passivo.

Palavras-chaves: Aeroelasticidade; flutter; Controle PD; Viscoelasticidade.
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Abstract

AERO-SERVO-VISCOELASTIC STABILITY ANALYSIS IN THE FREQUENCY
AND TIME DOMAIN

Author: Polliana Candida Oliveira Martins

Advisor: Aline Souza de Paula, Dra.(ENM/UnB)

Coadvisor: Sergio Henrique da Silva Carneiro, Dr.(FGA/UnB)
PhD in Mechanical Sciences

Brasilia, 2020

Aeroelasticity composes a significant part on aircraft design and certification process, once
that enables the development of techniques that increase the range of flight speeds. Thus,
this work proposes a hybrid aeroelastic control model (active control PD combined with
passive viscoelastic control), applied to a straight and homogeneous wing with control
surface coupled to the trailing edge. The physical model considers two degrees of freedom
(torsion and flexion of the wing), while the aerodynamic model is unsteady and has
approximations to inhibit the reduced frequency factor dependence. The investigation
is conducted in the time and frequency domains, showing that these approaches are
complementary. Regarding active control, a greater influence of proportional gain was
observed in the presence of viscous damping, while in the absence of this the derivative gain
was more effective. However, it has been observed that the proportional controller requires
very high control effort. In the use of passive control in frequency domain, an iterative
eigenvalue analysis methodology was implemented in conjunction with P-k£ Method, since
the solution of the aeroviscoelastic eigenvalue problem presents frequency and temperature
dependence. In the time domain, viscoelastic behavior was modeled using fractional
derivative approximation. Increasing the viscoelastic form factor tends to increase the
flight envelope, while increasing temperature causes the opposite effect. The use of hybrid
control resulted in a critical speed increase of up to 34 % compared to the case without

control and up to 7 % compared to the case with passive control only.

Key-words: Aeroelasticity, flutter, PD Control, Viscoelasticity.
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1 Introducao

O primeiro capitulo desta tese de doutorado visa apresentar e contextualizar os
leitores a respeito das teméaticas abordadas neste trabalho. Os elementos que motivaram o
desenvolvimento do estudo em questao sao apresentados na primeira subsecao, embasados
em referéncias conceituadas e aplicagoes industriais. Em seguida, os objetivos gerais e
especificos sao listados. Adiante, é apresentada a metodologia utilizada para alcancar
os resultados que serao apresentados no decorrer do texto. Sao entao destacadas as
contribuigdes do trabalho para, por fim, apresentar a organizagao geral do documento de

tese.

1.1 Contextualizacao e Motivacao

A aeroelasticidade é o estudo dos efeitos das forcas aerodinamicas em corpos elasticos
(FUNG, 1993). Foi a partir da Segunda Grande Guerra que o estudo da aeroelasticidade
tomou proporgoes significativas, visto que até esse momento as aeronaves eram constituidas
de materiais pesados e rigidos e operavam em baixas faixas de velocidade, o que nao
provia meios para a ocorréncia de fenémenos aeroelasticos. Foi justamente quando a
tecnologia de materiais permitiu a confecgao de estruturas mais leves (mas com resisténcia
equivalente) viabilizando uma melhor relagao entre carga paga e consumo de combustivel,
que os fendmenos aeroelasticos se tornaram mais frequentes. Esses fendmenos surgem
quando ocorre a interacao das cargas impostas pelo escoamento aerodindmico com as forgas
eldsticas e inerciais atuantes sobre as estruturas aeronaves (BISPLINGHOFF; ASHLEY;
HALFMAN, 1996; WRIGHT; COOPER, 2014).

Para a classificacao e melhor visualizacao dos fendmenos aeroelasticos, é comum
lancar mao do tradicional Diagrama de Collar, adaptado e apresentado na Figura 1.1.
O diagrama original tem a forma de um tridngulo, onde os vértices representam a aero-
dindmica, inércia, elasticidade do sistema em andlise e, da conexao entre esses vértices,

destacam-se as areas de estudo correlacionadas.



INERCIA

Mecanica de voo Vibragdes Mecdnicas
Flutter

Buffeting
Resposta Dindmica

AERODINAMICA s e s ELASTICIDADE
Distribuicdo de Cargas

Efetividade de Controle
Divergéncia
Reverséo de Controle

Figura 1.1 — Diagrama de Collar

Problemas de vibragoes estruturais sao encontrados quando a iteragao entre a inércia
e a elasticidade do corpo sao considerados. Nesse campo, sao tratados problemas mecanicos
comuns, onde nao sao considerados os efeitos do escoamento aerodindmico. Quando
as forgas aerodinamicas e elasticas sao avaliadas conjuntamente, tem-se os problemas
envolvendo aeroelasticidade estatica. Dentre esses problemas, destaca-se a divergéncia, que
ocorre quando o momento de arfagem devido ao escoamento aerodinamico excede o limite

da rigidez torsional da asa.

Devido destaque também deve ser dado a Reversao de Controle, que ocorre quando
a forgas de controle aplicadas sdo anuladas (perdem efetividade) ou entdo proporcionam
comportamento inverso ao esperado em sua atuacgao, devido as deformacoes elasticas
sofridas pela estrutura. Ainda, hé a problematica envolvendo distribui¢ao de cargas, onde

a elasticidade da estrutura influencia na distribui¢do das forcas aerodindmicas.

Quando se observa a iteragao das forgas inerciais com aquelas provenientes da
aerodinamica, destaca-se o campo de estudos chamado mecanica de voo ou estabilidade
dinamica. Mas, no momento que as forgas inerciais, eldsticas e aerodinamicas interagem
simultaneamente, fenomenos de aeroelasticidade dinamica sao originados. A iteracao entre
os trés vértices do diagrama da origem aos problemas aeroelasticos mais amplamente
estudados por sua capacidade catastrofica elevada. Sao eles o buffeting, a resposta a rajada
e o flutter.

O buffeting consiste em uma excitagao relacionada as esteiras de escoamento
oriundas das asas, motores e fuselagem, as quais produzem flutuac¢oes aerodinamicas que
ocasionam vibragoes transientes na estrutura da aeronave, de forma mais recorrente no

estabilizador vertical. E um fen6meno comum em aeronaves militares, que por voarem em



condigbes de voo particulares (grandes velocidades e grandes angulos de ataque) geram

esteiras de grande magnitude.

As respostas a rajada ocorrem quando a aeronave é submetida a algum tipo de
forga transiente (o langamento de misseis, ocorréncia de ondas de choque) ou rajadas de
ar provenientes, por exemplo, de algum tipo de formagao climética adjacente a aeronave

em voo.

O fendmeno de flutter é classificado pela maioria dos autores como o problema
aeroelastico dinamico de maior importancia e é a tematica mais frequente nos estudos
na area de aeroelasticidade (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996; DOWELL;
CLARK; COX, 2005). Nao somente aeronaves, mas varias estruturas podem experimentar
esse fenomeno. Trata-se de uma condi¢do onde o escoamento de ar deforma a estrutura que
nele se encontra imersa, e esta estrutura deformada modifica o carregamento aerodinamico,
dando origem a oscila¢bes auto excitadas que podem levar a estrutura ao colapso. A
velocidade na qual a estrutura apresenta esse tipo de comportamento é chamada velocidade
critica de flutter. Quando o sistema opera em velocidades abaixo dessa velocidade, ele
¢ capaz de absorver perturbacoes, provenientes, por exemplo, de vibragoes estruturais.
Mas, se ele opera em velocidades acima da critica, excitacoes externas tomarao grandes
proporgoes e tem potencial para levar o sistema ao colapso (se nao forem limitados, por
exemplo, por nao-linearidades estruturais ou aerodindmicas). Naturalmente é essencial que
a aeronave nao contemple em seu envelope de voo fendmenos aeroelasticos. Vale mencionar
que os orgaos de certificacdo exigem uma margem de seguranca de cerca de 15% para
critérios de certificagdo de aeronaves (HANCOCK; WRIGHT; SIMPSON, 1985).

O flutter classico, mais conhecido no ambito aeronautico, se da pelo acoplamento
de dois ou mais graus de liberdade da estrutura, geralmente em altas velocidades de
operacgao, quando o amortecimento estrutural se torna insuficiente pra compensar a energia
proveniente do escoamento e um modo de vibracao da estrutura passa a ter energia
suficiente para excitar outro modo, o que leva a coalescéncia de frequéncias. Algumas
ocorréncias como o flutter de painéis, o galloping flutter, stall flutter e whirl flutter , bem
como a LCOs (limit cycle oscilation), sao casos de instabilidades aeroeldsticas associados
ao flutter na literatura, mas que devem ser observados e definidos levando em consideracao

a presenca de nao linearidades, oque nao ocorre em flutter classico.

Outra forma bastante utilizada para classificacao dos fendomenos em aeroelasticidade
consiste em interpreta-los como relacionados a estabilidade ou relacionados a resposta

aeroelastica, conforme apresentado de forma esquemaética na Figura 1.2.



Dinimica — Flutter.
Estabilidade ) )
Estatica — Divergéncia.
Dinimica — Fesposta a Rajada e Byffeting.
Resposta
Estatica — Redistribuicio de Carregamento, Reversio de Controle.

Figura 1.2 — Esquematizacao da classificagao dos fendmenos aeroelasticos . Adaptado de
Marqui (2005).

A partir do contexto apresentado, é natural que pesquisas venham sendo desen-
volvidas com intuito de suprimir ou aumentar a faixa de velocidades em que o sistema é
livre de fendmenos aeroelasticos. As empresas e centros de pesquisa do setor aeronautico
vém concentrado esforgos para desenvolver novas tecnologias para garantir a seguranca,
reducao de custo e a certificacdo de seus produtos. Ademais, nota-se que recentemente
a aeroelasticidade tem sido fundamental também na industria aeroespacial, como por
exemplo, na otimizacdo de desempenho de UAVs (veiculos aéreos nao tripulados). Ainda,
a linha de pesquisa que trata de superficies de geometria varidvel (também conhecida
como Morphing Wings que hoje consiste em uma grande promessa para mercado aeronau-
tico, tem conseguido grandes progressos quando sao considerados também a iteragao da
aerodindmica com as caracteristicas estruturais do sistema (DOWELL; CLARK; COX,
2005).

Devido a importancia da prevencao do flutter, diversas pesquisas tem sido realizadas
nas ultimas décadas a fim de desenvolver e avaliar a capacidade de conceitos de controle
de flutter (MARZOCCA; LIBRESCU; SILVA, 2002). A maior parte de estudos que visam
a mitigacdo de fendmenos aeroelasticos focam na implementacao de técnicas de controle,

os quais podem abordar uma metodologia passiva ou ativa.

O controle passivo de estruturas pode ser dado por meio de balanceamento de
massa, modificacao estrutural, inser¢do de mecanismos de dissipagdo de energia, aumento
de rigidez, dentre outros. Sao propostas atrativas, mas que podem prejudicar o desempenho

da aeronave, adicionar massa a estrutura, bem como trazer complicagoes na fase de projeto.

Dentre as estratégias utilizadas para prover controle passivo, este trabalho destaca
o uso dos materiais viscoeldsticos, que tém a capacidade de dissipar energia vibratoria na
forma de calor. Esse tipo de material vem sendo frequentemente utilizado nas industrias
de construcao civil, aeronautica, aeroespacial e automobilistica. No que tange a forma
de aplicacao desses materiais, pode-se indicar as fitas de material viscoeldstico, que sdo
comumente encontradas no mercado. Encontram-se também amortecedores viscoeldsticos
utilizados para dissipagao de energia em maquinas individuais ou sistemas completos de
tubulacao conforme apresentado na Figura 1.3. Uma aplicacdo de materiais viscoelasticos na
industria é encontrada junto a empresa SMAC® (SMAC, 2019), no produto SMACTANE®
que consiste em uma fina camada de aluminio associada a uma camada de material

viscoelastico e a um sensor de pressao, conforme Figura 1.4. De acordo com a empresa, esses
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dispositivos sao voltados para aplicagoes estruturais em aeronaves comerciais, helicopteros
e jatos executivos, nos quais agem de forma a dissipar a energia mecanica, amortecer

vibragoes e ruidos, gragas a energia dissipada no cisalhamento do material viscoelastico.

Figura 1.3 — Amortecedor viscoelastico de vibragoes estruturais(VICODA, 2019).

Figura 1.4 — Aplicagdo do produto SMACTANE® (SMAC, 2019).

A supressao da instabilidade aeroelastica de flutter sem que haja a penalidades
de adicdo de massa, torna possivel o melhor o desempenho de avidoes modernos e sua
capacidade de atuar de forma segura até o limite de seu envelope de voo. Caso isso seja
possivel, havera um aumento consideravel de eficiéncia e para aeronaves de combate, as
chances de sobrevivéncia sao aumentadas. Toda supressao ativa de flutter necessita de
sensores para detectar o movimento da superficie de controle e para ativa-la de acordo
com uma lei de controle pré-definida (NISSIM; BURKEN, 1988). Nessa afirmagao, reside a

problematica de posicionamento de sensores e atuadores. Além disso, o custo de manutencao,



montagem e operagao ¢ relativamente alto, o que demanda investimento em fontes de
poténcia alternativa (CASCIATI; MAGONETTE; MARAZZI, 2006). Quando controle
ativo é considerado em modelos aeroelasticos, da se origem ao termo aeroservoelasticidade,
que transforma o tridangulo de colar em uma piramide, onde as forgas provenientes de

controle também interagem com as demais.

O controlador do tipo PID (proporcional, integrativo, derivativo) é destacado nesse
trabalho. Apesar de formulacao simples, este tipo de controlador possibilita a analise de
fendmenos aeroeldsticos envolvendo superficies de controle e outros tipos de iteracoes

acroelésticas.

Dessa forma, a motivagao desse estudo reside no fato de que, tendo cada uma das
técnicas de controle mencionadas suas vantagens e desvantagens, torna-se importante
investigar a acao conjunta destas. Ainda vale ressaltar que as novas configuragoes de
aeronaves que tém sido propostas para atender necessidades de mercado torna mais
importante ainda o estudo de mecanismos hibridos, uma vez que esses veiculos aéreos
sao potencialmente mais suscetiveis a instabilidades aerodindmicas. Assim, o desempenho
de controle ativo combinado com o controle passivo é avaliado principalmente no que
diz respeito a ocorréncia de flutter. Uma vez que essa proposta signifique melhorias no
desempenho e reducao de custos dos projetos aeronauticos, ela se torna uma opg¢ao a ser

considerada para melhoria dos projetos aeroelasticos.

1.2 Objetivos

O objetivo geral dessa tese de doutorado consiste no estudo de procedimentos de
controle ativo e passivo de instabilidades aeroeldsticas dindmicas (flutter) em estruturas

aeronauticas, realizados no dominio do tempo e no dominio da frequéncia.
Em especifico, destacam-se trés vertentes para realizacao dessa andlise:

o realizacao de um estudo numérico acerca da influéncia do controle ativo do tipo
PD (proporcional e derivativo) no &mbito de instabilidade aeroelastica, a partir de modelos

asa do tipo retangular, que serdao avaliados no dominio do tempo e da frequéncia.

o realizacdo de um estudo numérico acerca da influéncia do controle passivo
viscoelastico, no ambito de instabilidade aeroelastica, a partir de modelos asa do tipo

retangular, que serao avaliados no dominio do tempo e da frequéncia.

o construgao e avaliacdo de um modelo hibrido de controle aeroelastico, por meio
da combinagao do controle ativo PD e controle passivo viscoelastico nos moldes descritos

no topicos anteriores.



1.3 Metodologia

Nesse trabalho é proposto um modelo de supressao de fendmenos aeroelédsticos
por meio de controle hibrido, dada na associacao de controles ativo e passivo. De forma
a atingir os objetivos apresentados, primeiramente é realizada uma revisao bibliografica
acerca de controle de fendmenos aeroeldsticos, destacando os problemas mais comumente

encontrados tanto em abordagens passivas quanto ativas.

Apoés esse levantamento, foi escolhido o modelo fisico, o qual consiste em uma asa
retangular homogénea com dois graus de liberdade (flexao e tor¢ao) e que possui uma
superficie de controle no seu bordo de fuga. Uma vez que a analise hibrida nos moldes aqui
apresentados se trata de um problema com poucas referéncias na literatura, é adequado
trabalhar com modelos simplificados, que apresentam baixo custo computacional. Com isso,
apos resultados preliminares, torna-se possivel a extrapolacao para modelos que tenham

estrutura ou geometria mais complexa.

Do ponto de vista do modelo aerodinamico, foi adotada a proposta de Hancock,
Wright e Simpson (1985), combinada com teoria de faixas. Essa simplificacido consiste
na adocao de um valor constante para o termo da derivada aerodinamica associada ao
momento de arfagem em relacao a coordenada generalizada de tor¢ao que, de acordo com
o referido autor, é o termo que tem maior contribuicdo no consideracdo do amortecimento
aerodinamico. Com isso, a aerodinamica deste modelo permitir a analise tridimensional nao
estacionaria com coeficientes aerodinamicos que nao dependem da frequéncia, acarretando

em um modelo representativo e com simplificagoes adequadas.

Definidos os modelos estrutural e aerodindmicos, sao incluidas as contribui¢oes
associadas as caracteristicas dos controles passivo e ativo. Ressalta-se que, para ambos os
tipos de controle e para o caso onde eles sao combinados, a anélise se da tanto no dominio

do tempo quanto no dominio da frequéncia.

Em relagdo ao dominio da frequéncia, sabe-se que existem diferentes metodologias
para estabelecer o envelope de voo aeroelastico, que em outras palavras consiste na faixa
de velocidade onde a aeronave se encontra em condigoes seguras. De forma simplificada,
o método de analise de estabilidade aeroelastica consiste em um procedimento onde sao
calculados os fatores de amortecimento e frequéncia, de cada modo, associados a uma
velocidade de voo. Com esses valores, é possivel construir curvas de comportamento,
chamadas comumente de Diagramas Vgf (velocidade, amortecimento e frequéncia). Com
essa curva, observa-se a mudanga de sinal do fator de amortecimento como indicativo da
condigao critica, na qual o sistema muda de condi¢ao estavel para instavel e na qual se
da a velocidade de flutter. Para conseguir esses valores numericamente, implementa-se o
Método p-k, para construgdo dos diagramas Vgf. Apesar de consistir em uma abordagem
de natureza iterativa, que demanda esfor¢co computacional consideravel, ele foi escolhido

por fornecer valores de amortecimento fisicos, ao contrario do Método k, que é de cunho



mais simples, mas que s6 tem valor fisico no ponto de amortecimento nulo. Todas essas

implementagoes foram realizadas com auxilio software Matlab®.

Na anélise no dominio do tempo, as equagoes em espacos de estados sao integradas
utilizando-se Runge-Kutta de 4* Ordem, também implementada em ambiente Matlab®.
Com esse procedimento, é possivel observar o comportamento do sistema em termos de
deslocamento e velocidade no decorrer do tempo, para uma dada velocidade. Com base
nos resultados obtidos no dominio da frequéncia, é feita uma andlise nas proximidades da
velocidade limitrofe de estabilidade. Com isso, identifica-se a faixa de velocidades onde a
velocidade critica se encontra ( intervalo onde o sistema passa de estével para instavel) e
observa-se seu comportamento em termos de amplitude de oscilagdo. Os mesmos valores de
parametros, tais como fator amortecimento viscoso, ganhos do controlador, etc., utilizados
no dominio da frequéncia sao considerados na andlise temporal, para comparacao dos
valores das velocidades criticas. Vale mencionar que informacoes adicionais importantes sao
obtidas na andlise temporal, como por exemplo aquelas advindas do esfor¢o do controlador,

que s6 é conseguida nesse dominio e que é de extrema importancia pra decisoes de projeto.

Para avaliacao do controle ativo aeroelastico, foi implementado o controlador PD,
amplamente utilizado na literatura e com modelagem matematica facilmente construida
no tempo e na frequéncia. Cada ganho é variado em modulo, de forma individual, e em
seguida, sao avaliados simultaneamente. Esse procedimento é realizado com o objetivo
de estabelecer uma relagao dessas combinagoes com a velocidade critica de flutter. Em
seguida, amortecimento viscoso (modelo proporcional & massa e rigidez) é incluido no
sistema e as analises sao refeitas, a fim de estabelecer a importancia do amortecimento no

ambito de aeroservoelasticidade.

Em seguida, considera-se que o sistema apresenta propriedades passivas de amorteci-
mento associadas a material viscoelastico SM-ISD112®. O modelo do médulo viscoelastico
complexo, que depende da temperatura de operacao e da frequéncia do modelo é utilizado,
uma vez que este ja é consolidado em outras pesquisas (MARTINS et al., 2017). Com o
comportamento do material descrito numericamente, é possivel investigar a influéncia dos
pardmetros geométricos e fisicos (temperatura de operagao e fator de forma viscoeldstico)
na velocidade de critica de flutter. Com essa inclusao, se faz necessaria a implementacao
de uma técnica iterativa de solugao do problema aeroelastico, que passa a apresentar
uma dependéncia da frequéncia. De forma simplificada, adota-se uma frequéncia inicial
para solucao do problema de autovalores aeroeviscoelastico e repete-se o procedimento
até que a frequéncia calculada seja aquela suposta inicialmente. Para reduzir o nimero de
iteragoes até a convergéncia, sugere-se como frequéncia inicial aquela calculada nas mesmas
condicoes para o modelo que nao contempla material viscoelastico. No que diz respeito
ao modelo viscoelastico temporal, foi escolhido o modelo derivativo fracionario que, de
acordo com as referéncias bibliogréficas relacionadas (GALUCIO; DEii; OHAYON, 2004),
consiste em uma excelente aproximacao do comportamento viscoelastico. Da escolha desse

modelo, surge uma dependéncia do passo de tempo anterior, que deve ser considerada no



processo de integragao caracteristico de solugoes no dominio temporal.

Com as simulagoes no tempo e na frequéncia dos modelos aeroelasticos que incluiam
controle ativo, passivo e hibrido, sdo tecidas comparacoes entre as técnicas de controle
abordadas. Sao indicadas as vantagens e desvantagens da utilizacao de cada tipo de
controlador, ressaltando o desempenho do controle hibrido, ou seja, de que forma o sistema
responde a combinagao dos controles passivo, utilizando material viscoelastico, e ativo,

utilizado controlador PD.

1.4 Contribuicoes

Pesquisas relacionadas aos setores aeronautico e aeroespacial ganham cada dia
mais espaco e atencao. No entanto ainda ha pouca literatura, principalmente desenvolvida
no Brasil, para tratar dos supracitados assuntos. Assim, esse trabalho vem corroborar
com o desenvolvimento de pesquisa na referida tematica, propondo uma metodologia
de analise de instabilidade aeroelastica do tipo flutter, utilizando como modelo uma asa
reta e homogénea de dois graus de liberdade, considerando controle hibrido, a partir da
combinacao de controle ativo PD e controle passivo por meio de material viscoeldstico. A
influéncia de cada tipo de controle nos parametros do outro é analisada, a fim de propor
uma combinacao adequada de parametros que acarrete melhoria de desempenho ou, em
outras palavras, aumento da faixa de velocidades de voo seguro. Vale ressaltar ainda que
essa analise é construida no dominio do tempo e da frequéncia, uma vez que cada dominio
possui suas vantagens e desvantagem no que concerne a analise de resultados. Sendo assim,

este trabalho apresenta duas contribuigoes a serem destacadas:

1. Uma proposta de controle hibrido/combinado por inser¢ao de um controlador
proporcional e derivativo em conjunto com aplicacdo de material viscoelastico tomando
como base o modelo simplificado descrito, no qual diversas analises paramétricas podem
ser realizadas de forma direta. Ressalta-se ainda que nao ha na literatura o emprego de
controle hibrido utilizando material viscoelastico para aumento de envelope de voo, nos

moldes propostos nesse trabalho.

2. Uma proposta de analise de estabilidade aero-servo-viscoelastica construida no
tempo e na frequéncia, evidenciando a importante complementariedade existente entre
os resultados obtidos nos dois dominios. Vale mencionar que nao ha na literatura estudo
comparativo nos dominios do tempo e da frequéncia de um mesmo problema. Essa analise
combinada se mostrou complementar, resultando em uma visao mais global do sistema e

do desempenho dos controladores.



1.5 Organizacao do Trabalho

Este trabalho estd organizado em oito capitulos, sendo que este primeiro apresenta
os aspectos introdutoérios. Na primeira parte, é feita a contextualizacao e sao apresentadas
as motivagoes que levaram a escolha to tema abordada. Em seguida sao definidos os
objetivos para e a metodologia assumida para a chegar aos resultados demonstrados.
Em sequéncia, a relevancia do trabalho no contexto cientifico no qual ele esta inserido é

apresentado.

O Capitulo 2 é dedicado a uma revisao bibliografica. Nessa secao, serao apresentados
os trabalhos utilizados para prover embasamento tedrico necessario para o desenvolvimento

desse estudo.

O Capitulo 3 traz a fundamentacao tedrica envolvendo aeroservoelasticidade e
viscoelasticidade, provendo conceitos necessarios para compreensao e desenvolvimento do

trabalho de pesquisa.

Em seguida, o Capitulo 4 trata do desenvolvimento e definicado dos modelos mate-

maticos do modelo de asa reta aeroelastica que servira de base para os estudos numéricos.

O Capitulo 5 apresenta os resultados oriundos das simulagoes numéricas no dominio
da frequéncia. Analises envolvendo controle ativo e controle passivo de forma separada e

de forma conjunta, sao apresentadas.

O Capitulo 6 apresenta os resultados oriundos das simulagoes numéricas no dominio
do tempo. Anélises envolvendo controle ativo e controle passivo de forma separada e de
forma conjunta, sdo apresentadas, bem como as complementariedades observadas entre as

analises temporais e no dominio da frequéncia.

O Capitulo 7 traz as conclusoes obtidas durante todo o trabalho de pesquisa.
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2 Revisao Bibliografica

O presente capitulo corresponde a revisao bibliografica acerca das pesquisas que
contribuiram para o desenvolvimento desta tese de doutorado. A primeira secao aborda
as obras que tratam a aeroelasticidade de forma geral, como modelagem estrutural e
aerodinamica, dominios fisicos (dominio do tempo e da frequéncia) técnicas de solu¢ao do
problema aeroeléastico, experimento de flutter, dentre outros. Na sequéncia, o destaque é
dado ao controle ativo e suas particularidades. Em seguida, sao apresentadas as principais
pesquisas que tratam de controle aeroelastico de abordagem passiva e semi passiva. Na
subsecao final, o enfoque é dado em materiais viscoelasticos aplicados nno controle de

vibragoes.

2.1 Sistemas Aeroelasticos

Tendo conhecimento da importancia dos estudos envolvendo aeroelasticidade, é
esperado que uma grande quantidade de pesquisadores se debrucem sobre a tematica,
concentrando esforgos para entender a dindmica desses eventos, bem como propor técnicas
de controle, materiais de diferentes propriedades, designs diferenciados e outras possiveis

melhorias que venham a mitigar esses fenomenos.

Em um primeiro momento, nao se pode deixar de ressaltar as referéncias em aeroe-
lasticidade que se consolidaram na forma de livros, como Aeroelasticity de Bisplinghoff,
Ashley e Halfman (1996)) e An Introduction to theory of Aeroelasticity de Fung (1993), que
sao os textos mais classicos da area. Grande parte de ambas as obras ¢ dedicada a teoria
de vibragoes de sistemas mecanicos aplicada a sistemas aeronauticos como, por exemplo, o
calculo de modos de vibragao e frequéncias naturais de sistemas aeronduticos, além de de-
formagoes em estruturas aeronduticas sujeitas a carregamentos estaticos e dindmicos. Apos
essa revisao, sao apresentados conceitos basicos relacionados a aerodinamica. Bisplinghoff,
Ashley e Halfman (1996) dedica uma se¢ao inteira para abordar o fendmeno aeroeldastico de
flutter, discutindo a natureza do fendmeno e seus varios tipos de ocorréncia. Apresenta uma
analise para um caso classico de dois graus de liberdade partindo de diferentes modelos de
sistemas vibratérios, versa sobre efeitos de compressibilidade no fenémeno, bem como de
considerac¢oes de modelos aerodindmicos. Na obra de Fung (1993) também é dado enfoque

a esse fenomeno aeroelastico, sendo trés capitulos dedicados ao assunto de forma especifica.
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O primeiro, lida com caracteristicas mais teéricas relacionadas ao fendomeno, enquanto o
seguinte traz informacgoes sobre as abordagens da analise de estabilidade de forma geral.

Outra secao versa sobre o flutter na concepcao de projetos de engenharia.

Ja o trabalho de Hodges e Pierce (2011), consiste em um livro com uma abordagem
introdutoria, direcionada para aplicagao de cunho simples e pratico em aeroelasticidade e
dinamica estrutural. Sucintamente, o livro traz trés capitulos, sendo o primeiro deles uma
introducao a dinamica estrutural, seguindo-se o capitulo que trata de aeroelasticidade
estatica e o capitulo que aborda a instabilidade dindmica de flutter, tratando de modelagem

de sistemas simples e ainda abordando os métodos classicos como método k e o método
pk.
Os autores de Modern Course in Aeroelasticity Dowell, Clark e Cox (2005), lida

com a tematica aeroelasticidade aplicada em diferentes drea da engenharia. Um capitulo
é reservado ao estudo de aeroelasticidade em estruturas civis (pontes, viadutos, etc que
estao sujeitos a iteracao fluido estrutural); outro é focado na resposta aeroelastica de
rotores; outro ainda concentra esforgos na andlise de turbomaquinas e os problemas
relacionados com aeroelasticidade. Os autores também disponibilizam um capitulo (assim
como os dois primeiros livros mencionados nesse capitulo) para tratar de experimentos
em aeroelasticidade, discutindo sua necessidade e fazendo recomendacoes baseadas na
experiéncia dos autores no assunto. Ha que se destacar também o topico desta obra que

trata de nao linearidades, que estao cada vez mais presentes em aeroelasticidade e na
maior parte dos estudos em engenharia (SIVASUNDARAM, 2000).

A obra Introduction to Aeroelasticity and Loads Wright e Cooper (2014), ji em
sua segunda edicao, apresenta inicialmente estudos de casos de modelos aeronauticos
a fim de introduzir o leitor aos conceitos basicos de teoria das vibragoes e modelagem
de sistemas vibratérios. Na segunda parte da obra, trata especificamente da tematica
aeroelasticidade. E necessdrio salientar que, ao contrario dos livros classicos ja citados, os
autores nao dao enfoque a teorias aerodinamicas em sua origem, ou seja, utilizam essas
equagoes ja prontas para tratar propriamente aeroelasticidade, mas fornecem as referéncias
necessarias caso o leitor deseje conhecer mais a respeito desse assunto. Métodos classicos
de célculo de flutter sao apresentados e comparados, além de teorias basicas para analise
tridimensional. Sao discutidos brevemente os casos de flutter conico e flutter de superficies
de controle; comentarios também sao tecidos a respeito de flutter em regimes transénicos
e supersonicos. Um capitulo também da enfoque a aeroservoelasticidade aplicada a casos
simples, além de se dedicarem varios capitulos a andlise de cargas aerodindmicas e um
capitulo a analise de manobras em solo. Ha ainda que se destacar a terceira e ultima parte
da obra que fala de forma geral a respeito do procedimento de certificacdo de aeronaves
no tocante a requisitos de aeroelasticidade. A obra também traz em sua se¢ao de anexos,
c6digos em Matlab® que propiciam ao leitor a simulacao numérica de casos apresentados

no livro.

Devido destaque deve ser dado também aos trabalhos na forma de relatérios

12



técnicos de Theodorsen, que ainda contribuem para pesquisas recentes, apesar de datarem
de meados da década de 1930 e 1940. O NACA Report 496 (Theodorsen (1935),) apresenta
a modelagem das forcas aerodinamicas para secoes tipicas aeroelasticas por meio de
Fungoes de Bessel, dando origem a famosa, a Funcdo de Theodorsen. Com base no
conhecimento das forgas aerodindmicas em func¢ao do parametro adimensional frequéncia
reduzida (k), o modelo mecénico de dois graus de liberdade tipico se torna aeroeldstico
quando da inser¢cao das forcas aerodinamicas apropriadamente modeladas, tornando
possivel a andlise aeroeldstica. J& no NACA Report 685 (Theodorsen e Garrick (1940)) os
autores reapresentam a formulagao anterior de uma forma julgada mais adequada para
avaliar o problema de flutter via estudo sisteméatico de efeitos de diversos parametros.
O trabalho também apresenta andlises experimentais em asas engastadas com e sem
superficies de controle. O procedimento experimental é utilizado para avaliar a fidelidade
do modelo tedrico e também para analisar a adaptabilidade dessas formulagoes aos

problemas tridimensionais.

Varios trabalhos envolvendo aeroelasticidade, de forma geral, vem sendo desenvol-
vidos na forma de artigos de revista, anais de eventos, teses e dissertacoes. Trabalhos que
lidam com questoes envolvendo melhorias nas técnicas de calculo de instabilidade aeroelas-
tica, reducao de modelos para desonerar o custo computacional associado, controle passivo
por meio de materiais de diferentes naturezas, controle ativo por meio de diferenciadas

leis de controle ou entdo propondo melhorias para aquelas que alcancaram devido sucesso.

No trabalho de Hancock, Wright e Simpson (1985) é apresentado um panorama geral
e didatico da andlise de flutter, fendmeno aeroelastico de maior destaque, passando desde o
entendimento da fisica envolvida a interpretacao dos resultados obtidos. Simplificagbes de
modelo estrutural e aerodindmico sdo propostos a fim de tornar o processo menos oneroso,

mas sem perda de representatividade significativa nesses dois campos.

Uma vez que técnicas ativas e semiativas envolvendo leis de controle estao cada
vez evidentes, abordagens de fendmenos aeroelésticos tratados no dominio do tempo tém
se mostrado cada vez mais atrativas, uma vez que a representacao no espacgo de estados
é conseguida. A abordagem de fendmenos aeroelasticos no dominio do tempo tem sua
dificuldade residente na modelagem apropriada, no referido dominio, da aerodinamica
nao estacionaria envolvida. Este autor pode ser considerado como referéncia em anélise
temporal de flutter. Em um de seus trabalhos Karpel (2001), apresenta um projeto de um
sistema de controle para supressao ativa de flutter e alivio de cargas de rajada, utilizando
uma aproximacao racional da aerodinamica nao estacionaria, construindo as equagoes
matriciais do movimento com coeficientes constantes O autor ainda apresenta brevemente
a proposta de Roger (ROGER, 1977) para aproximacao por fungdes racionais, para, por
fim, introduzir o método dos estados minimos, que é a proposta de maior destaque em seu
trabalho, visto que consiste em uma aproximacao da aerodindmica nao estacionéria que
utiliza um ntimero bem menor de termos de atraso, culminando em matrizes de espaco de

estados de ordem bem menor, quando comparada as geradas pelo método de Roger. O
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trabalho de dissertacao de mestrado de Silva (1994) é dedicado a anédlise de estabilidade
de aeronaves de asa fixa, no dominio do tempo. A abordagem consiste na solucao do
problema aeroeldstico no dominio da frequéncia para obtencao das matrizes aerodinamicas
exatas, calculadas conforme modelo de Theodorsen, a fim de utilizar esses dados para
aproximagcao, por intermédio de um polinéomio de Padé, de uma matriz aerodinamica dita
aproximada, passivel de transformagao inversa de Laplace para correta expansao e andlise
em espago de estados. Ainda, Neuhaus et al. (2009), utiliza a aproximagao temporal de
Roger para aerodinamica nao estaciondria a fim de calcular fronteiras de estabilidade
de construgoes civis como pontes, uma vez que tais estruturas também estao sujeitas a

instabilidades aeroelasticas.

Especial atencao também ¢é dada a trabalho que lidam com bancadas experimentais
aeroeldsticas. O trabalho de Wright et al. (2003) lida com o teste experimental de flutter,
uma vez que se faz necessaria a comprovacao empirica de auséncia de instabilidade
aerolastica dentro do envelope de voo da aeronave. Um modelo de asa reta associada a
uma superficie de controle que rotaciona pela agdo de um atuador simples é utilizado. Essa
mesma superficie de controle é utilizada para excitar o sistema. Os resultados demonstram
que uso do sinal do atuador (forga, deslocamento ou angulo de rotagao) como sinal de
referéncia nos experimentos nao é uma boa escolha, uma vez que esses sinais carregam
informagoes de propria resposta do sistema, o que pode acarretar na nao identificagao de
modos de flutter. Ainda no &mbito experimental Westin (2010) propoe em seu trabalho
um procedimento para experimentacao de fendmenos aeroelastico e identificagao de flutter

a partir da densidade espectral de poténcia.

Sobre regimes de escoamento e sua influéncia em fenémenos aeroelasticos, Zhang
e Ye (2010) apresentaram um estudo a respeito dos efeitos da superficie de controle
no fendmeno de instabilidade de flutter em escoamento transonico e verificaram que os
procedimentos comuns como balanceamento estatico das superficies de controle podem

ajudar a estender os limites de estabilidade da aeronave, mesmo em regime transonico.

Karpel (1982) ainda propoem uma otimizagao estrutural para aumentar a eficiéncia
do controle aeroelastico. O processo faz uso do software comercial NASTRAN®, que
prové a analise modal da estrutura, fornecendo os valores dos elementos da matriz de
rigidez generalizada. Em seguida, a matriz acrodinidmica é calculada. E entdo introduzido
o conceito de efetividade aeroelastica de um coeficiente aerodinamico, que é baseado na
relagdo entre os modos de corpo rigido e os modos de corpo flexivel. O resultado mais
deficiente desse parametro é escolhido como ponto inicial do ciclo de otimizacgao para definir
um fato de redimensionamento, que atualiza o modelo de elementos finitos (modifica a

rigidez estrutural) e repete o processo até que os critérios estabelecidos sejam alcangados.

Outra abordagem bastante interessante é aquela que leva em consideragao os efeitos
de nao linearidades estruturais na andlise aeroelastica. Harmin e Cooper (2011), propdem
em seu trabalho um procedimento de reducdo de modelo de estruturas aeroespaciais que

apresentam nao linearidades geométricas, caracteristicas de estruturas de alta razao de
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aspecto (asas alongadas). Com isso, pode-se prever de forma melhorada a ocorréncia de
LCOs e comportamentos oriundos de resposta a rajada. Sanches, Guimaraes e Marques
(2019) propoe a introdugao de nao linearidades na rigidez torsional de uma secao tipica,
com objetivo de aumentar a velocidade critica de flutter e prover as amplitudes minimas

estaveis, em caso de Oscilagoes Ciclo Limite (LCOs), em uma condi¢ao pés-flutter.

Ainda ha de dar o devido destaque para a crescente utilizacao de materiais compé-
sitos na industria aerondutica. Visando melhorias estruturais tais como reducao de peso,
pode levar a comportamentos indesejaveis no que diz respeito a estabilidade estrutural.
Dessa forma, Cesnik, Hodges e Patil (1996), apresenta em seu trabalho uma anélise de
estabilidade aeroeldstica para asas alongadas feitas de material compdsito. Koo e Hwang
(2004), se dedicam ao estudo de flutter de painéis, analisando os efeitos do amortecimento
esterético e aerodindmico no flutter de painéis fabricados com material composto. Os
autores concluem que tais efeitos sao fortemente dependentes da orientacao das fibras do
material, pois o modo de flutter também é dependente dessa orientacao. A respeito do
amortecimento estrutural, verifica-se que este tem forte participagdo na instabilidade de
flutter quando o amortecimento aerodindmico é baixo, mas pode nao afetar os limites de

flutter quando ha altos niveis de amortecimento.

Incertezas e nao linearidades também estao ganhando espaco nas pesquisas re-
lacionadas a aeroelasticidade. Bueno, Gées e Gongalves (2015) faz uso da teoria das
desigualdades matriciais lineares de Lyapunov para considerar incertezas estruturais na
andlise aeroservoeldstica. Além disso, os mesmos autores, em outro trabalho (BUENO;
GONGALVES; G6ES, 2014) utilizam essa teoria geral de Lyapunov para introdugao da
analise continua de estabilidade que permite o estudo de sistemas aeroservoelasticos varian-
tes no tempo. Singh, Black e Kolonay (2019) propuseram a utilizagdo do chamado método
das receptancias, que é baseado na analise da funcdo de transferéncia dessa natureza para
projetar a acao de controle adequada a estabilizar a referenciada condi¢ao. A decisao
se baseia no fato de que essa abordagem permite, entre outras vantagens, incluir nao

linearidades associadas a condigao aeroservoelastica.

2.2 Controle Ativo de Fenomenos Aeroelasticos

A abordagem de controle aeroelastico via mecanismos ditos ativos é o mais utilizado
na industria atualmente. Diversas leis de controle e mecanismos de atuacao sao associados
para prover estabilidade as estruturas aeronduticas. Para uma perspectiva histéria acerca

de analise e controle de respostas aeroservoelésticas, ¢ indicada a leitura do trabalho de

(LIVNE, 2018).

Com objetivo de estabelecer melhores praticas para analises de estabilidade em
aeronaves, Pendleton et al. (2000) apresentam em seu trabalho o desenvolvimento de um

programa proprio de estudo focado em asas aeroelasticas controladas ativamente. Baseando
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se em modelo analitico, os autores dissertam a respeito dos parametros fisicos que tem
maior influéncia no comportamento geral desses mecanismos, e ainda propoe técnicas de
referéncia para realizar medig¢oes de caracteristicas aerodindmicas, estruturais e também

de controle.

Baseando-se na complexidade do problema aeroservoelastico que envolve muitas
variaveis, Andrighettoni e Mantegazza (1998) propuseram em seu trabalho um modelo
adaptativo de controlador ativo, ja que uma tunica lei de controle nao é eficiente em todas

as condigoes de voo que a aeronave ¢ sujeita durante sua vida util.

Vérios autores propuseram até hoje interessantes praticas de controle ativo, visando
resolver os principais problemas inerentes a insercao desses mecanismos no sistema. O
trabalho de McEver et al. (2007), apresenta uma abordagem de controle ativo em malha
fechada em um modelo de se¢ao tipica. Um controlador nominal ¢ projetado e implementado
em uma superficie de controle que se encontra no bordo de fuga da estrutura. A técnica de
Evans para o lugar das raizes foi utilizada para prover as leis que regem o controlador em
malha fechada, e garantir estabilidade tanto em malha aberta quanto em malha fechada
no envelope de operagiao almejado. No trabalho de Marqui (2005) foi desenvolvido um
modelo tedrico e experimental de um controlador ativo de realimentacao de estados para
supressao de flutter, com base em um modelo de asa rigida com dois graus de liberdade

que se acoplavam para caracterizagao do fendmeno.

Voltado mais para aplicagoes de mercado aerondutico, Ricci et al. (2012) apresenta
resultados de uma analise experimental aeroelastica em um modelo completo em escala de
aeronave comercial. A bancada tem por objetivo constituir um benchmark para analises
aeroelasticas em aeronaves completas, e é um estudo realizado em conjunto com varias
instituicdbes do mundo inteiro. Técnicas de controle, levando em consideragao a resposta

de toda a aeronave sao avaliadas.

Sendo uma das maiores problematicas de controle ativo o posicionamento 6timo dos
sensores e atuadores, Nissim e Burken (1988), apresentam um método baseado no conceito
de energia aerodindmica para determinar a localizacdo de maior efetividade dos sensores
para supressao de flutter, dessa forma, nao é necessario utilizar nenhuma lei de controle
associada. Esse método permite determinar a distribuicao, sobre diferentes superficies do

aviao, da energia entrando no sistema como um resultado da instabilidade de flutter.

Deve-se destacar também que os sistemas controlados ativamente devem atender
aos requisitos de redundancia e confiabilidade. Desde que eles nao interajam com a
estrutura da aeronave para produzir instabilidades aeroservoelasticas ou oscilagoes de ciclo
limite (LCOs), a falha ativa do controle ndo seria catastréfica (no nivel de probabilidade
exigido) e a acgdo da tripulagdo garantiria, dentro de certas limitagoes do envelope do voo,
operagao segura (LIVNE, 2018). Dimitriadis e Cooper (1999), tratam especificamente das
LCOs, perpassando por métodos de identificacao desse tipo de flutter via balanceamento

harménico até propostas de controle ativo por meio de sinais de excitagao na superficie de
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controle.

Além disso, o controle aeroelastico ativo normalmente sofre com o efeito do atraso
de tempo, que pode deteriorar o desempenho do controle e levar a cenarios de instabilidades,
como no trabalho de Huang et al. (2015), que propde um controlador de atraso baseado
em um modelo de asa tridimensional. Librescu e Marzocca (2005) enfatizam a anélise
de controle ativo de flutter envolvendo corregao do atraso no controle de feedback (time
delayed), dada as nao-linearidades envolvidas. Dao enfoque a aspectos relacionados ao
estudo de aeroelasticidade associado a um sistema de controle em malha aberta e em
malha fechada, em uma superficie bidimensional imersa em escoamento incompressivel. As
implicagoes no limite de instabilidade devido a presenca do atraso no controle de feedback
sao investigadas e verifica-se que sua utilizagdo pode ser prejudicial do ponto de vista
de previsao da resposta aeroelastica, mas benéfica do ponto de vista de instabilidade de
flutter, mas apenas para pequenos delays. Zhao (2011) investiga os efeitos oriundos desse
atraso em um sistema aeroelastico, mostrando que esses atrasos tem efeitos consideraveis
na analise de flutter e nao devem ser desconsiderados. Aponta ainda que se deve utilizar
o sinal do angulo de arfagem como referéncia para a resposta, para apresentar menores
atrasos e que a magnitude do atraso é fortemente dependente da velocidade de operacao e
do ganho do controlador. Singh (2015) apresenta um modelo de controle de flutter em um
sistema que apresenta uma tnico atraso no loop de controle, possibilitando que o modo de

interesse seja controlado sem afetar ou desestabilizar os demais.

Ha ainda, uma vertente que consiste na utilizacao de materiais inteligentes, mais
especificamente piezelétricos, para supressao de fendmenos aeroeldsticos. Ardelean et al.
(2006), propoe controle ativo de flutter por meio de um atuador piezoelétricos do tipo
V-Stack. O piezelétrico é incorporado a superficie de controle de uma secao de asa para
analise experimental e sao encontrados resultados satisfatorios no que diz respeito a
atuacgao desse dispositivo e consequentemente da superficie de controle. Quando operando
em malha fechada, verificou-se aumento de velocidade de flutter de aproximadamente 30%

quando da utilizacao da supressao descrita.

Vem tomando espago nos ultimos anos técnicas ditas semi-ativas, como Yang, Zhao
e Jiang (1995), o qual propoe um controle do tipo semi-ativo para um sistema de flutter nao
linear de dois graus de liberdade em malha fechada. Os autores baseiam-se na suposi¢cao
que oscilagoes de baixa amplitude nao levam ao colapso imediato da estrutura sendo,
portanto, controlaveis por um elemento de rigidez nao linear, que responde de acordo com
o movimento da estrutura (controle de feedback). A verificacdo da validade desse tipo de

controle é feita em tunel de vento.
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2.3  Controle Passivo e Semi Passivo de Fendomenos Aeroelasticos

Ao contrario das técnicas de controle ativo, abordagens passivas sao inerentemente
estaveis e requerem pouca energia (LEO, 2007). Isso pode ser alcangado através do
balanceamento de massa, modificacdo estrutural, inser¢do de mecanismos de dissipacao de
energia, aumento da rigidez etc. Apesar de suas caracteristicas atraentes, o desempenho
da aeronave provavelmente serd comprometido devido a penalidade de peso e restrigoes de

custo envolvidas.

No trabalho de Reed (1980) este propoe a introducao de um sistema de pilone
desacoplado. Aeronaves militares muitas vezes tem como requisitos de missao o carrega-
mento externo de cargas acopladas a asa, em diversas configuragoes. Essas cargas tém
potencial de diminuir a velocidade de flutter da aeronave, e com isso reduzir efetivamente
seu desempenho. A proposta do decoupler pylon é entao, associar uma suspensao, com
amortecimento e rigidez assistidos por um sistema de controle de feedback em baixa
frequéncia. Essa suspensao isola dinamicamente a asa dos efeitos de inercia das cargas ali

colocadas aumentando a faixa de estabilidade da aeronave.

O trabalho de Rocha, Moniz e Suleman (2007), faz uma demonstracao experimental
de controle de flutter por meio do uso de materiais piezoelétricos em uma asa construida sob
o conceito de pele/pelicula adaptativa (fibra de carbono, balsa e fibra de vidro com adesivos
piezelétricos na parte interior), proposto pelo mesmo autor em sua tese de doutorado. O
autor identifica aumento da velocidade critica pela utilizacao dessa classe de materiais
inteligentes, tracando comparagoes do deslocamento e do amortecimento calculado para

diversas velocidades.

Uma abordagem semi-ativa também ¢é proposta por Kandagal e Venkatraman
(2010), quando estes investigam em seu trabalho a viabilidade da aplicagdo materiais
piezoresistivos para controle de flutter. Os transdutores piezoceramicos sao acoplados
as molas que representam a rigidez do sistema adotado, que consiste em um modelo de
aerofélio de dois graus de liberdade. E utilizado o modelo aerodindmico nao estacionario,
contemplando a parcela adicional de amortecimentos devido ao sistema piezoresistivo.
Os amortecedores quando sintonizados por piezoceramicas resistentes nas molas podem
melhorar a faixa de velocidade de flutter de 25-50% com base no amortecimento aditivo

de 10% obtido devido ao desvio resistivo de piezoceramicas.

No trabalho de Lacarbonara e Cetraro (2011), é proposta a inser¢ao de um absor-
vedor de vibragao dito visco-histerético para aumento da velocidade critica. Esse sistema
passivo consiste em um arranjo paralelo de amortecedores e um elemento histerético.
Sao estudados os efeitos da insercao desse dispositivo nas condigoes de pré e pos flutter,
apresentando ganhos significativos no que diz respeito ao valor da velocidade critica e

amplitudes encontradas.

No trabalho de Sousa, Junior e Elahinia (2017), é proposta uma combinagao de
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materiais inteligentes, que proporcionam controle semi-passivo, (usando shunts piezoelé-
tricos) e passivo (utilizando materiais com memoria de forma) simultaneamente, o que
aumenta significamente a faixa de velocidades onde a se¢ao tipica utilizada como modelo
é livre de LCOs.

Na tentativa de se valer das vantagens de técnicas diferentes de controle, Silva et
al. (2017) apresentam em seu trabalho uma combinagao de controle ativo e passivo, dado
respectivamente, pelo uso de reguladores lineares quadraticos e de materiais com memoria

de forma.

2.3.1 Controle de Vibracdes envolvendo Materiais Viscoelasticos

O estudo de fenomenos ligados a viscoelasticidade nao ¢ um fato tao recente quanto
se imagina, embora varios trabalhos atuais tratem de sua modelagem e aplicacao para
diversos fins, tendo o maior destaque no controle de vibragoes estruturais. A grande
vantagem observada para essa classe de materiais consiste na simplicidade de aplicacao e
principalmente na classica condi¢ao de dissipagao continua em condigoes de esforco ciclico,
caracterizada por seus lacos de histerese. O uso de elementos viscoelasticos estruturais
introduz tanto propriedades de amortecimento quanto de rigidez em um tnico elemento,
favorecendo a reducao das indesejadas vibracoes. Encontra-se também na literatura
trabalhos que utilizam as propriedades viscoelasticas para redugao de vibragoes oriundas

de abalos sismicos, como em Yokota et al. (1992) .

Os estudos na forma de livros que apresentam maior relevancia na area sao as obras
de Ferry (1980) e Jones (2001) que versam nao somente a respeito de teorias classicas de
viscoelasticidade linear, mas também sobre métodos experimentais de determinagao de
caracteristicas dessa classe de materiais, aspectos fenomenolégicos, dentre outros. Todavia
especial atencao deve ser dada as aplicagoes e casos estudados, onde é possivel observar a
grande utilizacdo de materiais viscoelasticos, desde supressao de vibracao até na melhor
compreensao de alguns materiais que exibem comportamento viscoelastico. Um diferencial
deste ultimo e mais recente livro é a apresentacao, no fim deste, de rotinas computacionais

que podem ser extremamente lteis para andlise de viscoelasticidade e assuntos associados.

Os materiais viscoelasticos tem sido frequentemente usados em varias aplicagoes de
engenharia. Na area estrutural, eles tem sido amplamente empregados como amortecedores
em aplicagoes que visam mitigar a vibracao de arranha céus sujeitos a abalos sismicos,
ventos e furacoes, conforme trabalhos de Mahmoodi et al. (1987) e Park (2001). Para reduzir
a vibragao e o ruido, materiais viscoelasticos tém sido utilizados para compor absorvedores
de vibragao, como apresentado nos trabalhos de Bronkhorst et al. (2018) e Espindola, Lopes
e Bavastri (2006) e de montagens de méaquinas rotativas como proposto por Ribeiro, Lopes
e Bavastri (2017).Alaimo, Orlando e Valvano (2019) também apresenta em seu trabalho
uma andalise de placas de materiais compdsitos contendo camadas viscoeldsticas, visando

aplicacoes industriais, uma vez que o mercado automobilistico, aeroespacial e aeronautico
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vem fazendo extensivo uso dessas formas estruturais para compor seus projetos.

Especificamente em aerondutica, um exemplo de aplicagao é a supressao de ruido
na cabine, na qual fitas viscoeldsticas tipo sanduiche (que consistem em um nicleo de
material viscoeldstico entre duas placas de aluminio ou carbono) sao ligadas & estrutura
para dissipacao de energia (RAO, 2003). Petrone et al. (2019) propos uma aplicacao de
uma camada de material viscoelastico na janela das aeronaves, a fim de diminuir o ruido
de cabine de aeronaves comerciais de passageiros. Kwak, Washington e Yedavalli (2002)
propuseram um mecanismo de controle ativo-passivo combinado para absorver a vibracao

nos componentes do trem de pouso.

Varios artigos também tratam do assunto, em suas mais diversas abordagens.
Galucio, Deii e Ohayon (2004) apresenta em seu trabalho a modelagem de vigas sanduiches
contendo nticleo composto de material viscoeldstico. A modelagem das camadas externas
segue a teoria de Euler-Bernoulli ao passo que o nicleo viscoelastico considera cisalhamento,
sendo modelada, portanto, de acordo com a teoria de Timoshenko. O modelo para o material
viscoelastico e baseado na teoria de derivadas fracionarias. Os autores apresentam um
algoritmo para solucdo das equacdes do movimento no dominio do tempo. E observada a
diminuicao da amplitude das oscilacoes da viga proposta, quando comparados os resultados

da viga completamente eldstica com aquela que apresenta nticleo viscoelastico.

Bavastri et al. (2014) propoe um modelo de absorvedor dindmico viscoeldstico para
sistemas que apresentam nao linearidades cubicas, nos quais os ADV comuns, compostos
de material viscoso, ndo se mostraram efetivos. Filho, Luersen e Bavastri (2011) propoem
um modelo tedrico e experimental para utilizacao de ADVs viscoelasticos aplicados a

sistemas rotativos.

Alguns trabalhos ainda propdem controle via associacao de material viscoelastico e
material piezelétrico, como apresentado no trabalho de Trindade (2007), onde é apresen-
tada uma otimizagao topoldgica e geométrica de para uma proposta de amortecimento
ativo-passivo, constituido por uma camada viscoelastica e um conjunto de atuadores pie-
zoelétricos. O otimizador, baseado em algoritmos genéticos, tem que satisfazer os critérios
de uma func¢ao multi objetivo, que leva em consideracao a maximizac¢ao do amortecimento

conjuntamente com a minimizagao do peso adicionado a estrutura.

Técnicas de controle hibrido que buscam as melhores caracteristicas de cada
estratégia de controle foram investigadas no trabalho de (BENJEDDOU, 2001), no qual
sistemas de amortecimento combinando dispositivos piezoelétricos e camadas viscoelasticas

sao utilizados para a supressao de vibragoes estruturais e reducao de ruido.

Devido crédito deve ser dado aos autores das primeiras investigacoes sobre o uso
de materiais viscoeldsticos para controle aeroelastico, que foram relatadas pelo Prof. H.
Hilton e colaboradores (MERRETT; HILTON, 2010). Nesse trabalho, os autores realizam
uma investigagao de cunho analitico de flutter de painéis viscoelasticos. Cunha-Filho et al.

(2016) propuseram um tratamento viscoeldstico de superficie em uma placa sanduiche de
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trés camadas sob fluxo supersonico para aumentar a margem de estabilidade na vibracao
do painel. No trabalho de Martins et al. (2017), foi realizada a comparagao numérico e
experimental envolvendo uma secao tipica contendo propriedades viscoelasticas, onde os
resultados levaram a inferir que a presenca desse tipo de material aumenta os limites de

estabilidade das estruturas associadas.

2.4 Consideracoes finais

Com a exposicao dos trabalhos descritos neste capitulo, observou-se que a maioria
dos trabalhos lida com modelos bidimensionais quando da tratativa de novas metodologias
de controle aeroelastico. Ademais, propostas que lidam com o modelo hibrido dado pela
combinacao do controle ativo PD e passivo por meio de materiais viscoelasticos nao
foram desenvolvidas a rigor, tampouco investigadas em ambos dominios fisicos (tempo
e frequéncia) concomitantemente, trazendo a tona a lacuna que o presente trabalho se

propoe a preencher.
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3 Fundamentacao Tedrica

O objetivo deste capitulo é abordar os conceitos necessarios para desenvolvimento
dos modelos matematicos e métodos numéricos que sao utilizados neste trabalho. Assim,
a primeira subsecao diz respeito as teorias aerodinamicas basicas, imprescindiveis para
compor o problema aeroeldstico. Uma vez que diversos modelos aerodinamicos podem
ser utilizados, os mais relevantes serao discutidos e ainda serao tecidos comentarios a
respeito da tratativa da aerodindamica no dominio do tempo. Na sequéncia, conceitos
envolvendo técnicas de controle ativo sao abordados, com enfoque no controle do tipo
proporcional e derivativo. Na tltima secao, a teoria de viscoelasticidade linear é apresentada
vislumbrando sua utilizagao como controle passivo aeroelastico, e modelos que representam
seu comportamento, tanto no dominio do tempo quanto da frequéncia sdo detalhadamente

discutidos.

3.1 Fundamentos de Aerodinamica Basica

Aerodinamica é sucintamente definida por Milne-Thomson (1973) como a ciéncia
que trata do movimento do ar e dos corpos imersos nesse escoamento. Uma vez que
a aeroelasticidade lida com a iteracao de forcas inerciais, eldsticas e aerodinamicas, é

imprescindivel tratar de conceitos bésicos relacionados a este tltimo tépico.

Um fluido real apresenta propriedades de viscosidade e compressibilidade. Contudo,
se esse fluido se desloca a uma velocidade pequena (muito inferior a velocidade da
propagagao do som, por exemplo) a variacdo da densidade nao sera significativa e ele
entao pode ser dito incompressivel. Agua e ar, por exemplo, sao fluidos que s6 apresentam
efeitos de viscosidade nas proximidades da camada limite. Quando um fluido se comporta
como acima descrito, ele é considerado como pertencente a classe dos fluidos perfeitos,

comumente utilizados na tratativa de problemas aeroelasticos (FUNG, 1993).

Considere um escoamento plano de ar de velocidade V, na direcdo e sentido
apontados na Figura 3.1, onde um aerofélio se encontra imerso. O fluxo gera na superficie
sustentadora forcas e momentos que dependem fortemente da densidade do fluido, da
inclinacao e da geometria do aerofélio. A inclinacdo do aerofélio em relacao as linhas
de fluxo do escoamento é conhecida como adngulo de ataque, denominado «. Uma das

caracteristicas geométricas mais importantes de um aerofélio é a corda, que consiste em
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uma linha reta que une o bordo de ataque ao bordo de fuga da secao. A linha média
também conecta as extremidades do aerofdlio, mas ela dista igualmente da parte superior
e da parte inferior do aerofélio, indicando sua forma caracteristica e dando origem ao
conceito de camber, que é uma curva particular que caracteriza a superficie sustentadora. A
combinacao da caracteristica de camber, espessura e raio de bordo de ataque determinam
as propriedades aerodinamicas e estabelecem o intervalo de velocidades adequado para
o perfil (STEVENS; LEWIS; JOHNSON, 2016). O ponto de estagnacao ¢é localizado no

bordo de ataque, onde o escoamento se divide na parte inferior e superior da secao tipica.

Ponto de
Estagna¢do Linha de
Corda

Linha
Média

Figura 3.1 — Aerofdlio sujeito a escoamento de ar

Com base nas principais propriedades que influenciam no escoamento aerodinamico,
faz-se necessaria a ado¢ao de modelos representativos para realizar a analise de estabilidade
aeroelastica. Modelos de forcas e momentos aerodinamicos sao func¢oes de grandezas de
referéncia usuais em mecanica dos fluidos, e pode-se expressar essa dependéncia conforme
a Eq. 3.1.

Fa= f(a,k, Re, M) (3.1)

onde « é o angulo de ataque, previamente definido como o dngulo entre o escoamento e a
corda do aerofélio. O Numero de Reynolds Re (Eq.3.2) é um adimensional que relaciona
a velocidade V, densidade p., e viscosidade pi, do escoamento com um comprimento de

referéncia, que no caso do aerof6lio imerso é a corda c.

_ pVe
Hhoo

Re

(3.2)

A frequéncia reduzida ou Numero de Strouhal, %, é uma frequéncia adimensional
extremamente utilizada para definir os modelos em aerodindmica, cuja representacao
¢ dada em funcao da frequéncia natural w, a velocidade do fluido V' e a semicorda b,

conforme Eq. 3.3.

k=2 (3.3)



O ntmero de Mach M., consiste na razao entre a velocidade do fluido V e a

velocidade do som a, e é dado pela Eq.3.4 .

My =" (3.4)

(00%

E por 1ltimo e nao menos importante, apresenta-se o conceito de pressao dinamica

do escoamento, conforme Fq.3.5.

1

Uma vez definidas as grandezas de referéncia, se faz necessario apresentar todas as
forcas e momentos relacionados a aerodinamica que agem em um aerofélio, representadas
esquematicamente na Figura 3.2. Considerando uma atmosfera padrao, tais quantidades

podem ser sucintamente entendidas como:

Figura 3.2 — Representacao esquematica das forcas e momentos aerodindmicos em uma
superficie de sustentacao

o L — sustentagao (lift),: for¢a perpendicular & dire¢do do movimento;

e D — arrasto (Drag): for¢a na diregao e sentido oposto ao movimento do corpo,

caracterizada como forca de atrito aerodinamica;

e M, — momento de arfagem (pitch): consiste no momento em torno do eixo
perpendicular a direcao do movimento e ao vetor de sustentagao, considerado positivo

quando tende a levantar o bordo de ataque.
o N — for¢ca normal ao aerofdlio;
o R — forga resultante decorrente do arrasto e da sustentacao;

o A — forga tangencial ao aerofélio, que, na maior parte dos casos, é desconsiderada.
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Em aeroelasticidade, particularmente, tem-se especial interesse na sustentacao
L, no arrasto D e no momento aerodindmico M,. E ttil também definir quantidades
adimensionais relacionadas a essas trés grandezas aerodinamicas principais. Tais coeficientes
sao amplamente usados, ndo s6 em aeroelasticidade ou aerodinamica mais em diversas
analises que necessitam da inclusao de parametros adimensionais de forca associados as
caracteristicas da secdo tipica. Os coeficientes primarios sao o coeficiente de sustentacao
C', o coeficiente de arrasto Cp e o coeficiente de momento C); , explicitados nas Eq.3.6 a
3.8.

L
D
M
Cu =~ (33)

na qual S é a area alar de referéncia.

Feita essa abordagem introdutoéria, é necessaria a adogdo do modelo que representa
o escoamento envolvido e, consequentemente, as expressoes para a sustentacdo e momento
aerodinamicos. Sabe-se que o escoamento em torno de uma superficie tem alta complexidade

de representacdo matematica e, dessa forma, é necessario adotar solugdes de compromisso.

Ha trés regimes de escoamento que serao considerados nesse trabalho: escoamento
estacionario, quasi-estacionario e nao estacionario, sendo esse ultimo o que compreende a
formulagdo mais adequada para o caso em estudo, por considerar a variacao dos esforgos
aerodinamicos em relagao ao tempo. Nas segoes seguintes, serao apresentados conceitos

que auxiliarao no entendimento de cada um desses modelos.

3.1.1 Aerodinamica Estacionaria

Na aerodinamica estacionaria, caso mais simplificado dentre os trés supracitados,
considera-se que o escoamento que circunda o aerofélio da origem aos momentos e forgas
aerodinamicas independentes do tempo. De acordo com teorias aerodinamicas, se o aerofélio
é considerado esbelto, este pode ser substituido e entendido como uma distribuigdo continua
de vortices. De acordo com o teorema de Kutta-Joukowsky a sustentacao gerada em cada

elemento diferencial de corda, por unidade de comprimento de asa, é dada por:

dL = p VO (z)dx (3.9)
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na qual ®(x) é a magnitude da vorticidade naquele elemento diferencial. Ao integrar-se
entre o inicio e o fim da corda do aerofdlio, tem-se a sustentacao estacionaria gerada e

expressa por:

L=pV /OCCI)(:c)d:c (3.10)

Substituindo a magnitude da vorticidade apropriadamente de acordo com a teoria
de aerofélios finos (para mais detalhes consultar Bisplinghoff, Ashley e Halfman (1996),
Theodorsen (1935)), pode-se obter a expressao para sustentagdo e momento aerodindmico
estacionarios (ANDERSON, 2009), que atuam na superficie sustentadora segundo as

equacoes a seguir:

L = 27ps.V?ba (3.11)

M, = — (a + ;) b (3.12)

na qual b é a semicorda do aerofdlio e a é o adimensional que indica o posicionamento do

centro elastico.

3.1.2 Aerodindmica Nao Estaciondria e quasi-estacionaria

O escoamento aerodinamico é dito ndo estacionario quando é levada em consideracao
a influéncia do tempo relacionado ao movimento do fluido gerado pelo deslocamento de
corpos sélidos em seu dominio. Para andlises de flutter, resposta a rajada e manobra,
¢é imprescindivel levar em consideracao tais fatores, conhecidos como fatores de esteira.
Na Figura 3.3 é possivel visualizar a vorticidade na esteira do escoamento, gerada pela

iteragao fluido estrutural ar/aerofdlio.

Figura 3.3 — Iustracao dos vértices de esteira estendendo-se do aerofélio (SILVA, 2005).

Se um aerofélio bidimensional nos mesmos modelos daqueles ja anteriormente

descritos na referida se¢ao sofre uma variacao angular de atitude indicada por A«, espera-
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se que haja uma variacao relacionada na sustentacdo desse aerofdlio, AL . Todavia essa
resposta nao ocorre de forma imediata a variacao angular: ha uma defasagem temporal
necessaria para que o novo estado de sustentacao seja alcancado onde a circulagao em
torno do aerofdlio e a esteira de escoamento se estabilizam. Se a defasagem entre AL
e Aa nao é considerada, a aerodinamica é dita quasi-estaciondria, onde assume-se que,
em cada instante de tempo, o aerofélio se comporta como se possuisse propriedades
constantes de deslocamento e velocidade, o que implica em um modelo nao dependente
da frequéncia. Todavia, se considerada a funcao de deficiéncia de sustentacao Wagner
®(7) como apresentada na Eq.3.13, é possivel comparar a variagao de sustentacao quasi-
estacionaria com a nao estacionaria e verificar que a estabilizagdo da defasagem para o
ultimo caso ocorre de forma assintética e, de acordo com a Figura 3.4, é possivel observar
que a tendéncia de estabilizacao ocorre de acordo com o aumento do tempo adimensional
T=Vt/b.

0, 7<0
P(7) = 3.13
(1) T+27720 (3.13)
T+ 4

it — —
///..
o 0BT / .
3
@
2 0.6
7] [
L]
103 — Modelo de Wagner nao estacionario
"y 04 | Modalo quasi-estacionaro |
o 04
@
-
021 1
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Tempo Adimensional

Figura 3.4 — Comparacao entre a variagao de sustentacao em funcao do tempo adimensional
para o modelo quasi-estacionario e modelo nao estacionario proposto pela
funcao de Wagner.

Pode-se fazer uso do teorema de Kutta-Joukowski para representacao da vortici-
dade, como mencionado no caso estacionario. Entretanto, se ha dependéncia do tempo, tal
representacao matematica nao é dada de forma tao simples. Os modelos de escoamento

aerodinamico nao estacionarios tém sua fundamentagao embasada em soluc¢oes elemen-
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tares da equacao para o potencial aerodinamico linearizado, em regime de escoamento

incompressivel. A representacao da variacao de sustentagao é entao indicada na Eq. 3.14,
1
AL = §pocha1Aoz<I>(T) (3.14)

na qual a; é o coeficiente de inclinagao (lift curve slope) e geralmente assume o valor 27.
Uma interpretacao para a funcao de Wagner comumente encontrada na literatura consiste
em afirmar que a mesma pode ser entendida como uma entrada do tipo degrau em angulo
de ataque. Salienta-se ainda que a mesma nao possui representagao no dominio de Laplace.
Jones (1940), propds a seguinte representac¢ao da funcdo de Wagner por um somatério de

termos exponenciais, o que viabiliza a transformada de Laplace:

®(7) = 1 — 0.165¢ %" — .355¢ 04 (3.15)

Fazendo uso da defini¢do da grandeza de downwash w (velocidade vertical do aero-
félio) indicada matematicamente por w = VsinAa ~ VA« , pode-se também apresentar

a variacao de sustentacdo conforme Eq.3.16:

1
AL = ipochaluﬂD(T) (3.16)

Para um movimento arbitrario no aerofélio, a fungao de Wagner pode ser utilizada
para calculo da sustentacgao total, obtendo o downwash efetivo no ponto de da corda e
usando o conceito de integral de convolugao. Essa aproximagcao é andloga a um processo
de determinacgao de resposta a uma série de entradas do tipo degrau. Considerando uma
variagao de downwash no intervalo de tempo adimensional 7 , a sustentacao pode ser

indicada conforme:

1 T dw
L(T) = ipooVal |fU0 + /r:(] q)(T — T())diTOdTO (317)

na qual wy indica o downwash inicial, e a parcela ®(7 — To)fl:_ﬂdTo nada mais é do que a
sustentacao em 7 devido a uma mudanca no downwash no terr?po To-

Conforme discutido anteriormente, ao considerar que a aerodindmica é nao estacio-
naria pressupoe-se uma defasagem entre o movimento do aerofélio e as forgas provenientes
do escoamento. Resolvendo a equagao da integral de convolu¢ao (Eq.3.17) em diferen-
tes valores de frequéncia reduzida (parametro adimensional equivalente a (k = wb/V ),

verifica-se uma queda na magnitude e variacao de defasagem de movimento.

Percebe-se que variacao de amplitude e a defasagem sao fungoes de frequéncia
reduzida, e de fato, para analises de flutter, modelos no dominio da frequéncia sdo mais

utilizados, como o Modelo de Theodorsen, por exemplo. Nessa abordagem, o aerofélio é
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modelado como uma placa plana e o efeito de salto de velocidade é simulado considerando
uma distribuicdo de fontes e sumidouros no intradorso e no extradorso do aerofdlio
(THEODORSEN, 1935). Dessa forma, a Func¢ao de Theodorsen é apresentada na Eq.3.18.
Ela atua como uma Transformada de Fourier da funcao de Wagner, e é apresentada
como uma combinagdo de fungdes de Bessel de primeiro e segundo tipo, (Hy e H;

respectivamente).

H (k)

HOU) +iHO (k) Fr(k) +iGr(k), (3.18)

O(k) =

na qual a parte real é indicada por Fr(k) e a parte imaginaria por Gr(k) . Trata-se de
uma funcao complexa onde percebe-se que a magnitude ou médulo da fungao decai com o
aumento da frequéncia reduzida e tende a se estabilizar, bem como a defasagem tem seu

ponto de inflexdo na frequéncia aproximada de 0.3, conforme ilustra a Figura 3.5.

E possivel também visualizar que a parte real da funcio é decrescente e tende a
estabilizar-se com o aumento da frequéncia reduzida, ao passo que a parte imaginaria tem
uma queda ingreme até aproximadamente a frequéncia reduzida equivalente a 0,2 e depois
cresce em modulo, como na Figura 3.6. A variagdo de frequéncia também segue o sentido

horario no diagrama de Nyquist apresentado na Figura 3.7.
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Figura 3.5 — Funcao de Theodorsen: Amplitude e Fase em func¢ao da frequéncia reduzida.
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Figura 3.6 — Funcao de Theodorsen: Parcelas Reais e Imaginarias em fun¢do da frequéncia
reduzida.
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Figura 3.7 — Fungao de Theodorsen: Diagrama de Nyquist.

Esse trabalho nao tem a pretensao de ilustrar a obtencao de forma detalhada
das fungoes de sustentagdo e momento obtidas por Theodorsen. Para maiores detalhes é
vidvel consultar os trabalhos do referido autor (THEODORSEN, 1935) ,(THEODORSEN;
GARRICK, 1940).

Nas equacodes abaixo sao apresentados os modelo classicos para matematizar a

sustentagao (Eq.3.19) e Momento de Arfagem (Eq.3.20) em relagdo ao eixo elastico do
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aerofélio, expressas por unidade de comprimento (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN;,
1996), (FUNG, 1993).

L = wpucb?(2 + V6 — bab)) + 27 p. VBC (k) [2 FVO+b (; _ a) é] , (3.19)

M = mpob? [baé e (; - a> 61 (; + a2> 9} + (3.20)

2 pa VI (; + a) C(k) [z FVO+b (; - a> 9’]

onde z indica o deslocamento vertical do aerofélio e 8 a rotacado do mesmo. Pode-se dizer
que um campo de escoamento em torno de um aerofélio que oscila harmonicamente é
composto por termos circulatérios que ocorrem devido a vorticidade do escoamento, e
os termos nao circulatérios que sao forcas de inércia aparente que sao oriundas de um

movimento reativo a uma massa cilindrica de ar que é acelerada no movimento do aerofélio.

A parcela circulatéria se relaciona com a funcao de Theodorsen e é representada
pela segunda parcela das Eqs.3.19 e 3.20, onde sao incluidas as derivadas de primeira
ordem. A parcela nao circulatéria, e que possui menor contribui¢do se encontra associada

aos termos de segunda ordem.

Pode-se apresentar as mesmas equacoes no dominio complexo, por meio da substi-
tuicao da varidvel de posicao, onde z = zpe™ e § = fpe™!, dando forma a sustentacio e

momento conforme Eqgs.3.21 e 3.22

L= poV2% [(Lz kL) + (Lo + z’kLé)eo} et (3.21)
M = po V2P {(Mz kM) (My + ikMe-)Go] et (3.22)

onde as derivadas aerodinamicas nao dimensionais expressas pelo deslocamento normalizado
sao dadas pelas Eqgs. 3.23 até 3.30.

L.—on (—’“; + GT(k:)> , (3.23)
L. = 2nFp(k), (3.24)
Ly = 2n lkZ“ + Fo(k) — Go(k)k (; _ a)] , (3.25)
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Ly=2r E + Fr(k) (; - a> - Gl(f)] (3.26)

M. =2 l—k;a —k (é + a) GT(k)] , (3.27)

M. = 21 (; +a) Fr(h), (3.28)

M, = 27 lk; @ 4 a2) + Fr(k) @ + a) — kGr(k) (; + a) (; - a)] o (3.29)
My =27 [—l; (; - a> + kFr(k) (; + a) <; - a) + GTk(k) <; + aﬂ . (3.30)

Pode-se desfazer substitui¢io de movimento harménico ( z = zpe™? e § = Gy,
e suas respectivas derivadas) para expressar a sustentacao e o Momento de Arfagem

conforme Eq. 3.31 e 3.32 respectivamente.

L:? L ;00>
L= ,Ooov2 lez + < + Lebe + 9‘/ ] , (331)
M:b?2 M,;0b3
M = pV? [Mzbz - 4 Mgh?0 + 20 ] : (3.32)

Na forma escrita nas equagoes acima, os termos no referido dominio passam a ser
de primeira ordem e ordem zero. Dessa forma, pode-se dizer que os termos aerodinamicos
agindo em um aerofélio sujeito a um movimento harmoénico podem ser entendidos como

rigidez e amortecimento provenientes da aerodinamica.

Foi mostrado por Hancock, Wright e Simpson (1985) que o termo nao estacionério
de maior importancia ¢ a derivada aerodindmica M; que corresponde a contribuigao
em termos de amortecimento aerodindmico devido ao momento de arfagem. Verificando
graficamente (Figura 3.8) o comportamento desse termo, que é regido pela Eq. 3.30, tem-se
que o valor de -1,2 constitui uma boa aproximacao para esta variavel, principalmente
para casos onde os valores de frequéncia reduzida sejam superiores a 0.5. Com essa
simplificacdo, o modelo perde a dependéncia da frequéncia e se torna mais econdémico

computacionalmente.
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Figura 3.8 — Comportamento da derivada aerodindmica de momento de arfagem para

xy/c=0.48.

Dada tal consideragao, pode-se por exemplo propor um modelo simplificado, onde a
Aerodinamica ¢ quasi-estaciondria, mas que leve em consideragao o termo Mj . E possivel
viabilizar essa simplificagao, fazendo com que nas Eq.3.19 e 3.20 o modelo ndao dependa da
frequéncia (k — 0), tenha a parte imagindria da fungado de Theodorsen nula (G(k) — 0 )
e a parte real unitaria (F'(k) — 1). Dessa forma, as equagoes de sustentacao e momento

aerodinamico quasi-estacionario, considerando a contribuicao de M, sao apresentadas

respectivamente por Eq. 3.33 e 3.34.

1, (%
L= 5'000‘/ c (V + 8) , (3.33)
M—} V2c? |ea <9+2>+M-90 (3.34)
Bl Ty v | '

2

Ressalta-se que, devido as vantagens apresentadas nesse modelo, o mesmo sera

utilizado para representar as forgas aerodinamicas nesse trabalho.

3.1.3 Teoria de Faixas
Para avaliar com rigor uma situacao real, deve-se considerar a tridimensionalidade

das superficies aeronauticas. A teoria de faixas é uma abordagem para modelar os efeitos

aerodinamicos considerando superficies 3D de forma simplificada, que até entao foram

definidos apenas para sec¢oes tipicas. Vale mencionar que, mesmo considerando apenas

duas dimensoes, a definicdo dessas grandezas nao é trivial.
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De acordo com a teoria de faixas, a asa pode ser considerada como um conjunto
finito de faixas elementares ao longo da envergadura, conforme mostrado na Figura 3.9.
Assume-se que a forca de sustentacao em cada elemento é proporcional ao angulo de
incidéncia a(y) que se encontra a uma distancia y da raiz da asa, e a sustentagdo em uma

faixa ¢ independente da conseguinte ou da anterior.

X T
% A/K

g

.
_—

Y

Figura 3.9 — Representacao esquematica da teoria de faixas.

Com base no contexto apresentado na secao anterior, pode-se dizer que a sustentacgao

em uma faixa infinitesimal da asa pode ser indicada conforme Eq.3.35:

dL = ;pooVZC(y)aw(y)a(y)dy, (3.35)

Ressalta-se que, se a asa possuir comprimento de corda varidvel, esse efeito pode

ser incluido substituindo a constante ¢ por uma funcao c(y) na Eq.3.35. Outra colocagao
necessaria é a respeito do coeficiente de inclinagdo a;. Sabe-se que, na eminéncia de ponta
da asa, a pressao aerodinamica que age na parte superior deve ser igual aquela que age
na parte inferior da superficie de sustentacao. Uma vez que a teoria de faixas admite
sustentagdo constante em cada faixa de asa, nao ha a inclusao desse efeito de ponta de asa,
fazendo necessaria a modificacao desse coeficiente de inclinagao para suprir essa diferenca.

Na pratica, essas suposigoes sao adequadas para modelos que voam a velocidades abaixo
de Mach 0,3 e que possuem razao de aspecto acima de 6 (WRIGHT; COOPER, 2014).

Na Figura 3.10 sao confrontados os comportamentos da sustentagao em funcao da
posicao no comprimento da asa no caso real com o caso aproximado por teoria das faixas.
Percebe-se que uma fung¢ao polinomial de segundo grau, conforme apresentada na Eq.3.36

pode representar as diferencas equivalentes das curvas quando do processo de integragao.

tw(y) = a1 <1 - (?2)2) (3.36)



A L(y)

Comportamento Real

7

Teoria de Faixas

>
(y)

Figura 3.10 — Forcas de sustentacao em funcdo do comprimento da asa. Adaptado de
(Wright e Cooper, 2014)

Uma vez que a utilizacao de elementos finitos ¢ muito comum para descrever os
modelos estruturais de aeronaves de forma geral, é adequado propor uma representagao
do modelo de sustentacao em uma “k-ésima” faixa de largura Ay , posicionada a uma
distancia y conhecida, (como representado na Figura 3.10 por uma formulagdo matematica

como a apresentada na Eq.3.37,

Ly = ;pooVQC(y)Ayaw(y)a(yk) (3.37)

de forma que a sustentacdo na asa seja dada pelo somatorio em cada faixa, ou seja,
N
L=>5"_,Lk.

3.2 Aerodinamica no dominio do tempo

O modelo desenvolvido por Theodorsen no ano de 1934 (THEODORSEN, 1935)
com o intuito de explicar melhor os mecanismos de flutter é fundamentado em aproximagoes
como a adoc¢ao de incompressibilidade e nao viscosidade do fluido por meio de uma equagao
expressa diretamente no dominio da frequéncia. A abordagem classica de flutter é baseada
no calculo dos coeficientes aerodinamicos para movimento harmonico simples, em valores

discretos de frequéncia reduzida.

Embora amplamente empregado, o modelo de Theodorsen nao é adequado para
associagao a leis de controle que sao usualmente construidas no dominio do tempo. Dessa
forma, é necessario adotar alternativas para representar a aerodindmica nao estacionaria
nesse dominio e em momento posterior empregar a transformada inversa de Laplace e

conseguir representacao aeroelastica no dominio do tempo.

A analise temporal de instabilidade dindmica tem, como todo método, suas van-
tagens e desvantagens. A andlise no tempo possibilita a visualizagdo da resposta em

deslocamento, velocidade e aceleracao das coordenadas generalizadas envolvidas, possibi-
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lita estudo de entradas arbitrarias tinicas ou miltiplas, variantes ou nao com o tempo, e
também pode ser apropriada para associacao de leis de controle, dada a representacao
em espaco de estados. Todavia, essa expansao em espaco de estados dobra a ordem do

sistema, tornando os célculos mais caros do ponto de vista computacional.

Ao se falar em modelos no dominio do tempo, deve-se retomar a funcao de Wagner
dada na Eq.3.13. Essa aproximacao, quando associada a integral de Duhamel, que consiste
em um artificio matematico que possibilita a analise de sistemas perturbados por grandezas
externas dependentes do tempo (MEIROVITCH, 1975), passa a permitir anélises mais
variadas, ao contrario da proposta de Theodorsen onde ha suposicdo de movimento
harménico (BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996). Todavia, os modelos de
Theodorsen e Wagner sao relacionaveis por uma transformada de Fourier (THEODORSEN;
GARRICK, 1940).

Com intuito de construir um modelo em espago de estados, uma das propostas
consiste em uma representacao mais robusta da aerodindmica na forma de fungoes racionais
em variaveis complexas, de forma que a transformacao inversa das equac¢oes do movimento
nesse dominio possibilite uma reconstru¢ao do modelo. Essa transformacao foi feita para
um modelo de dois graus de liberdade no trabalho de Martins, Rade e Marques (2014)
onde as aproximagoes foram satisfatérias para gerar a aproximacgao necessaria. No trabalho

de Dunn (1980) sao apresentados alguns outros modelos analiticos.

Ressalta-se que, uma vez que a aerodindmica nao dependa do tempo, caso do
modelo de Hancock, nao se faz necesséario aplicar nenhum procedimento, como por exemplo
aproximagoes por fungoes racionais (RFA) (ROGER, 1977) na matriz aerodinamica. Dessa
forma, o modelo nao tem tamanho aumentado pelos estados adicionais aerodindmicos
(lags) oriundos da aproximagao por fungoes racionais, sofrendo assim apenas a dobra de

tamanho dado pelo processo de transformagao das equacoes para espaco de estados.

3.3 Controle Aeroelastico Ativo

Os fendmenos aeroelasticos ocorrem devido a iteracdo aerodinadmica e dindmica
estrutural. E justamente essa via de mao dupla de energia que distingue os fendmenos
aeroelasticos de problemas de vibragdo comuns, por exemplo. A presenca dessa reali-
mentacao de efeitos aproxima o campo de estudos de aeroelasticidade com a matéria de
teoria de controle. Inclusive, o conceito de estabilidade é primordial para ambos estudos,
bem como a influéncia que os modelos escolhidos tem para que seja possivel prever as
condigbes sob as quais as condigoes instéveis ocorrem (DOWELL; CLARK; COX, 2005).
Pode-se considerar, por exemplo, um controlador adicionado a um sistema com intuito de
manobrar a aeronave. A partir de uma entrada de rotacao dessa superficie de controle,
espera-se um comportamento de mudanca de direcao qualquer. Essa condicao caracteriza

uma malha aberta e ndo sao levadas em consideragao as influéncias externas. Se esse
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mesmo sistema pode ser analisado em malha fechada. Neste caso, uma comparagao entre
o sinal de referéncia e o sinal de saida é realizada a fim de conferir se a resposta esperada
ocorre de fato. Dessa forma, diz-se que a saida é retroalimentada no sistema, de forma que
a entrada seja modificada de forma que o valor de saida seja aquele esperado. Controle
em malha fechada ¢é a base de projeto da maioria de leis de controle, existindo diversas

técnicas (WRIGHT; COOPER, 2014).

—

p

Figura 3.11 — Aerofdlio com superficie de controle associada.

Nesse trabalho, considera-se um modelo que inclui uma superficie de controle
conforme mostrado na Figura 3.11. Quando ocorre variagdo do angulo da superficie de
controle, a distribuigdo de pressao sofre alteracao e com isso o processo energético é
realimentado. Dessa forma deve-se indicar a modificacdo da parcela aerodinamica no novo
sistema, dito aeroeservoelastico, devido a acao de controle representado pela sustentacao e

momento mostrado nas equacoes abaixo.

1, [

L= 2pOOV C(V —|—9+acﬁ) : (3.38)

M=1p v <9+Z>+M-éc+b5 (3.39)
T gl Cem % 7R '

na qual, as parcelas multiplicadas pelo angulo § da superficie de controle representam a

contribuicao aerodinamica dada por essa movimentagao conforme:

a. = a?w <cos_1 (1 —2¢3) +2y/cs (1 — Cg)> (3.40)

b, = “?“’ (1= 2¢5) y/es (1 — c5) (3.41)
cg=1-— :ch (3.42)

Ay = 27 (3.43)

by = eay, (3.44)
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3.3.1 Controle PID

Um tipo de controlador de cunho simplificado e que é amplamente utilizado é o
controlador proporcional, integrativo, derivativo (PID) Usualmente ele é escrito na forma

temporal conforme Eq.3.45

E
hpip(t) = kaE + k; / Edt + kﬁfﬁ (3.45)

e no dominio de Laplace

ki
H(s) =kqg+ — + kys (3.46)
s

onde ky, k; e k, sdo os ganhos proporcionais, integrativos e derivativos, respectivamente.
H& uma variedade de esquemas empiricos que visam otimizar os sistemas de controle por
meio da variacdo desses ganhos. E importante ainda salientar que a otimizacdo desses
ganhos é bastante particular, uma vez que para cada sistema estrutural apresentado, um
conjunto 6timo pode ser calculado. Ademais é importante citar o fato que sistemas de
controle ativo que envolvem estruturas que apresentam graus de liberdade numerosos
podem atuar na estabilizacao de alguns movimentos e concomitantemente desestabilizar

outros modos de vibragao.

3.4 Viscoelasticidade Linear

A viscoelasticidade é uma propriedade exibida por uma extensa variedade de
materiais dentro do grupo dos polimeros, englobando desde a borracha natural ou sin-
tética até variados tipos de adesivos poliméricos e plasticos industriais. Tais materiais
oferecem uma gama de opgoes para provimento amortecimento passivo e, consequente,
supressao de vibragao estrutural (JONES, 2001); (NASHIF; JONES; HENDERSON, 1985);
(GROOTENHUIS, 1970).

Nao obstante, esfor¢os tém sido empregados no sentido de viabilizar aplicagoes
eficientes de materiais do tipo viscoeldstico para a solugao de problemas de engenharia que
envolvem como atenuacao de vibragoes e ruidos. Dessa forma, é ressaltada a necessidade
de se ter um adequado entendimento das caracteristicas dos materiais viscoelasticos a fim

de alcancar o desejado sucesso em suas aplicagoes.

Dentre a variedade de materiais utilizados para suprimir fenémenos vibratorios,
observa-se que os materiais viscoelasticos tém alcancado certa notoriedade. Uma grande va-
riedade de polimeros, tanto naturais como sintéticos, exibem comportamento caracterizado

como viscoeldstico.
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Figura 3.12 — Histerese caracteristica de materiais poliméricos sujeitos a esforcos ciclicos.
Adaptado de Jones (2001).

Polimeros sao materiais que apresentam uma organizacao atomica baseada em
cadeias moleculares longas fortemente interconectadas. Dessa forma, quando estes materiais
sofrem deformacao, as interagoes moleculares dao origem a fenémenos macroscopicos como
flexibilidade e dissipagao de energia (amortecimento), que pode ser evidenciado quando
ocorre carregamento ciclico. O carregamento ciclico permite a observagao da propriedade
de histerese do material viscoelastico. Basicamente, quando o material é submetido a
esforgos ciclicos a deformagao deve responder ciclicamente, em movimento de mesma
frequéncia, mas defasada em relagao a solicitagdo. Se for observado o comportamento da
tensao em fungdo da deformacao obtém-se um grafico de forma eliptica, conforme mostra
a Fig. 3.12. Tal comportamento é observado em plasticos, borrachas, acrilicos, silicones,

epOxis, entre outros.

As propriedades mecanicas de sélidos viscoelasticos nao sao expressas trivialmente
na forma de modelos matematicos. Nesse caso, muitas vezes é necessario adotar aproxima-
¢oes fenomenolgicas (baseadas em conhecimento empirico) para descrever as propriedades
do material Jones (2001).

O comportamento dos materiais viscoelasticos é comumente entendido como resul-
tante da associacdo dos comportamentos de dois tipos fundamentais de materiais, sendo

eles:

« Solido linear elastico: a tensao é proporcional a deformagao e é independente da
taxa de deformacao. O comportamento é regido pela Lei de Hooke, que pode ser escrita
sob a forma:

o(t) = E=(t) (3.47)

e Fluido viscoso Newtoniano: a tensao é proporcional a taxa de deformacao cisa-
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lhante sendo regida pela equacao:

T(t) = pd(t) (3.48)

Na Eq.3.47, E representa o médulo de elasticidade do material, e na Eq.3.48,
¢é a viscosidade do fluido. No dominio do tempo, o comportamento desses materiais é
representado pela fungao de fluéncia F'(oy, t), e pela funcao de relaxacao R(eg, t). A primeira
representa o comportamento da deformacao exibida pelo material quando submetido a uma
tensao constante oy, ao passo que a segunda representa a evolucao da tensao suportada
pelo material quando este é submetido a uma deformacao constante, 9. Ambas as fungoes

estao ilustradas esquematicamente na Figura 3.13.

Consideracoes adicionais devem ser feitas a respeito do comportamento das fungoes
de fluéncia e de relaxagao. Ambas assumem valor nulo para condicoes hipotéticas associadas
a valores de tempo negativos. Para o tempo tendendo a zero pela direita (t — 07), e
tendendo a infinito positivo (t — oo™), sdo definidas as condigoes instantaneas e de
equilibrio, respectivamente, tanto para func¢ao de fluéncia como para a fungao de relaxacao
(SALES, 2012).

o(t) & e(t) §}

Gy €y

~¥
-1

e(t) 4 o(® §

-+
—+

(a) (®)

Figura 3.13 — Fungoes de fluéncia (a) e relaxacao (b) do material viscoeléstico.

Das definigoes exibidas para as fungdes de fluéncia e relaxacao pode-se inferir que
a resposta de um material viscoelastico pode ser dada a partir de fungoes de tensao e
deformacao do tipo degrau. No dominio do tempo, esta resposta pode ser expressa pela
seguinte relacao na forma de integral de convolugao, particularizada aqui para o caso de
solicitagao uniaxial (CHRISTENSEN, 1982).

o(t) = / Go(t — 7)de(t) (3.49)



onde a varidvel o(t) é a componente de tensao normal e a varidvel €(¢) é deformacao em
cisalhamento. A fun¢ao G, (t) é denominada fungao médulo do material viscoelastico. Vale
observar que para a aplicagao da relagao acima em situacgoes de estados multiaxiais de

tensao basta que as grandezas escalares sejam substituidas por grandezas tensoriais.

Embora a integral de convolugao particularizada para solicitacao uniaxial seja
definida também para valores de tempo negativo, deve-se condicionar a mesma a condigao

de inexisténcia de deformacao nesse intervalo, o que leva a expressao:

o(t) = Gu(t)=(0) | "Gt — T)ag(t” (7)dr (3.50)

Admitindo condigoes iniciais nulas, a aplicacdo da transformada de Fourier a

Eq.3.50, conduz a seguinte relagdo no dominio da frequéncia:

o(w) = Gy(w)e(w) (3.51)

Como envolve quantidades complexas, a Eq.3.51 pode ser escrita na seguinte forma

alternativa:

o(w) = [G)(w) + iGUw)w) (3.52)

ou ainda como:

o(w) = G, (W)[1 +in(w)le(w) (3.53)

onde G (w) e G%(w) consistem as partes real (médulo de armazenamento) e imaginaria
(moédulo de perda) do médulo complexo do material viscoeldstico, respectivamente. Ja o
fator de perda é dado por n(w) = Gi(w)/G. (w).

Sabe-se que maiores valores do fator de perda significam maior capacidade de
amortecimento, ou seja, maior capacidade de dissipacao de energia pelo material. Fatores
ambientais e operacionais como pressao, pré-carga, vacuo, deterioracao devida ao tempo,
frequéncia de vibragdo, temperatura, entre outros fatores, afetam as caracteristicas meca-
nicas dos materiais viscoelasticos. Os dois ultimos, temperatura e frequéncia, sao aqueles

considerados os mais influentes.
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Figura 3.14 — Caracteristicas viscoelasticas em fun¢ao da temperatura. Adaptado de Nashif,
Jones e Henderson (1985).

As caracteristicas do ambiente no qual o material viscoeldstico esta inserido é de
essencial importancia no projeto de dispositivos para o controle de vibragoes e ruidos, para
que os mesmos funcionem de forma satisfatéria. Dentre os principais agentes influenciadores

das caracteristicas viscoelasticas, destaca-se a temperatura.

As quatro regides caracteristicas de um material viscoelastico em funcao da tempe-

ratura sao apresentadas na Figura 3.14, e sao descritas abaixo.

e regiao vitrea: o fator de perda assume valores baixos, com aumento acentuado
de acordo com o aumento da temperatura. J& o médulo de armazenamento apresenta seu

méaximo valor, tendo uma ligeira queda até alcancar a préxima regiao.

» regiao de transicao: o fator de perda alcanca maximo valor e ha acentuado

decaimento do moédulo de armazenamento com o aumento da temperatura.

» regiao de borracha: ambas as propriedades sdo aproximadamente constantes

em funcao da temperatura e alcangam valores baixos.

o regiao de fluxo: o modulo de armazenamento continua diminuindo e o fator

de perda cresce.

Na Tabela 3.1 sao listadas as faixas de temperaturas onde cada uma das regides ¢é

definida, e os respectivos valores dos parametros viscoeldsticos.

Tabela 3.1 — Faixas de temperatura e respectivos valores dos parametros G’ e n

Parametro G'[N/m?] n Temperatura
Regiao Vitrea 10t 1072 <20
Regido transicao 103 a 10* 1072 a 0,3 20-300
Regiao de Borracha 103 0,1a0,3 50-300

Quando observada a influéncia da frequéncia de excitacdo sobre o médulo de
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armazenamento e o fator de perda do material viscoelastico percebe-se comportamento
oposto aquele observado na regiao de transicao, conforme pode ser observado na Figura
3.15.

Essa observagao fornece embasamento para o Principio da Equivaléncia Frequéncia
Temperatura (PEFT), o qual é utilizado para estabelecer relagbes entre as variagoes das

propriedades do material em funcao da frequéncia, com varia¢oes induzidas por alteragoes
de temperatura, e vice-versa (NASHIF; JONES; HENDERSON, 1985).

Mbdulo de armazenamento G’
e fator de perda n’

Frequéncia

Figura 3.15 — Influéncia da frequéncia nas propriedades do material viscoelastico para
temperatura de operacao constante (NASHIF; JONES; HENDERSON,
1985).

O principio da Equivaléncia Frequéncia-Temperatura toma como premissa a acelera-

cao equivalente dos processos viscoelasticos quando sujeitos a uma variacao de temperatura.

O PEFT ¢ baseado na suposicao de que o valor do médulo complexo, para qualquer
par de valores de frequéncia e temperatura pode ser relacionado com o valor que ele assume

para outro par temperatura-frequéncia, conforme:

Gv(wraTO) = Gv(waT) (354)

na qual:
o T ¢é a temperatura de operagao do material viscoelastico;
o Ty é a temperatura de referéncia;

e w, = ap(T) é a chamada frequéncia reduzida, sendo a7 (T") o fator de deslocamento
(shift fator).

Os materiais que atendem a Eq.3.54 sdo denominados materiais termoreologica-
mente simples (LAKES, 2009).
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3.4.1 Material Viscoelastico comercial 3M ISSD 112

Conforme discutido anteriormente acerca do PEFT, dado o médulo viscoelastico
para uma temperatura de referéncia, para outros valores da temperatura é necessario

calcular o fator de deslocamento de modo que w, = ar(T)w .

Para alguns materiais viscoelasticos disponiveis comercialmente sao fornecidas as
fungoes que determinam os fatores de deslocamento, obtidas experimentalmente ou por
meio do ajuste de modelos empiricos. Especificamente para o material conhecido como
ISD112®, comercializado pela companhia 3M, que é considerado neste trabalho, o fator de
deslocamento é dado segundo (DRAKE; SOOVERE, 1984).

1 1 2a, T by v
logroar = ay, ( > + 2,303 < Go _ b) logio () + ( _ M SAZ> (T —-T.)

T T, T. T T. T2

(3.55)

onde os coeficientes a, e b, sao calculados conforme:
a, = (DBOC - CBDC)/DE (356)
b, = (CaDc — DaC¢)/Dg (3.57)

nas quais:

1 1\?
Cy = () , 3.58
AT \TL Ty, (3:58)

), (3.59)
DA:<11Y, (3.60)

DB:<11>, (3.61)

Co = Sap — SaCe. = Sap — SAO, (3.62)
D¢ = Sag — Sao, (3.63)
D = DpCy — CpDa, (3.64)
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e o modulo complexo viscoelastico,
By
~ —Bs ~N —Bs
frt Jfrt
14+ Bs | = —
+ b5 < B, + B,
Os parametros indicados nas Eqgs. 3.58 até 3.64 assumem os valores apresentados
na Tabela 3.2.

G, =B, + (3.65)

Tabela 3.2 — Parametros associados ao material viscoelastico 3M ISD112®.

Parametro Valor | Pardmetro Valor
By [Mpal) 0,4307 | T,[K] 290
Bo[Mpal 1200 | T1[K] 210
Bs[Mpal 1,5403 | Ty[K] 360
By 0,6847 | S40[1/K] 0,05956
Bs 3,241 | SuL[1/K] 0,1474
Bs 0,180 | SAH[1/K] 0,009725

Na Figura 3.16 sdo apresentadas graficamente as fungoes que descrevem as proprie-

dades viscoelasticas e a funcao de deslocamento para o viscoelastico ISD112®.
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Figura 3.16 — Graficos das propriedades viscoelasticas e da funcao de deslocamento para o
material ISD112®.

3.4.2 Modelo Derivativo Fracionario

Dentre os diversos modelos matematicos desenvolvidos para representar o com-
portamento de materiais viscoeldsticos, os modelos baseados no conceito de derivadas

fracionarias estdo entre os considerados mais eficientes.
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Basicamente, os modelos viscoelasticos baseados em derivadas fracionarias sao
obtidos a partir de uma substituicao das derivadas de ordem inteira das equagoes consti-
tutivas dos modelos classicos por derivadas de ordem nao inteira, as quais sdo definidas
matematicamente no ambito do Calculo Fracionario. Essa abordagem é respaldada pela
observagao que as derivadas fracionarias possibilitam melhor representacao do comporta-
mento viscoelastico em largas bandas de frequéncia, sem que seja necessario identificar

muitos parametros.

De acordo com Mainardi (2010) o primeiro registro da utilizacdo das derivadas
fracionarias para representar o comportamento dindmico dos materiais data da década
de 1950. Entretanto, foi s6 a partir dos anos 1980 que esses modelos ganharam destaque,

especialmente através dos trabalhos de Bagley e Torvik (1983).

A associagado do modelo de derivadas fracionarias com discretizacao por elementos
finitos tem sido recentemente tratada por alguns autores. A abordagem sugerida por
Galucio, Deii e Ohayon (2004) foi escolhida para representacao do modelo viscoeldstico

neste trabalho e encontra-se descrita a seguir.

Para desenvolvimento, assume-se um estado de tensao-deformagao uniaxial, que é

baseado na adogao do modelo fracionério constitutivo de Zener, expresso segundo:

déo(t)
dtt

de(t)

= Eye(t ‘E.
08()4‘7} dts

ot)+ 78

(3.66)

onde 7, representa o tempo de relaxacao Fy e E., sao, respectivamente, os moédulos de
baixa e alta frequéncia do material (ou médulos estatico e dindmico, respectivamente). A
tensao é dada por o(t) , ao passo que a deformagao é designada por £(¢) . A definicao do

operador fracionario derivativo de Riemann-Liouville, com ordem & é dada por:

d*(f(t)) 1L d v f(s)
g F(l—f)dt/o 0= s (3:67)

Introduzindo a deformagao anelastica, expressa segundo:
g(t) =e(t) — = (3.68)
sendo possivel evidenciar que pode ser escrita sob a forma

_ ds(t) E. —E
g(t) + ¢ dt(ﬁ) =—7 Oc(t)

(3.69)

Deve se notar que ¢(t) desempenha o papel de uma varidvel interna. Salienta-se
ainda que, com essa substituicao, a expressao passa a ter apenas uma parcela dependente
de uma derivada fracionaria, o que simplifica o tratamento matematico e o processo de

solucao.
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A discretizacao temporal de Griinwald-Letnikov é utilizada de acordo com a seguinte

aproximacao feita para as derivadas fracionarias:

€ = 'p
ddgt(;) ~ AT A E(t — jAL) (3.70)
=0

na qual passo de tempo é dado por At = t/n; , com a condi¢ao n, > n; , sendo n, o nimero
de pontos escolhidos para o somatério e n; o nimero de pontos na solugdo temporal. Os

coeficientes de Griinwald podem ser calculados de acordo com:

Al = gy = e A ) = (3.71)

Associando as Eqs.3.68, 3.69 e 3.71 , tem-se:

ot) = |1+ V&OE_E) Eoe(t) + vEy i A (6)E(t — jAL) (3.72)
o0 j:1

O coeficiente adimensional v pode ser calculado sob a forma:

i 3.73
V=——— :
&~ A ( )

Analisando a Eq.3.72, pode-se dizer que a deformacao do material viscoeldstico,
fixado num instante de tempo qualquer, tem maior relacdo com o histérico recente de seu
comportamento do que com ocorréncias que se deram mais anteriormente. Tal deformacao
pode ser incorporada a equagoes do movimento tradicionais onde as deformagoes sao
associadas a rigidez e as parcelas calculadas no tempo anterior (termos de Grinwald)
podem ser associadas aos esforgos externos, uma vez que ja se conhece seu valor da iteragao

anterior, como mostrado na equacao abaixo.

A+ 1)+ 11+ (14 v ) (8] ) = 1000 Z Ay [B (=5

(3.74)

na qual, [E,] é a rigidez do material viscoeldstico, equivalente a uma condigao de frequéncia

Zero.
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4 Modelagem Matematica

O presente capitulo diz respeito aos modelos mateméaticos utilizados nesse trabalho.
O modelo fisico constituido por uma asa reta e homogénea ¢ matematicamente expresso
nas formas de equac¢oes do movimento. Primeiramente é definido o modelo puramente
aeroelastico. Em sequéncia o modelo aeroservoeldstico incluindo controle ativo PD é
discutido. Adiante inclui-se a parcela viscoeldstica para definir as equagoes do modelo
aeroviscoelastico dependente da frequéncia e do tempo. Entao, o modelo aero-servo-
viscoelastico é definido, com base nas duas discussdes anteriores. Em cada uma das
secoes, sao apresentadas as teorias e simplificagoes adotadas para construir os modelos,
levando em consideracao a representacao do controle ativo e passivo que se almeja avaliar
numericamente nos proximos capitulos. Em sequencia, e com base nas equagoes do
movimento previamente expostas para cada caso, apresenta-se a construgao do problema
no dominio da frequéncia e no dominio do tempo, para no capitulo seguinte, apresentar as

analises numéricas associadas a tais construcgoes.

4.1 Modelo Aeroelastico de asa reta com 2GDL

O modelo fisico utilizado nas analises apresentadas nesse trabalho é constituido
por uma asa retangular reta, rigida e homogénea, de comprimento s e corda ¢, conforme

Figura 4.1.

X

Figura 4.1 — Modelo de asa finita retangular.
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A varidvel z; representa a distdncia do eixo elastico (linha de acao da rigidez
torsional e flexural) até o bordo de ataque, ao passo que a varidvel e indica a distancia do
centro aerodinamico até o centro elastico. O sistema de referéncia cartesiano é posicionado

na extremidade superior a esquerda da asa.

Dadas tais informagoes, é razodvel supor que um ponto qualquer z(z, y, t) do modelo
assumido possa ser representado matematicamente pelas contribui¢oes dadas por um modo
assumido de flexdo e um modo assumido de torgao, respectivamente,(CRAIG; KURDILA,

2006) representados na primeira e segunda parcelas da Eq.4.1.

Ay, t) = (5)2 a(t) + 0(z — ), (t) (4.1)

na qual ¢, e ¢; sdo as coordenadas generalizadas que representam os movimentos respectivos
de flexdo (Figura 4.2(a)) e tor¢ao (Figura 4.2(b)). Para pequenos deslocamentos, o dngulo

de torcao do modelo pode ser aproximado pelo valor de sua prépria tangente, ou seja,

(0 =y/s).

(a) (b)

Figura 4.2 — Modos Assumidos de Flexdo (a) e de Tor¢ao (b) do modelo de asa reta
homogénea aeroelastica.

Em sequéncia, para elaboracao das equagoes do movimento, faz-se uso da Formula-

¢ao de Lagrange, dada por:

— p — .
at\ag ) " oq Tag @ (42)

d <8EC> 0.  OF
4;

onde FE. representa a Energia Cinética, E, representa a energia potencial do sistema e @);

representa a i-ésima forga generalizada do sistema, associado a coordenada generalizada g;.

A Energia Cinética é definida como:

S c 1
E, = / / ~2dm (4.3)
0o Jo 2
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ao passo que a energia potencial associada a flexao e a torgao assumidos (BENHAN;
CRAWFORD; ARMSTRONG, 1996) nos modelos de asa do tipo viga é dada por:

s1 (02 s1 ., (00\?
E :/ufEI ) g /17GJ ) 4 4.4
P 0 2 <8y> vt 0 2 (83/) Y (44)
Desenvolvendo primeiramente a Eq.4.3, que diz respeito a energia cinética, tem-se

a expressao definida na Eq.4.5.

m (cs . s\ [ o s\ [ .
po= (St () (5 -e)as (5) (5 - wrvore) ) w9

Desenvolvendo a Eq.4.4, que diz respeito a energia potencial eldstica, tem-se a

expressao dada na Eq.4.6.

2B , G.J

_ 2
B, = 3 b + 5 1 (4.6)

Pode-se agora construir os termos da equagao de Lagrange, para cada grau de

liberdade associado as coordenadas generalizadas, obtendo-se as Equagoes do Movimento :

mes . ms [c? . AET

TQb + T (2 — Cl’f) qi + ?Qb = Qb (47)
ms [ c? o ms [ ¢ . GJ
e (2—cxf> qb—i-? ( 2—02xf—|—xfcc> Qt‘i‘is q = Qu (4.8)

As forcas @)y e Dy associadas as coordenadas generalizas podem ser derivadas do
trabalho realizado pela sustentacao aerodinamica L, através do deslocamento virtual do

centro aerodindmico d¢q, e pelo momento de arfagem através de uma rotagao virtual dq; .

9(6Q)
_ 9(6Q)
Q= 200, (4.10)

Sabendo-se que (y/s)?q, é a velocidade efetiva e positiva para baixo (downwash) e
(y/s)q: a rotagdo da se¢do, o trabalho virtual incremental correspondente ao trabalho da

forca e do momento aerodinamico integrados no dominio da asa ¢ dado por:

sw = | [dL (- <z>2 5(]'1,) +dM (i&h)] (4.11)
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Uma vez que o incremento de sustentacao ja foi definido pela teoria das faixas,
¢é possivel acoplar a definicao para inferir a forca e o momento generalizados conforme

apresentado nas Eqs.4.12 e 4.13 |

o[ (it [ oe Qo)) o
Q = /0 (‘Z) dM = ;pVZCQ /0 [bw <‘1/ (i)sqb + (z)th> My (y)zqt] dy (4.13)

que apos serem integradas no comprimento da asa, obtém-se:

1 S S
Q= §pV2 [ <5VQb + 4Qt>:| (4.14)
I 59 S
Q= §PV c <[b <4qu + 3611:)} + Mééﬂ/ 3Qt> (4.15)

Substituindo as Eqs.4.14 e 4.15 na Eqs.4.7 e Eqs.4.8, tem-se o modelo matematico
exposto nas Eqs.4.16 e 4.17.

2

mcs ms [ c 1 s S
mes .. oms fc” ..:VQ[W<. S )} 116
st (2 cxf> G =5PV" | w o0+ @ (4.16)

ms [ c? . oms (&, 5\ .
e E—Cl'f qb+? 5—ca:f+xfc Gt +
GJ 1 c s
—q = =pV?3c ([b ( ) ) 4.17
T avi+ ga) |+ Mgy g (4.17)

Evidenciando os termos nas coordenadas generalizadas iguais e organizando ma-

tricialmente as equacoes e suas respectivas variaveis, tem-se o modelo matricial dado na
Eq.4.18.

(2 ‘““”f> | {q} 4

— Pxyp+ a:?cc)

— 4 G
4 12 |
CQyy S AE]T
0 — 0
L 5| 4 3 v 0
3PV 0 Rari % GJ {qt} = {O (4.18)
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que é equivalente a um modelo mecanico tradicional do tipo dado na Eq.4.19,

(A1 {a0)} + (3oV1B)+ [D]) (a0} + (502C)+ [B]) a0} = {0} (4.19)

no qual:
[A] é a matriz de inércia;
[B] é a matriz de amortecimento aerodindmico;
[D] a matriz de amortecimento;
[C] é a matriz de rigidez aerodindmica;
[E] é a matriz de rigidez estrutural.

Pode-se dizer que o sistema matricial acima descreve matematicamente um modelo
aeroelastico tridimensional de dois graus de liberdade, composto por uma viga finita de
comprimento s e corda ¢ sujeita a um escoamento de ar e que gera um carregamento aero-
dindmico do tipo quase-estacionario com adaptagoes de Hancock (HANCOCK; WRIGHT;
SIMPSON;, 1985).

4.1.1 Modelo de amortecimento viscoso proporcional

A matriz [D] que indica o amortecimento viscoso, pode contemplar varios modelos
de aproximagao. O mais utilizado e conhecido deles é o amortecimento proporcional, onde
se toma o valor do amortecimento como uma combinacao proporcional das matrizes de

massa e rigidez

[D] = ap[A] + Bp|E] (4.20)

onde os termos de proporcionalidade sao dados conforme Eq.4.21.

2wiwa (Cowr — Cwo)

ap = 2 (4.21)
2((1601 - C2w2>

= 4.22

50 w% _ w% ( )

no qual w; e wy sdo as frequencias naturais e (; e (; sao os fatores de amortecimento

modais.

4.2 Modelo Aeroservoelastico de asa reta com 2GDL

O modelo aerosoervoelatico apresentado Figura 4.3 é andlogo ao aeroelastico,

todavia agora inclui-se uma superficie de controle de rigidez infinita e acoplada em uma
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posicao especifica xg na corda da asa retangular. Uma simplificacao razodvel consiste
em nao considerar os efeitos inerciais e de rigidez dessa superficie de controle adicionada
(matriz de massa e rigidez estruturais nao serao modificados). A varidvel Ec representa
a taxa equivalente da superficie de controle em relacdo a corda do aerofélio. A variacao

prescrita da superficie de controle é dada por [ .

Figura 4.3 — Modelo Aeroservoelastico de asa retangular

Procedendo analogamente ao realizado para o sistema sem controle, tem-se que, ao
aplicar a teoria do trabalho virtual para obtencao das forcas generalizadas juntamente com
a teoria de faixas (incluindo a modificagdo aerodindmica dada pela inclusao da superficie
de controle apresentada na segao 3.3 deste trabalho, especificamente na Eqs. 3.38 e 3.39),

tem-se o sistema matricial apresentado na Eq.4.23.

cs S <c2 > 1
= = —cay .
. 5 1132 {Qb}+

S 02 S C3 2 + 9

— | — — CT — | — —Cc°T xTrC

4\ 2 Il 3\3 Py
a

wS .
— 0
db
+50V CQSwa Myc?s {C]t} -
4 12
ClyS 0 AET 0 —ca.s
1 vel| 4 ) + | s Bl _ e 6 B (4.23)
5P 0 ¢ by GJ al P 2b.s :
3 s 4

Admitindo, apenas a parcela proporcional e derivativa, sabe-se que, de acordo com
a teoria de controle PD, a rotacao 8 pode ser dada como um somatério onde o primeiro
termo é proporcional ao deslocamento e o segundo termo proporcional a velocidade da

asa, conforme:

B = kyz + kaz. (4.24)
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Admitindo que o transdutor é posicionado no bordo de ataque (x = 0) na ponta
da asa (y/s=1),

szxl—xﬁ{%}+k41—xﬁ{%} (4.25)

G qt

Substituindo a Eq.4.25 na Eq.4.23, obtém-se:

(A1 {0} + (30V1B]+ (D] — [F)) {a)} + (30V*(C) + ] - G]) {a(0)} = {0} (420

onde:
—q1x
[F] =k, |90 T (4.27)
192 — 9275 |
—q1x
G] = ky |70 I (4.28)
|92 — 92Ty |
sdo as matrizes que incluem o controle PD no modelo aeroeldstico, com g; = —pV?2ca.s/6

e gy = pV3c?b,s/4.

4.2.1 Modelo Aeroviscoelastico de asa reta com 2GDL

Conforme descrito em segoes anteriores, deseja-se incorporar ao sistema aeroelastico
dispositivos viscoeldsticos, que propiciarao a rigidez e o amortecimento adicionais ao
modelo adotado. Essas caracteristicas podem ser conferidas de diversas maneiras. Podem
ser incluidos na forma de molas de rigidez torsionais e translacionais (MARTINS et al.,
2017), por exemplo, ou entdo podem estar na propria composi¢do da placa do material
da asa aeroelastica ou superficie sustentadora. Com base nessa afirmacao e com intuito
de apresentar andlises conceituais, a contribuicao aeroeldstica serd incluida como uma
rigidez torsional adicional ao sistema, matematicamente expressa como o produto de um
fator geométrico, py, que deve leva em consideragdo a geometria do material, multiplicado
pelo médulo viscoelastico, apresentado na segao 3.4 desse trabalho. Dessa forma a rigidez

viscoelastica torsional k.9 é expressa conforme Eq.4.29.

Ky, = ppGo(T, W) (4.29)

Sendo assim, fica caracterizado o sistema aeroviscoelastico ilustrado na Figura 4.4,
semelhante ao apresentado e modelado no inicio deste capitulo, mas agora associado a

molas viscoelasticas operando em torcao.
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Figura 4.4 — Sistema aeroviscoelatico com rigidez dependente da temperatura e da frequén-
cia.

Conforme discutido em sec¢oes prévias, os materiais viscoelasticos exibem caracte-
risticas que sao diretamente dependentes da frequéncia de solicitagao. Além disso, essa
representacao € dada no dominio complexo. Nessa condigao, as equacoes do movimento

passam a ser representadas conforme:

Mo /2 s (3 .
(2L s
- y v
+§pV _CQSbws _ Myc’s 0 ™
4 12|
CloyS 0 4E1 0
1 3 0
VN e T {%}:{} (4.30)
0 -— 0 = +pGuwD) ) (u) 0
s

que podem ser escritas de forma compacta,

AL (a0} + (V1B + D)) 10} + (50V21C)+ (B, 7)) a0} = {0} (431)

na qual [F(w,T)] é a matriz dependente da frequéncia que contempla a viscoelasticidade

associada.

4.3 Modelo aero-servo-viscoelastico de asa reta com 2GDL

Objetiva-se nesse momento, considerar a abordagem de controle ativo (PD) jun-

tamente com o controle passivo (mola viscoeldstica), para em um momento posterior,
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verificar a influéncia deste naquele e vice-versa. Unindo a Eq.4.26 com a Eq.4.31, fica

caracterizado o sistema aero-servo-viscoelastico, como na Eq. 4.32.

AL (a0} + (3oV1B)+ (D] = [F)) {a(0} + (30V2(C) + 1B, T)) - [6]) {a(0)} = {0}
(4.32)

Figura 4.5 — Sistema aero-servo-viscoelatico, com controlador PD e propriedade viscoelas-
tica de rigidez e amortecimento.

4.4 Abordagem do problema aeroelastico no dominio da frequéncia

As equagoes dos movimento associadas aos quatro modelos supracitados, apresen-
tados nas Eq. 4.19 ,4.26, 4.32 e 4.32 podem ser expandidas para a forma de espacos de

estados, via substituicao de variaveis, conforme apresentado abaixo para o caso puramente

aeroelastico:
{}: A1 1D+ 3ov1Bl] — (A8 + 5710 {} (4.3
Ty 7] [Z] w2

no qual:

oy ={a @) (4.34)
{i9} = {x1} (4.35)

onde x1 e x9 sd0 os vetores de estado, [I] e [Z] sdo, respectivamente, a matriz identidade

e a matriz nula de ordem n x n. Para solu¢ao do problema no dominio da frequéncia,

pode-se transformar o problema acima exposto na forma de espago de estados para um
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problema de autovalores (STEINBRUCH; WINTERLE, 1987), por meio da tradicional

suposi¢ao de movimento harmonico das coordenadas generalizadas do problema.

(H2nx2n] A + [Do]) { X} = {0} (4.36)

na qual [lo,x9,] é a matriz identidade de ordem 2n (n indica o nimero de modos do

modelo), [D,] é a matriz dindmica do sistema indicada por :

1 1
—A—I[D - VB} = [E ~2C
oy | A [1P1+ 5eviE)] A+ geviic )
] [Z]
e o autovalor A = —g + iw que, em sua solu¢ao, no caso expandido em espago de

estados, se apresentam sempre em pares complexos conjugados associados aos modos de
vibracao admitidos no modelo. Da inferéncia desses valores, sao calculados a frequéncia w

e amortecimento g para cada condi¢do de voo (Velocidade) de interesse.

Ressalta-se que, para o modelo que contempla as parcelas envolvendo controle ativo
do tipo proporcional derivativo, basta incluir as matrizes de controle [F| e [G] na matriz
dindmica, em suas respectivas posicoes e propor o problema de autovalor analogamente ao

modelo aeroeléstico.

No que diz respeito a inclusao do material viscoelastico, deve-se lancar mao de
artificios matematicos para resolver o problema de autovalores, que passara a depender da
frequéncia, uma vez que, para esse caso, a matriz dindmica se da como D, (w,T'), quando
na matriz de rigidez for adicionada a contribuicao viscoelastica. O modelo de solugao do
problema de autovalores dependentes da frequéncia sera apresentado no Capitulo 5, que
trata das simulagoes numéricas no dominio da frequéncia. Evidentemente, essa necessidade
também ¢é encontrada no modelo hibrido, uma vez que ha presenca de material viscoelastico

com essas caracteristicas.

4.5 Abordagem do problema aeroelastico no dominio do tempo

Para solugao das equagoes do movimento no dominio do tempo e assim conseguir
o comportamento em deslocamento, velocidade e aceleracdo do sistema, para uma dada
velocidade, em func¢ao do tempo, parte-se da Eq.4.33, que esta apresentada na forma de

espagos de estados.

Conforme discutido no Capitulo 3, uma vez que a aerodinamica escolhida nao
depende da frequéncia, ndao é necessario fazer nenhuma aproximagao para validar o modelo
temporal em temos dessa analise. Dessa forma, para obter o resultado temporal dos casos
puramente aeroelasticos e aeroservoeldasticos, deve-se fazer a integracao das equacoes em

espagos de estados via um método numérico, como o Runge Kutta de 4* Ordem.
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Entretanto, ha de se considerar a presenca de controle passivo na forma viscoelés-
tica. O modelo viscoelastico que é dependente da frequéncia, serd introduzido conforme
apresentado na secao 3.4, onde é apresentado o modelo de derivadas fracionarias, que
torna o problema dependente do passo anterior de integracao. Asssociando as Eq. 3.74 e
4.33, tem-se:

7] [Z]
onde:
(D] = (D] + 5oV [B] (4.39)
(5] = [B] + V(B + (1+ V]%E;E’) ) (4.40)
L B
[Bolag) = |—[A] (_CEO Z_:l Aj-i—l[Ev]) (4.41)
0 0
[Ev] = [0 . GJ (4.42)

Como a rigidez viscoelastica é adicionada na torc¢ao, utiliza-se o Médulo de elas-
ticidade transversal G, associado a condicao de frequéncia nula para calculo da rigidez

viscoeléstica.

Caso o modelo também contemple controle ativo aeroelastico, devem ser incluidas

nas matrizes [D] e [E] as respectivas contribuicoes derivativas e proporcionais [F] e [G].

Partindo da condicao inicial dada para o problema, pode-se entao, de acordo com
a Eq.4.38 calcular o passo posterior, e assim conseguir a integracao das equacoes do

movimento aero-servo-viscoelasticas no intervalo de tempo desejado.

o8



5 Simulacoes Numéricas no

Dominio da Frequéncia

Neste capitulo sao apresentados e discutidos os resultados oriundos de simulagoes
numérico-computacionais no dominio da frequéncia. Os resultados apresentados na primeira
secao sao associados as metodologias de andlise aeroelastica mais usualmente empregadas
para estabelecer as condigoes criticas de estabilidade. A segunda parte versa a respeito do
impacto das diferentes aproximagoes aerodinamicas que podem ser utilizadas para geracao
dos resultados e consequentemente na determinacao do envelope de voo. Passa-se entao para
a secao aeroservoelastico, onde o controlador proporcional derivativo ¢ incluido no modelo
e sua importancia é inferida a partir da variagoes do ganho. Os controladores proporcional
e derivativo sao considerados separadamente e depois em conjunto, para verificagdo
da influéncia de cada um deles. Ademais, é incluido no modelo amortecimento viscoso
estrutural, do tipo proporcional, e as consequéncias dessa consideragao na ac¢ao do controle
ativo também sao estudados. Em sequéncia, o modelo conta com rigidez e amortecimentos
adicionais providas pela insercao de material viscoelastico, oque caracteriza um controle
do tipo passivo. A influéncia da parcela de amortecimento do material viscoelastico é
evidenciado nas primeiras simulagoes numéricas, a fim de justificar a insercao desse tipo de
material. Fatores como temperatura de operagao e fatores de forma geométrica do material
viscoelastico sao variados e o comportamento do sistema é observado, a fim de estabelecer
uma relacdo numérica entre essas grandezas e a velocidade critica de flutter. Em sequéncia,
os dois controles sao combinados, caracterizando a analise aeroservo-visco-elastica, onde
fica evidenciado o aumento de velocidade de flutter devido a presenca combinada de

mecanismos ativos e passivos.

5.1 Metodologias de analise aeroelastica no dominio da frequéncia

A andlise de estabilidade tem como objetivo principal estabelecer a faixa de veloci-
dades na qual o sistema observado é livre de fenomenos aeroelasticos. Para determinacao
deste chamado envelope de voo, se faz necessario estabelecer um procedimento matematico

pelo qual se infere a velocidade critica de flutter.

Conforme discutido nos capitulos precedentes, as forcas aerodinamicas sao usu-
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almente apresentadas por funcoes dependentes do parametro adimensional frequéncia
reduzida (k). Dessa forma, se torna adequada a apresentagao das equagoes do movimento
associadas ao modelo como um problema tipico de autovalores e autovetores. Com essa
abordagem no dominio da frequéncia, sao definidas relagoes entre os autovalores da matriz

dindmica e a frequéncia reduzida carregada pelas parcelas aerodinamicas.

A fim de estabelecer essa relagdo e prover a aproximacao da velocidade de flutter
destacam-se dois métodos classicos de analise de estabilidade aeoroelastica: Método k& e
Método p-k. O ultimo método é o mais utilizado e apresenta, inclusive, varias derivagoes
literatura, onde metodologias principalmente de cunho numérico foram implementadas com
o intuito de melhorar a precisao da estimacao da velocidade de flutter ou entao da previsao
de amortecimento relativo, além de incluir metodologias para alcancar convergéncia de

valores de forma mais eficiente.

Em ambos os métodos supracitados, deseja-se tragar os diagramas classicos de
andlise de estabilidade, conhecidos como Diagramas Vgf (Velocidade, amortecimento,
frequéncia). Nesses diagramas, é possivel observar a evolugao das frequéncias e fatores de
amortecimento de cada modo da estrutura em funcao da velocidade. A velocidade critica
é aquela que esta associada a mudanga de sinal do fator de amortecimento. Nessas regiao,
é usual observar o coalescimento das frequéncias de dois os mais modos aeroelasticos da

estrutura, caracterizando a ocorréncia do fenémeno de flutter.

5.1.1 Método k

O método k (também conhecido como método V-g) consiste na consideragao de
um amortecimento estrutural ficticio, por meio de uma modificacao na rigidez do sistema.

Substitui-se a matriz de rigidez por uma matriz complexa da seguinte forma:

[E"] = (1 +ig)[E] (5.1)

O amortecimento g, apesar de ser um parametro introduzido, nao consiste em
um parametro de entrada do sistema. Em outras palavras, o problema de autovalores é
formulado de modo que, na resolucao, o valor de g seja calculado. Assim, o valor de g
nao tem significado fisico, sendo apenas real no ponto em que ele é nulo (onde ocorre a
mudanga de sinal e consequentemente a indicagdo da condigdo critica). Langando méao
desse atributo matematico de substituicao, o problema de autovalores associado a inércia

[A], Aerodinamica [Aero] e a nova rigidez complexa [E*], pode ser apresentado conforme:

[A[E*] - (1[Aero] - [A])] {2} =0 (5.2)

e}
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onde i, esta associado a densidade do ar. O autovalor A é dado por:

_ l+ig
=T

A (5.3)

As frequéncias naturais e fatores de amortecimento associados sdo obtidos, para
cada uma das frequéncias reduzidas de interesse e para cada um dos modos correspondentes,

conforme as equagoes a seguir:

1
Wy, = Re() (5.4)
gn = Z:é)\)\; (55)

A Figura 5.1 apresenta um fluxograma do calculo da velocidade critica de flutter a

partir do método k.

Definir Modelo Estrutural
[A],[D],[E] e faixa de
frequéncias reduzidas de
analise.

k=k Calculo da Matriz Aerodindmica na forma de
! amortecimento [B(k)] e Rigidez [C(k)]

Definir a Matriz de Controle
[F] e ganhos dos
controladores k, e k. v

Resolver o problema de autovalor A caracterizado
pela presenga do amortecimento ficticio, calculando
Plota diagrama Vgf, para cada k frequéncia, amortecimento e velocidade.

1 _ime(d) o _ab

T Taa) T

Freq (Hz)

i

Figura 5.1 — Fluxograma do Método &k de Anélise Aeroelastica.

5.1.2 Método p-k

Ja o denominado Método p-k consiste em um processo iterativo que permite a
obtengao dos valores de velocidade, frequéncia e amortecimento do modelo. Ressalta-se

que, uma vez que nao é feita nenhuma substituicao ou introducao de parametro como no
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método k, a curva de amortecimento possui valor fisico, o que torna essa abordagem mais
adequada para embasar por exemplo, andlises de estabilidade que irao servir de base para

composicoes experimentais.

Definir Modelo Estrutural Definir a Matriz de
[A],[D],[E] e faixa de Controle [F] e ganhos dos
velocidades de analise. controladores k, e k.
V=V

Supor frequéncia ‘
reduzida inicial

v

Montagem e solugdo do
problema de Autovalor
Aeroelastico: Calcular frequéncia
w,, amortecimento g;.

]

v

Calculo da Matriz Aerodindmica
na forma de amortecimento
[B(k)] e Rigidez [C(k,)].

Inferir o valor da frequéncia reduzida
e calcular o erro estimado.

E= ahs(kk *kl-)
T
SIM
NAO

g>0 [

v
Plota diagrama Vgf
SIM & g/

— ‘

Figura 5.2 — Fluxograma do Método p-k de Andlise Aeroelastica.

De forma simplificada, para cada condigao de voo (velocidade e densidade do ar)
supoe-se uma frequéncia reduzida inicial, resolve-se o problema de autovalor e checa-se a
diferenca entre a frequéncia suposta e a calculada, atualizando os valores desse parametro
até que ocorra a convergéncia do método. O fluxograma apresentado na Figura 5.2 ilustra

0s passos que compoe o Método p-k.

5.1.3 Comparacoes entre os Métodos k e Método p-k.

Para embasar a comparagao entre os dois métodos de andalise de estabilidade, é

necessario definir os parametros fisicos e geométricos do modelo aeroelastico da asa reta
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apresentado e devidamente modelado no capitulo anterior.

Tabela 5.1 — Parametros geométricos e fisicos da asa retangular utilizados na simulacao

numeérica
Parametro Valor [Unidade]
Envergadura 7,5m
Corda (c) 2m
Comprimento da superficie de controle (E) 0,10c
Eixo Elastico (x¢) 0,48¢
Eixo de Massa (x,,) 0,5¢
Massa Por 4rea 200kg/m?
Rigidez de Flexao EI 2.10'Nm
Rigidez de Torcao GJ 2.10Nm
Taxa de inclinagao a,, 2m
Densidade do ar ps 1,225kg/m?

Utilizando os valores estabelecidos na Tabela 5.1, sao calculados os valores que
compode o diagrama Vgf pelos Métodos k e p-k, conforme ilustrado na Figura 5.3. Observa-
se que a velocidade critica de flutter obtida é de aproximadamente 82,30m/s a partir do
emprego dos dois métodos. Entretanto, a curva de amortecimento apresenta diferenca
significativa de valores. Essa diferenca fica mais evidente ainda observando com mais
detalhes a regiao de transicao de sinal do amortecimento. Em termos de tempo de
processamento dos dados, para a mesma quantidade de frequéncias reduzidas e mesmo
modelo aerodindmico e estrutural, sao gastos 0.383140s para processar a andlise aeroelastica
pelo Método k e 0.500342s para o Método p-k, em um intervalo de velocidades de 1 a

150m /s com incrementos de 0.1m/s.
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Figura 5.3 — Comparacao das abordagens de analise de instabilidade aeroelastica

Como o Método p-k apresenta uma estimativa real para os valores de amorte-
cimento, ele sera utilizado como referéncia para as préximas simulagoes, uma vez que
este trabalho pode constituir base para bancadas experimentais aeroelasticas. Ademais,
ressalta-se que, apesar do Método k constituir uma metodologia mais simples e menos
cara computacionalmente, ele apenas é valido no ponto especifico onde o amortecimento
suposto é nulo, sendo esse método mais indicado para analises tedricas ou que demandem

esfor¢o computacional menor.

5.2 Aproximacoes aerodinamicas no calculo de velocidades criticas

Nos capitulos anteriores deste trabalho foram discutidas algumas abordagens
matematicas para representacao das forcas aerodinamicas que atuam no modelo aeroelastico.
Em destaque, estdo os modelos aerodinamicos nao estacionario de Theodorsen para
uma secao tipica e o modelo de Hancock para uma asa tridimensional. Neste ultimo, é
estabelecido um modelo quase estacionario de aerodinamica somado a contribuicao do
momento Mpy(k), que é a parcela mais significativa na representacao dos vortices de esteira
(HANCOCK; WRIGHT; SIMPSON, 1985) necessérios nos calculos aeroelasticos.
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Figura 5.4 — Diagrama Vgf: Evidenciamento da influéncia do fator M, na andlise de
estabilidade aeroelastica.

Para simulac¢oes aeroelasticas envolvendo célculos de velocidades criticas, é impor-
tante realizar a inclusao dos efeitos de esteira aerodinamica nao-estacionarios. Dessa forma,
a matriz de amortecimento aerodindmico passa a depender da frequéncia reduzida. Com
isso, observa-se que a velocidade critica varia de 82m/s (caso My =-1,2) para 99,2m/s
quando My é considerado variavel dependente da frequéncia reduzida e tem comportamento
regido pelo modelo matematico apresentado anteriormente, conforme pode ser observado

na Figura 5.4

Pode-se dizer que considerar M, como um valor constante é conservativo, entretanto,
ao olhar do ponto de vista de desempenho, para velocidades mais elevadas (e frequéncias
reduzidas baixas) a aeronave estard operando em velocidades abaixo daquelas que ela é
capaz, o que causa perda competitividade. Entretanto, o modelo de M, constante é muito
mais barato computacionalmente e facilitando analises paramétricas, investigacao de novas
técnicas de controle etc. Dessa forma, esse valor constante foi adotado para realizar as

simulagoes que constam nesse trabalho de investigacao.

5.3 Influéncia do amortecimento viscoso proporcional no calculo

de estabilidade aeroelastica

O amortecimento viscoso que uma propriedade caracteristica de sistemas mecanicos

em geral e por conseguinte influencia no comportamento destas, quando sujeitas a esforgos.
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Os sistemas aeroelasticos se comportam analogamente e assim sendo, é adequado investigar
sua influencia, principalmente no que diz respeito a efetividade de mecanismos de controle.
Visando analisar tais competéncias, o modelo de amortecimento proporcional viscoso e
simétrico, apresentado conforme Secao 4 é implementado numericamente. A Figura 5.5
ilustra o comportamento das frequéncias aeroelasticas e do fator de amortecimento para
varios fatores modais de amortecimento viscoso. Conforme esperado, observa-se que, para
taxas de amortecimento aumentando gradativamente de 0,1 até 1,5, tem-se aumento da

velocidade de critica de flutter.

Para inferir a tendéncia de estabilidade do modelo aeroelastico em funcao do fator
de amortecimento viscoso, foi realizado um ajuste de curva polinomial. Dessa forma, a
Eq.5.6 apresenta os coeficientes do polinomio de terceiro grau que fornece o relagao entre
a velocidade critica de flutter e o fator de amortecimento viscoso que pode variar de 0 até
1.5%. Para o ajuste foi feito uso de teoria de minimos quadrados implementada via funcao

polyfit do Matlab®. A Figura 5.6 apresenta o resultado grafico desse ajuste, assim como o

erro relativo méaximo do intervalo, que é equivalente a de 0,45%.

V.(¢) = 6,8354¢3 — 22, 6327¢% + 35,9510¢ + 82, 8214

4.5

Frequéncia [Hz]
[#%]
(4]
T

25

100 150

Velocidade(m/s)

Amortecimento[%]

150

Velocidade (m/s)

(5.6)
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Figura 5.5 — Diagrama Vgf: Influéncia do fator de amortecimento viscoso na analise de

estabilidade aeroelastica.
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Figura 5.6 — Velocidade Critica de flutter em funcao do amortecimento viscoso.

5.4 Controle aeroelastico ativo

Esta secao é dedicada a apresentacao de resultados que levam em consideragao o
controle aeroelastico ativo do modelo de asa retangular, via implementagao numérica de um
controlador Proporcional Derivativo. Destaca-se que a fundamentacgao tedrica necessaria
para implementacao numérica do controlador foi previamente discutida na Secao 4.2 deste
trabalho.

5.4.1 Desempenho do controlador PD

Em um primeiro momento, realiza-se a verifica-se apenas a influéncia do ganho
proporcional do controlador. O parametro é variado no intervalo equivalente a k; = 0
até kg = 0.5, em 11 valores sequenciados. Da observacao da Figura 5.7, infere-se pequena
variagao nos valores de velocidade critica, uma vez que as curvas de amortecimento e
frequéncia sao bastante proximas, e a instabilidade do sistema, que é caracterizada pelo

amortecimento positivo, também se d& em valores préximos.
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Figura 5.7 — Comportamento do sistema aeroelastico dada a variagdo de ganho proporcio-
nal do controlador
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Figura 5.8 — Comportamento do sistema aeroelastico dada a variagdo de ganho derivativo
do controlador

Passa-se entao a observacao do sistema quando da variacado do ganho derivativo
do controlador. Novamente, o parametro de controle em andlise é variado no intervalo
equivalente a k, = 0 até k; = —0.1, em 11 valores sequenciados. Na Figura 5.8, ao
analisar a curva de amortecimento em fun¢ao da velocidade critica, observa-se que a curva

associada ao segundo modo de vibragao do sistema tende a apresentar condicao critica (
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dada pela condigao de amortecimento positivo) tao maior quanto o ganho do controlador.
Em outras palavras, observado-se apenas o segundo modo de vibragao, o envelope de voo
¢ aumentado de acordo com o aumento do ganho do médulo de k,. Todavia é de extrema
importancia observar que, para ganhos maiores (em médulo) que 0,06, o primeiro modo
¢ desestabilizado em velocidades bem inferiores aquelas apresentadas na condi¢ao sem
controle, ou seja, a consideragao de ganhos derivativos muito altos pode desestabilizar o
primeiro modo do sistema, fazendo com que a condicao critica de flutter seja observada em
velocidades muito inferiores aquelas apresentadas para um mesmo sistema sem qualquer

controle.

De acordo com os dados apresentados, pode-se observar que, para o modelo mate-
matico adotado, desempenho superior é encontrado para aplicagoes de ganho derivativo do
que de ganho proporcional. Todavia, ha valores em que o ganho derivativo desestabiliza o
sistema, levando-a condigoes criticas bem inferiores aquelas onde nao havia controle. Esse

tipo de comportamento é observado em varias situacoes na area de controle de sistemas
mecanicos (OGATA, 2011).

O ganho da parcela proporcional, por outro lado, apesar de ampliar o envelope
de voo em taxas inferiores quando comparado ao ganho derivativo, ndo apresentou pro-
blemas relacionados a desestabilizacao precoce de outros modos aeroeldsticos. A Figura
5.9 apresenta a variacao de velocidade critica de acordo com os ganhos do controlador

proporcionando uma comparacao direta.
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Figura 5.9 — Variacao percentual da velocidade critica com a inclusao do controlador:
esquerda: ganho derivativo; direita: ganho proporcional.

Nas condigoes apresentadas o ganho derivativo apresenta maiores taxas de aumento

de envelope de voo. Entretanto, sabendo da desestabilizacdo de modos de forma precoce
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para casos altos ganhos do controlador, é razoavel considerar na andlise acoservoeléastica o
modelo de amortecimento estrutural, a fim de observar se tal caracteristica do sistema

altera a condicao critica do sistema aeroservoelastico.

5.4.2 Desempenho do Controlador PD com amortecimento estrutural

Para fazer a analise comparativa, sao estimadas as velocidades criticas em funcao dos
ganhos derivativo e proporcional, para os valores de amortecimentos estrutural equivalente
a 0, 0,25,0,50, 0,75 e 1. A consideracdo de amortecimento estrutural aumenta o envelope
de voo para taxas de amortecimento proporcional equivalente 0,25 e 0,50. Para as trés
ultimas taxas de amortecimento estrutural, a desestabilizagao do primeiro modo ocorre
para valores de ganho maiores, conforme pode ser observado Figura 5.10(a) e na Tabela
5.2.
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Figura 5.10 — Comparagao da influéncia do amortecimento viscoso na anélise de estabili-
dade envolvendo controlador com ganho derivativo (a) e proporcional (b)
de forma isolada

A mesma variagdo de amortecimento é realizada para valores de controlador
proporcional. Observa-se também um comportamento analogo aquele observado para o
ganho derivativo: o envelope de voo é aumentado. Entretanto, percebe-se que, para o
caso onde é considerado apenas o ganho proporcional do controlador, a consideracao de
amortecimento estrutural resulta em envelopes de voo mais abrangentes e para algumas
combinagoes de ganho e amortecimento, o sistema nao entra em instabilidade no intervalo

de velocidades considerado, conforme ilustrado na Figura 5.10(b) e Tabela 5.3.
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Tabela 5.2 — Velocidade Critica em funcao dos ganhos do controlador derivativo com
amortecimento viscoso.

Ky Velocidade
Z=0 7=0,25 7Z=0,5 7=0,75 Z=1
0,00 82,30 90,70 95,90 99,80 103,00
0,01 88,40 93,10 96,60 99,50 102,10
-0,02 91,10 94,40 97,10 99,40 101,50
-0,03 92,80 95,30 97,40 99,40 101,20
-0,04 93,90 95,90 97,8 99,40 101,00
-0,05 94,70 96,40 98,00 99,50 100,90
-0,06 41,90%* 96,90 98,30 99,60 100,90
-0,07 32,10%* 49,10* 98,50 99,70 100,90
-0,08 26,90* 39,00* 98,80 99,80 100,90
-0,09 23,30* 34,00* 43,20* 100,0 100,90
-0,10 20,70* 30,60 38,30%* 46,20%* 101,00

Tabela 5.3 — Velocidade Critica em fung¢ao dos ganhos do controlador proporcional com
amortecimento viscoso.

Kd Velocidade

7Z=0 7=0,25 7Z=0,5 7=0,75 7Z=1
0,00 82,30 90,70 95,90 99,80 103,00
0,05 82,60 91,10 96,40 100,50 104,00
0,10 82,90 91,50 97,10 101,40 105,20
0,15 83,30 92,00 97,80 102,50 106,90
0,20 83,70 92,50 98,60 103,90 109,30
0,25 84,10 93,20 99,70 105,90 113,60
0,30 84,50 93,90 101,20 109,30 K
0,35 85,00 94,80 103,30 K *x
0,40 85,50 95,90 107,70 *x K
0,45 86,10 97,50 oAk *x *x
0,50 86,80 100,20 Glolo K *x

5.4.3 Combinacdo de ganhos proporcional e derivativo

Tendo analisado separadamente a influéncia dos ganhos, passa-se a avaliar o
comportamento do sistema quando este se encontra sujeito aos ganhos proporcional e
derivativo concomitantemente. Sabendo-se que para ganhos derivativos acima de kv=-0,05
o sistema se torna instavel (sem amortecimento estrutural), os intervalos de ganho foram
restritos de 0 a -0,05 para o ganho derivativo k, e de 0 até 0,5 para o ganho proporcional
kq. A partir dos resultados tem-se a superficie de velocidade critica ilustrada na Figura
5.11.

Fazendo uma varredura nos intervalos de ganhos considerados, observa-se que a
maior velocidade de flutter calculada é equivalente a combinacao de kv=-0,05 e kd=0,5,

onde o envelope de voo ¢é limitado a velocidade de 96,80m/s (sem amortecimento estrutural
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considerado). Se comparado aos valores obtidos quando considerados os ganhos de forma
separada, a maior parcela de ganho de velocidade ¢é carregada pelo fator derivativo,
ratificando sua maior contribuicdo no aumento do envelope de voo, nas condig¢oes pré-

estabelecidas.

Entretanto, conforme discutido anteriormente, a inclusado de amortecimento propor-
cional melhora consideravelmente os resultados do controle proporcional. Dessa forma, se
faz necessario avaliar os ganhos proporcional e derivativo atuando concomitantemente em
um modelo onde considera-se uma taxa de amortecimento estrutural equivalente a 0,25,
conforme apresentado na Figura 5.12. Procedendo de forma analoga a anterior, observa-se
que a maior velocidade para o caso amortecido é dada para o ponto onde o ganho derivativo

é nulo e o proporcional é o méximo da faixa, em uma velocidade critica de 100,2 m/s.
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Figura 5.11 — Velocidade critica para combinagao de fatores de ganho proporcional e
derivativo do sistema sem amortecimento viscoso.
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Figura 5.12 — Velocidade critica para combinagao de fatores de ganho proporcional e
derivativo do sistema com 0,25% de amortecimento viscoso.

5.5 Controle Aeroelastico passivo

A presente secao trata do controle de flutter via abordagem passiva, fazendo uso de
materiais viscoelasticos. Conforme dito nas subsec¢oes anteriores, essa classe de materiais
apresenta propriedades de rigidez associadas com amortecimento, o que lhes tornam
bastante atrativos quando se almeja redugao de vibragoes. Com base nessa particularidade,
foi avaliada a viabilidade da insercao de fitas viscoelasticas na juncao da longarina com a

nervura, proporcionando tor¢do no modelo aeroservoelastico.

Salienta-se que um processo iterativo foi implementado para solu¢ao do problema
de autovalor aeroelastico. No método p-k, para cada solugao do problema de autovalor
dependente da frequéncia, a frequéncia calculada para o caso sem amortecimento viscoelas-
tico foi utilizada para inicio do processo iterativo. Com esse valor pressuposto, extrai-se o
autovalor viscoelastico e deste tltimo a frequéncia viscoelastica. O valor pressuposto é entao
comparado ao extraido e o ultimo realimenta o primeiro até a convergéncia do método.
Essa convergéncia é estabelecida por um fator de tolerancia que corresponde a diferenca
entre a frequéncia calculada e a imposta ao sistema viscoelastico. Esse procedimento deve

ser realizado para todas as frequéncias reduzidas de interesse.
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5.5.1 Investigacdo da influéncia do Médulo Viscoelastico Complexo

O material viscoeldstico insere no sistema aeroelastico propriedades de rigidez e
amortecimento, os quais dependem de fatores como temperatura e frequéncia de operagao.
Dessa forma, é pertinente avaliar as influéncias individuais das adigoes de rigidez e
amortecimento na estabilidade aeroelastica. Vale ressaltar que a caracteristica distintiva
dos materiais viscoelasticos ¢é sua capacidade de amortecimento, uma vez que a rigidez

pode ser aumentada pelo uso de qualquer outro tipo de material.

Nas analises a seguir, trés condicoes sao consideradas: na primeira, expressa pela
Eq. 5.7, considera-se apenas uma rigidez independente da frequéncia dos amortecimento
viscoelasticos, que é dada pela parte real do médulo de cisalhamento complexo em
frequéncia nula. No segundo caso, (Eq. 5.8), apenas a parte real dependente da frequéncia
do médulo é considerada. Finalmente, na terceira condi¢ao (Eq.5.9), o comportamento
viscoelastico total é considerado pela avaliagdo parcelas reais e imaginarias dependentes

frequéncia que compoe o mdédulo de cisalhamento viscoelastico.

Gy =G'(w=0) (5.7)
G, = G'(w) (5.8)
G, = G'(w)(1 + in) (5.9)

A definicao desses cenarios é baseada no fato de que a parte imaginaria do médulo
complexo, associada ao fator de perda, quantifica a influéncia do amortecimento, de modo
que, quando apenas a parte real é considerada, o amortecimento do material viscoelastico
¢é desconsiderado. Deve-se notar também que, nos dois iltimos casos, a matriz dindmica
do sistema ¢é dependente da frequéncia, o que torna necessario o uso de um procedimento
iterativo para calcular os autovalores do sistema com base nos quais a analise de estabilidade

é realizada.

Para material viscoelastico ISD112®, o médulo complexo assume valor equivalente
a 0,4307 MPa sob a condi¢do em que a frequéncia do sistema tende a zero. Para a
temperatura de 300K e o fator geométrico equivalente a p, = 0, 1m?3, a Figura 5.13 mostra
os resultados obtidos para os trés casos acima mencionados em termos de frequéncia de
vibragao e valores de fator de amortecimento. As velocidades criticas encontradas e os

parametros associados nas trés condicoes de simulacdao sao apresentados na Tabela 5.4.

O terceiro caso, em relagdo aos dois primeiros, indica que o cancelamento de um dos
fatores de amortecimento, que estabelece o limite de estabilidade, ocorre em velocidades
de fluxo mais altas. Esse fato confirma que a maior velocidade critica é fornecida pela

caracteristica de dissipacao de energia associada ao amortecimento viscoelastico.
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Tabela 5.4 — Velocidades Criticas associadas as frequéncias naturais para os trés casos

considerados
Caso Médulo [Pa Verit [m/s]  wy [Hz] wy [Hz]
Caso 1 G = G’(w =0) 92,1 2,907 3,910
Caso 2 G'(w) 93,2 2,907 3,960
Caso 3 = G’(w)(l +1in) 103.4 2,907 3,951

5.5.2 Efeitos de variacao geométrica do fator viscoelastico

Conforme pode ser observado na Figura 5.14, com a inser¢ao de uma mola viscoe-

lastica de torcao, a velocidade critica tende a aumentar. A critério de exemplo, nota-se

que o valor critico passa de 82,3m/s para 103,30m/s, se considerado um fator de forma

viscoeldstico equivalente a 0, 1m?.
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Figura 5.14 — Diagrama Vgf aeroviscoeldstico: Variacao do fator de forma.

Sendo observada essa tendéncia de aumento da faixa de velocidades de operagao

com o aumento do fator viscoeldstico, a Figura 5.15 apresenta uma curva de tendéncia para

relacionar essas grandezas com base nos valores obtidos na simulacao aeroviscoelastica.
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Figura 5.15 — Relacao entre fator de forma viscoelastico e velocidade critica

O ajuste em uma fungdo de terceira ordem foi realizado com auxilio do software

Matlab® utilizando a funcio polifit, e tem coeficientes conforme 5.10. E possivel ainda
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observar que, para a curva ajustada, o maior erro relativo calculado é de 0.3%.

V.(py) = 183.2168p% — 242.0280p? + 229.6713p;, + 82.4343. (5.10)

5.5.3 Efeitos de variacao de temperatura do material viscoelastico

Conforme descrito na Se¢ao 3.4 deste trabalho, o material viscoelastico tem com-
portamento que depende também da temperatura na qual ele opera. Com essa informacao,
faz-se necessaria a avaliacao da influéncia desse fator na velocidade critica de flutter, A
Figura 5.16 ilustra o comportamento das frequéncias e do fator de amortecimento para

alguns valores de temperatura de operacao, onde pode-se observar valores de velocidade

critica maiores para temperaturas mais baixas.
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Figura 5.16 — Diagrama Vgf para variagdo de temperatura de operacao do material visco-

elastico
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Figura 5.17 — Efeito da variacao da temperatura do material viscoeldstico na estabilidade
do sistema aeroelastico

Para caracterizar essa relagdo, a temperatura foi variada de 230 a 330K, em
intervalos de 10 unidades, e a analise aeroviscoelastica foi realizada. Para valores acima
de 270K, percebe-se que pouca variagao e observada na velocidade critica. Dessa forma,
foi ajustada uma curva considerando os valores de 230K a 330K. Conforme pode ser
observado na Figura 5.17, o aumento da temperatura tende a prejudicar o desempenho do
sistema aeroelédstico, diminuindo sua eficicia no controle passivo. Uma curva exponencial

foi ajustada conforme Eq.5.11, para relacionar essas grandezas.

Vo(T) = (1,16410'6)e %1257 4 (120.5)e 00011557 (5.11)

O ajuste foi realizado pela funcao fit do Matlab®, utilizando a alternativa ‘exp2’
para ajustar uma curva exponencial de dois termos. O intervalo de confianga do ajuste é

de 95%, e o maior erro relativo encontrado foi equivalente a 1,7% na faixa de temperatura
de 220K.

5.6 Controle hibrido aeroelastico

Apos as investigacoes dos modelos de controle ativo e passivo de forma separada,
passa-se entao para analise e apresentacao do sistema de controle hibrido, que é constituido

pela combinacao do controlador PD com o aplicagao das fitas viscoelasticas.

Tomando o primeiro resultado onde o amortecimento estrutural nao é considerado,

o modelo de asa reta comum aeroeldstico apresenta velocidade critica na faixa de 82,3m/s.
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Para o sistema aeroviscoeldstico onde o fator de forma era p, = 0, 1m3, a velocidade critica
passou a 103,2m/s, oque representa um ganho de 25,6% em velocidade. Considerando a
analise aeroservoelastica onde se incluiu um ganho derivativo de k, = —0.04 e k; = 0.4,
o sistema apresentou velocidade critica em torno de 95,60m/s, oque representa uma
velocidade 16,2% maior que no caso sem controle. Combinando os controles ativo e passivo
nos moldes supracitados, a velocidade critica aero-servo-viscoelatica passa a 110,4m/s,
representando um ganho de 7% acima do controle somente passivo e 34,1% em relacao
ao caso sem controle algum. Na Figura 5.18 observa-se o Diagrama Vgf dos quatro casos

supracitados em comparacao.
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Figura 5.18 — Diagrama Vgf: Comparacao dos casos sem controle, com controle ativo, com
controle passivo e com controle hibrido para sistema sem amortecimento
ViSCosO.

Considerando as discussoes anteriores, percebeu-se que ao considerar altos valores de
ganho derivativo ocorria desestabilizagdo precoce, caracterizada no hump mode. Verificou-se
que, nos moldes do caso supracitado, a presenca do amortecimento viscoelastico nao foi

eficiente para mitigar essa instabilidade precoce.

Tomando o segundo resultado onde o amortecimento estrutural é considerado
com taxa equivalente a ( = 0.25%, o modelo de asa reta comum aeroeldstico apresenta
velocidade critica na faixa de 90,47m/s. Para o sistema aeroviscoelastico onde o fator
de forma era p, = 0,1m3, a velocidade critica passou a 108,9m/s, oque representa um
ganho de 20% em velocidade. Considerando a andlise aeroservoelastica onde se incluiu um

ganho derivativo de k, = —0.04 e k; = 0.4, o sistema apresentou velocidade critica em
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Figura 5.19 — Diagrama Vgf: Comparacao dos casos sem controle, com controle ativo, com

controle passivo e com controle hibrido para sistema com amortecimento
viscoso equivalente a ¢ = 0.25%

torno de 97,9m/s; oque representa uma velocidade 8% maior que no caso sem controle.

Combinando os controles ativo e passivo nos moldes supracitados, a velocidade critica

aero-servo-viscoeldtica passa a 112,3m/s, representando um ganho de 3% acima do controle

somente passivo e 23,5% em relacao ao caso sem controle algum. Na Figura 5.19 observa-se

o Diagrama Vgf dos quatro casos supracitados em comparacao.

A Figura 5.20 apresenta um diagrama na forma de barras, evidenciando o aumento

da velocidade critica de flutter relacionada ao modelo hibrido em comparacao com os

modelos sem controle ou com apenas um tipo de controle.
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6 Simulacoes Numéricas no

Dominio do Tempo

Nesta secao, a andlise de estabilidade aeroelastica é realizada no dominio do
tempo. Os resultados obtidos sao divididos em trés se¢oes principais. Na primeira delas
discute-se sobre a metodologia de andlise aeroelastica no dominio do tempo de forma
geral apresentando os resultados associados ao sistema quando nenhum tipo de controle é
envolvido. Em sequéncia, a influéncia do controle ativo PD no comportamento aeroelastico
da asa é explorado, e os esfor¢os do controlador associados sao analisados. Por fim, é
apresentado o modelo hibrido, aero-servo-viscoelastico, onde observa-se os ganhos em

termos de estabilidade da aplicacao dos controle ativo e passivo de forma concomitante.

6.1 Metodologia de Analise Aeroelastica no Dominio do Tempo

Apos andlise no dominio dos autovalores, objetiva-se explorar resultados de flutter
no dominio temporal, nas mesmas condi¢oes outrora utilizadas para analise na frequéncia.
Para tanto, o modelo fisico que da origem aos resultados aqui apresentados ¢ equivalente
aquele exibido no Capitulo 4 e os valores das varidveis fisicas e geométricas que definem o

modelo constam na Tabela 5.1 apresentada no Capitulo 5.

A solucado temporal se da através da integracao da equacao do movimento em
espaco de estados que foi previamente apresentada no Capitulo 4. Para tanto, a método
de Runge-Kutta de 4* ordem associada a uma condicao inicial de deslocamento vertical de
10cm e demais condigoes iniciais nulas foi utilizada. Com essa metodologia, é possivel obter
os deslocamentos e velocidades, em funcao do tempo, associados as variaveis de estado que
descrevem o problema. Esse comportamento pode ser caracterizado para cada velocidade
de interesse no envelope de voo. Além disso, é possivel calcular o esfor¢co de controle e
analisar sua viabilidade, uma vez que sao conhecidos os deslocamentos e velocidades para

cada ganho do controlador, conforme Eq. 6.1.

{Fey = [FILZ(O) + [GH=(0) (6.1)

No que diz respeito as modificagoes necessarias para analise temporal, ressalta-
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se que o modelo aerodindmico de Hancock (HANCOCK; WRIGHT; SIMPSON, 1985),
considerando M, constante, viabiliza a andlise aeroelastica no dominio do tempo, uma vez
que é possivel expressar a aerodinamica apenas em termos de velocidade. Caso M fosse
considerado variavel em funcao da frequéncia, ou o modelo aerodindmico adotado fosse mais
complexo como o Doublet Lattice (ALBANO; RODDEN, 1969), seria necessario langar mao
de aproximagoes, tais como a denominada Aproximacao por Fungoes Racionais, que apesar
de introduzir estados adicionais ao sistema, prové resultados satisfatoriamente adequados
quando comparados com aqueles gerados em frequéncia. Martins, Rade e Marques (2014),
implementa uma aproximacao por fungoes racionais de modelo aerodinamico bidimensional
dependente da frequéncia reduzida e os resultados obtidos no dominio do tempo se

apresentam muito satisfatorios.

Para o caso aeroeldstico simples, onde nao ha interferéncia de controle ativo nem
passivo, tampouco consideragao de amortecimento viscoso, tem-se o comportamento con-
forme Figura 6.1 para uma velocidade de 50m/s. Observa-se que as amplitudes oscilagdes de

deslocamento e de velocidade tendem a decair, caracterizando uma situacao de estabilidade

do sistema.
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Figura 6.1 — Comportamento no tempo expresso em termos de deslocamento e da veloci-
dade, para asa aeroelastica sujeita a velocidade de 50m/s.

Ainda sem considera¢ao de nenhum tipo de controle, pode-se verificar que para
as mesmas condigbes iniciais adotadas e uma velocidade de 100m/s, o sistema se torna

instavel, com amplitudes de oscilagoes crescentes no tempo, como pode ser observado na
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Figura 6.2.
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Figura 6.2 — Comportamento no tempo expresso em termos de deslocamento e da veloci-
dade, para asa aeroeldstica sujeita a velocidade de 100m/s.

Dos resultados obtidos no dominio da frequéncia, sabe-se que a velocidade critica
de flutter para o modelo aeroeléstico sem acao de controle é de aproximadamente 82, 3m/s.
Com base nessa informacao, uma analise temporal nas proximidades dessa velocidade
é realizada e os resultados estao ilustrados na Figura 6.3. Quando a 80m/s, observa-se
que as varidveis de deslocamento apresentam amplitudes decrescentes com o tempo (com-
portamento bem evidente se observada a varidvel de rotagao 6). Ao sujeitar o modelo
a velocidade 82,2m/s verifica-se que as amplitudes de oscilagbes se mostram aproxima-
damente constante em regime permanente. Ao submeter o sistema a uma velocidade de
V' =85m/s, fica clara a condigao instdvel onde as amplitudes crescem exponencialmente

com o tempo, o que indica que a velocidade critica de flutter se encontra entre 80 e 85m/s.

Em termos de resultados quantitativos, é possivel observar na Tabela 6.1 as
amplitudes de deslocamentos dos modos k e 6 passados vinte ciclos apds atingido o regime
permanente. Na velocidade equivalente a 80 m/s, observa-se decaimento de amplitude dos
dois modos na ordem de 40%, ao passo que no caso onde o sistema opera a V = 85m/s
observa-se uma média de aumento de 96% de amplitude de deslocamento. Entretanto, na
velocidade de 82,2m/s pequena variagdo na amplitude é observada, uma vez que em um
intervalo de 10s a varidvel x apresenta decrescimento de 1% e a varidvel € aumento de
0.3%.
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Figura 6.3 — Comportamento das variaveis de deslocamento do sistema na fronteira da

condicao critica.

Tabela 6.1 — Comportamento das variaveis de deslocamento do sistema na fronteira da

condicao critica.

1° Ciclo 20° Ciclo

klm| Orad] & [m] 6 [rad] Ak A
V=80m/s 0.0041 0.0094 0.0023 0.0055 -43.8541% -41.4225%
V=82.2m/s 0.0059 0.0124 0.0059 0.0125 -0.9588%  0.3215%
V=85m/s  0.0104 0.0193 0.0206 0.0382 96.9378%  97.7237%

6.1.1 Influéncia do amortecimento viscoso modal na instabilidade aeroelastica

Conforme feito no dominio da frequéncia, a influéncia do amortecimento viscoso

proporcional foi investigada no dominio temporal. O modelo de amortecimento é semelhante

aquele apresentado no Capitulo 4 e analisado na frequéncia (modelo de amortecimento

viscoso proporcional a massa e rigidez). Procede-se entdao a variacao dos coeficientes

modais de amortecimento viscoso na regiao de vizinhanca da velocidade critica, conforme

apresentados na Figura 6.4.
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Figura 6.4 — Influéncia do amortecimento viscoso na estabilidade do sistema aeroeldstico.

Considerando o amortecimento viscoso de 0.25% na vizinhanga da velocidade
previamente vista como critica, observa-se que o sistema ja apresenta caracteristicas de
estabilidade no intervalo analisado. Para os demais valores, 0.5, 0.75 e 1% o sistema
também ¢é estavel e a taxa de decaimento das amplitudes é tao maior quanto a taxa de

amortecimento viscoso considerado no sistema.

Como o fator de amortecimento ¢ = 0.25% é utilizado como referéncias em algumas
das simulagoes aqui apresentadas, investigou-se, na vizinhanca de velocidade critica obtida
no dominio da frequéncia, o comportamento das amplitudes de oscilagao. Observam-se
oscilagbes crescentes com o tempo em condigao de velocidade equivalente a 92m/s,; e
oscilagoes decrescentes na velocidade de 89m/s. Na velocidade de 90.7m/s verifica-se que
as amplitudes, em regime permanente, nao apresentam variacao significativa no decorrer

do tempo.

Novamente, sao apresentados resultados absolutos associadas as amplitudes maxi-
mas de deslocamento na Tabela 6.2. As variaveis k e # sao avaliados em intervalos de vinte
ciclos ap6s atingido o regime permanente. Na velocidade equivalente a 89/s, observa-se
decaimento de amplitude dos dois modos na ordem de 50% para o deslocamento vertical x

e 97% para 6, ao passo que no caso onde o sistema opera a V = 92m/s observa-se uma
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média de aumento de 78% de amplitude de deslocamento vertical e 43% de deslocamento
angular. Entretanto, na velocidade de 90, 7m/s pequena variacao na amplitude é observada,
uma vez que em um intervalo de 20 ciclos a varidvel k apresenta decrescimento de 0.17% e

a variavel 0 aumento de 0.06%.

i

Tempo(s)
Figura 6.5 — Comportamento das varidveis de deslocamento do sistema na fronteira da

condi¢ao critica para o sistema com amortecimento viscoso ¢ = 0,25%

Tabela 6.2 — Comportamento das variaveis de deslocamento do sistema amortecido (( =
0.25%)na fronteira da condicao critica.

1°Ciclo 20°Ciclo

klm]  O[rad] k[m] O[rad] AR A
V=89m/s 0,0071 0,1070 0,0035 0,0542 -51,2277% -97,4898%
V=90,7m/s 0,0115 0,0161 0,0115 0,0161 0,1747% 0,0622%
V=92m/s 0,0170 0,0225 0,0304 0,0399 78,3784%  43,6905%

6.2 Controle Aeroelastico Ativo

Passa-se entao a considerar o sistema aeroeldstico com controle ativo. Sabe-se
que a maioria das leis de controle sdo apresentadas e construidas no dominio do tempo,
especialmente para serem aplicadas em equagoes expandidas na forma de espaco de
estados. Dessa forma, a analise temporal permite que sejam empregados varios tipos
de controladores. No que diz respeito ao controlador PD utilizado neste trabalho, sua

representacao no dominio do tempo também foi apresentada no Capitulo 3.
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6.2.1 Desempenho do controlador PD

Em um primeiro momento, apenas o controle ativo derivativo é incluido no sistema
aeroelastico, considerando-se um ganho de k, = —0.02. Observa-se que, na condi¢do de
velocidade equivalente a 82,2m/s, o sistema controlado ativamente passa a exibir oscila¢oes
decrescentes com o tempo. Vale ressaltar também o esforco de controle associado, que
também tem amplitudes decrescentes. Tais condi¢oes podem ser observadas na Figura 6.6,
na qual a curva azul representa o sistema sem nenhum tipo de controle, em contraste com

a curva vermelha, onde o controlador derivativo é considerado.

- e
: N L
o 5 remoats 10 15 o 5 oot 10 15
: uﬂuﬂvw : Wﬂvﬂv“v““““
) 0 5 Tempo(d 10 15 _ 0 5 Tempo(® 10 15

Figura 6.6 — Decaimento dos deslocamentos na condigao critica quando da presenca de
ganho proporcional equivalente a k, = —0, 02.

Sabe-se que, quando sujeitos a grandes valores dos ganhos do controlador derivativo,
os sistemas aeroservoelasticos podem causar situacoes de desestabilizacao precoce, como
foi verificado no dominio da frequéncia, na forma de um Hump Mode. Analisando no
dominio do tempo, é possivel verificar que, de fato, em baixas velocidades, o sistema
apresenta oscilagoes crescentes com o tempo, conforme ilustra a Figura 6.7. Para um ganho
derivativo igual a k, = —0.06, na velocidade 50m/s o sistema tem amplitudes de oscila¢ao
que divergem no tempo, ao contrario do que ocorre quando o mesmo esta a 80m/ e sao

visualizadas oscilagoes que tendem a amplitude nula no decorrer do tempo.
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Figura 6.7 — Desestabilizacao de modo diferente devido a presenca de grande ganho deri-

vativo.
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Figura 6.8 — Comportamento dos deslocamentos na condigao critica quando da presenca
de ganho de feedbak proporcional equivalente a k; = 0, 2.
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Em um segundo momento, apenas o controle ativo proporcional é incluido no
sistema aeroelastico, considerando-se um ganho de k; = 0.2. Na condicao de velocidade
de 82,2m/s, o sistema controlado ativamente passa a exibir amplitudes que decaem
lentamente no tempo. Outra observacao interessante é a magnitude do esforco de controle
que, para o ganho adotado, atinge valores da ordem 2,0.10*N. Essas observacdes sdo
evidenciadas na Figura 6.8, onde o sistema controlado ¢ representado pela curva vermelha,

em contraste com o sistema sem nenhum tipo de controle representado na curva azul.

6.2.2 Desempenho do controlador PD com amortecimento viscoso

Nesta subsecao, avalia-se o comportamento do sistema de aeroservoelastico quando
considera-se amortecimento viscoso proporcional na estrutura. Com a presenca do amorte-
cimento viscoso ¢ = 0.25% e a consideracao do mesmo ganho de derivativo de k, = —0.02,
observa-se que o sistema tende a se estabilizar com o tempo, da mesma forma que o esforgo
do controlador, conforme Figura 6.9, para a velocidade de 90.7m/s. Sem acao de controle

(curva azul), as amplitudes de resposta em regime permanente sdo aproximadamente

constantes.
oot % o ARAARAARRATI
; & NN
"o 5 oo 10 15 ) 5 oo 10 15
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Figura 6.9 — Comparacao do caso amortecido ¢ = 0.25% na condi¢ao do valor de ganho
derivativo k, = —0.02

Ainda, pode-se verificar o comportamento do sistema aeroeldstico na situacao

na qual o mesmo se desestabilizava precocemente. Observa-se que, para velocidade de
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V=50m/s e ganho do controlador k, = —0,06% e ¢ = 0.25%, as amplitudes continuam
a divergir no tempo, mas apresentam valores menores em modulo. Procedendo com a
variacao do amortecimento viscoso conforme ilustrado na Figura 6.10, observa-se que para

valores de amortecimento maiores as amplitudes tendem a cair no tempo.

0.5 T

r [m]

Tempo(s)

Figura 6.10 — Influéncia do amortecimento viscoso na estabilizagdo de modos precoces de
instabilidade.

Ainda sobre a influéncia do amortecimento na condicao de hump mode, pode-
se visualizar na Tabela 6.3 que ap6s 15 ciclos em regime permanente, para ¢ = 1%,
observa-se que o sistema entra em estabilidade, uma vez que as oscilagbes caem em torno
de 67% de amplitude nas duas varidveis. Para ¢ = 0.75% também ha decréscimo das
amplitudes de 41%, indicando que, para esses dois fatores de amortecimento, o sistema
aeroservoelastico nao apresenta a desestabilizacao precoce causada pelo alto valor de ganho
derivativo. Entretanto, deve-se lembrar que, para esses valores de amortecimento, o sistema
praticamente nao responde a variacao do valor do ganho derivativo, conforme resultado

na frequéncia, apresentado na Figura 5.10.

Tabela 6.3 — Influéncia do fator de amortecimento viscoso na condi¢do de Hump Mode.

Amortecimento viscoso lliCIdO 0 /1; Ciclo 0 AR[%) AO[%]
=0 03185 0,0473 1,090 01649 2450549 2485521
¢ =0.25% 0,1835 0,0275 0,3493 0,0530 90,3542 92,6209
¢ =0.5% 0,1057 0,0160 0,1120 0,0170 5,9603 6,4415
¢ =0.75% 0,0609 0,0093 0,0358 0,0055 -41,1494 -41,1385
¢=1% 0,0351 0,0054 0,0115 0,0018 -67,3219 -67,4505
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Para o controlador proporcional equivalente aos mesmos k; = 0.2 associado ao
valor de coeficiente modal ¢ = 0.25%, observa-se que o sistema tende a se estabilizar com
o tempo, fato que ocorria em taxa de decaimento menor quando nao havia amortecimento.
Ainda, o esfor¢o de controle continua na mesma ordem do caso nao amortecido, conforme
ilustrado na Figura 6.11, na qual o caso sem nenhum tipo de controle, mas considerando o

amortecimento viscoso, é dado na curva azul.
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Figura 6.11 — Comparacao do caso amortecido ¢ = 0.25% na condigao do valor de ganho
proporcional k; = 0.2

6.2.3 Desempenho do controlador PD

Em sequéncia, as mesmas duas variaveis de controle de feedback com valores
equivalentes foram considerados concomitantemente (k, = —0.02 e k; = 0.2), para
o sistema sem amortecimento viscoso considerado. Observa-se na Figura 6.12 que as
oscilagoes sdo decrescentes com o tempo para a velocidade de 82,2m/s, quando o sistema
possui controle combinado, em constraste com a curva azul, que representa o sistema sem
nenhum tipo de controle. Todavia, hé de se ressaltar que o esfor¢o de controle F, associado
aos dois modos, apresenta valores da ordem 10*. Conforme observado, essa quantidade é
devido a presenca do ganho proporcional. Dessa forma, propoe-se a inclusao de controle
ativo proporcional apenas apds o ganho do controlador derivativo se mostrar insuficiente
para estabilizar o sistema. Essa afirmacao se estende para o caso onde ha presenca de

amortecimento viscoso, uma vez que mesmo o ganho proporcional de feedback sendo mais
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efetivo, ainda apresenta valores de esforco de controle associados demasiadamente altos.
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Figura 6.12 — Decaimento dos deslocamentos na condigao critica quando da presenca de
ambos fatores de controle.

Sabe-se que para a regiao de estabilidade para ganho de controlador derivativo
equivalente a k, = —0.02 é de aproximadamente 91.10m/s. Dessa forma, a inser¢ao de
controle ativo proporcional se justifica apenas se o sistema operar acima dessa veloci-
dade. Contudo, a atuagao desse controlador pode ser tolida pela presenca de saturagoes

relacionadas aos esforcos de controle.

Com essa informacao, ressalta-se ainda mais a necessidade de obtenc¢ao de resultados
no dominio do tempo, que torna possivel a verificacdo desses esforcos e a consequente e

importante decisao de projeto que dele pode advir.

6.3 Controle passivo: Modelo aeroviscoelastico

Para andlise do sistema aeroviscoelastico, é utilizado o Modelo Derivativo Fraciona-
rio proposto por (GALUCIO; DEi; OHAYON, 2004), o qual foi apresentado e discutido
no Capitulo 3. A asa aeroviscoelastica também foi submetida as mesmas condi¢des anteri-
ormente descritas para obtencao da resposta no tempo para modelo que inclui controle

passivo viscoelastico.
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Verifica-se na Figura 6.13 que nas proximidades da condigao critica aeroelastica
equivalente a V=82 2m/s, o modelo aeroviscoeldstico se mostra estével, considerando fator
de forma viscoelastico p, = 0.1m? e T' = 300K, ao contréario do resultado mostrado pela

curva azul, onde nao ha consideracao de qualquer tipo de controle.
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Figura 6.13 — Condigao de estabilidade aeroviscoelastica.

Na Tabela 6.4 é apresentada a investigacao na fronteira de instabilidade. Percebe-se
que o valor critico se encontra em uma faixa inferior aos de 103,2m/s, que foi apresentado
como velocidade critica aeroviscoeldstica nas simulagoes no dominio da frequéncia. As
diferencas sao justificadas pela representacao do modelo que, no dominio do tempo, se da

na forma de uma aproximacao por derivadas fracionarias.

Tabela 6.4 — Comportamento das varidaveis de deslocamento do sistema aeroviscoelastico
na fronteira da condigao critica.

Velocidade 1* Ciclo 20° Ciclo Ak AO

0 K 0
V=97m/s 0,0065 0,0095 0,0048 0,0071 -27,2519% -26,0044%
V=98,5m/s 0,0095 0,0137 0,0092 0,0134 -3,1125 % -2,4070%
V=99m/s 0,0148 0,0194 0,0210 0,0271 41,7004%  39,4033%

A condicao grafica associada ao resultado supramencionado é dada na Figura 6.14,

onde verifica-se que, em 99 m/s o sistema ji apresenta caracteristicas de instabilidade.
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Figura 6.14 — Comportamento aeroviscoeldstico na fronteira de estabilidade.

6.4 Controle hibrido: Modelo aero-servo-viscoelastico

Apéds os dois modelos de controle ativo e passivo terem sido analisados separada-
mente, passa-se entao a considera-los de forma concomitante, dando origem ao modelo
hibrido aero-servo-viscoelastico temporal. Para vias de comparagao com o Modelo Hibrido

analisado no dominio da frequéncia, sdo definidos quatro casos de analise:
-Caso 1 = Aeroelastico: Asa aeroelastica sem controle de qualquer natureza;

-Caso 2 = Aeroservo: Asa aeroelastica com controle ativo agindo sob os ganhos

k,=—0.04e ky=0.4
-Caso 3 = Aerovisco: Asa aeroelastica com controle passivo com p, = 0.1msg

-Caso 4 = Hibrido: Asa aeroelastica com controle hibrido: Ganhos dos controladores
ativos equivalente a k, = —0.04 e k; = 0.4 e fator de forma viscoelastico equivalente a

pp = 0.1ms

Conforme pode ser visto na Figura 6.15, as oscilagoes se mostram decrescentes
para todos os tipos de controle observados. Ao realizar a investigacao de instabilidade
nas vizinhangas da velocidade critica, pode se indicar que a condi¢ao critica do modelo
hibrido é de aproximadamente 106m/s. Da mesma forma, o modelo aeroservoeléstico
com os ganhos apresentados na definicao do caso 2 equivalem a uma velocidade critica
de aproximadamente 95.3m/s. O modelo aerovisco investigado apresentou velocidade em

torno de 98,5m/s quando o mesmo processo foi realizado.
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Figura 6.15 — Comparacao dos casos na velocidade critica aeroelastica equivalente a
82,2m/s.
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Figura 6.16 — Comparacao dos casos na velocidade critica aeroelastica equivalente a
82,2m /s sem controle ativo proporcional.
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E vélido também observar que as amplitudes do modelo aeroservoeldstico sdo
maiores que aquelas observadas para o modelo aeroviscoelédstico. Entretanto, para o caso
hibrido, as amplitudes sao maiores ainda, apesar da tendéncia de estabilizacao do modelo.
No que diz respeito ao esforco do controlador, observa-se novamente que os valores do
controle hibrido estao acima do controle ativo e que ambos apresentam valores altos em
modulo. Dessa forma, faz se valer novamente a observacgao relativa ao controle ativo do
tipo proporcional que, conforme visto nas simulagdes anteriores, é oque carrega a grande
parcela do esforco do controlador. Dessa forma, propoe-se um modelo hibrido apenas com
o controle ativo do tipo derivativo, e as simulagoes sao repetidas e ilustradas na Figura
6.16. Verifica-se que o esfor¢co do controlador permanece maior no modelo hibrido quando
comparado ao modelo aeroservo puro, mas nessa configuracao,o esfor¢co do controlador

passa a atuar em uma ordem de grandeza duas vezes menor.

Com os resultados de controle hibrido apresentando esforgcos de controle acima
daqueles obtidos apenas para modelo aeroservoelastico, pode-se inferir que o modelo
hibrido ¢ vantajoso principalmente acima das de velocidades onde o controle passivo nao
¢é efetivo, conforme caso apresentado na Figura 6.17, onde o sistema é sujeito a uma
velocidade de 103m/s, na qual o modelo aeroviscoeldstico exibe oscilagoes crescentes com

o tempo e o modelo hibrido apresenta-se estavel.
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Figura 6.17 — Comparacao de modelo aeroviscoelastico com modelo hibrido para uma
velocidade de 103m/s.

Todavia, este é um resultado que esta associado a um modelo fisico aeroelastico

lnico, ou seja, nao se pode generalizar ou extrapolar tal afirmagao para todos os mode-
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los passiveis de serem simulados. Devido destaque deve ser dado ao modelo de anéalise
aero-servo-viscoelastica no construido no dominio temporal, que torna possivel avaliar
configuragoes diversas de controle hibrido, e dadas as carateristicas especificas de cada

modelo, inferir conclusoes especificas.
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7 Conclusao

Nesta tese de doutorado foi proposto um procedimento de andlise de estabilidade
aeroelastica para um modelo representado por uma asa reta e homogénea sujeita a agoes
de controle ativo (controle PD) e passivo (utilizando material viscoeldstico), considerando

abordagens tanto no dominio do tempo, quanto no dominio da frequéncia.

No modelo estrutural foram considerados dois graus de liberdade, flexao e tor¢ao
da referida asa aeroelastica. Para emprego do controle ativo, foi considerada uma superficie

de controle acoplada no bordo de fuga, caracterizando a aeroservoelasticidade.

No que diz respeito ao escoamento de ar que interage com a estrutura, foi adotado
o modelo aerodinamico de Hancock, em conjunto com a teoria de faixas para consideragoes

de tridimensionalidade do escoamento e influéncia da vorticidade de esteira.

Para inferir as velocidades criticas no dominio da frequéncia, foi implementado em
ambiente Matlab®, o Método p-k, que apesar de custo computacional mais elevado que o
Método k (que também foi discutido), apresenta resultados de fatores de amortecimento
reais, que tem significado fisico, fazendo com que este trabalho colabore para posteriores

desenvolvimentos de experimentos correlatos.

Na anélise temporal realizada nesse trabalho, o mesmo sistema foi utilizado para
viabilizar as comparagoes com os resultados obtidos no dominio da frequéncia. Para geracao
das solugoes, empregou-se o Runge Kutta de 4* Ordem como mecanismo de integracao da
formulacao do problema em espaco de estados. Como o modelo de Hancock foi escolhido,
nao se fez necessario lancar mao de metodologias de aproximacao para as matrizes
aerodinamicas no dominio do tempo. O controlador PD, que tem representacao direta no
tempo foi novamente considerado. Para representacao do comportamento viscoelastico,

fez-se uso do modelo constitutivo baseado em derivadas fracionarias.

Os sistemas aeroelastico, aeroservo, aerovisco e aero-servo-viscoelastico foram
integrados em condigoes de pré-flutter, pos-flutter e iminéncia de flutter. Com isso, foi
possivel visualizar o decaimento das amplitudes devido ao amortecimento aerodinamico
caracteristico da condicao estavel, o aumento gradativo das mesmas na condi¢ao pods-critica
e as amplitudes com pequena variacao na da condicao critica de flutter, respectivamente.
Os resultados em termos da velocidade critica obtidos em ambos os dominios, tempo

e frequéncia, foram confrontados e observou-se uma boa correlacdo entre os mesmos.
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Para o modelo contendo caracteristicas viscoelasticas, observou-se uma pequena diferenca,
que ¢ associada a aproximacao por derivadas fracionarias utilizada para representar
o comportamento viscoelastico no dominio do tempo. Essas diferencas também foram

observadas no modelo hibrido, uma vez que ele contém a dependéncia viscoelastica.

O controlador ativo implementado foi o classico método PD (proporcional e deriva-
tivo) e a influéncia da variagdo dos ganhos foi avaliada. Na auséncia de amortecimento
viscoso o ganho derivativo foi mais vantajoso. Entretanto, para ganhos mais elevados, a
insercao de controle derivativo desestabilizava outros modos, levando o sistema a uma
condigao critica inferior aquela do sistema nao controlado. Verificou-se que, para mitigar
as instabilidades precoces causadas pela insercao de controlador derivativo, a conside-
racao de amortecimento viscoso so seria eficiente para valores altos, em torno de 1%
de amortecimento. Para evidenciar essa desestabilizagao precoce dada pela insercao do
controle ativo em altas taxas (Hump Mode),o sistema foi simulado em baixas velocidades
e altos ganhos de feedback do tipo derivativo e foi possivel visualizar amplitudes crescentes
exponencialmente nessas condigoes, retificando o comportamento analisado no dominio da
frequéncia. Quando o amortecimento viscoso foi considerado, o desempenho do controlador
proporcional foi superior, uma vez que o sistema passou a apresentar taxas de aumento de
velocidade critica muito mais elevados do que na condigao anterior. Entretanto observou-se,
da analise no dominio do tempo, que o esfor¢o de controle era elevado, se comparado
com o obtido para o ganho derivativo, mesmo em casos onde o amortecimento viscoso
estrutural foi considerado. Com isso, é razoavel afirmar que o ganho proporcional pode ser

limitado pela saturacao do controlador.

A implementacgao de controle passivo foi feita via inser¢do de material do tipo visco-
elastico, o que torna o problema de autovalores dependente da frequéncia e da temperatura.
Para tanto, foi proposto um Método p-k modificado e iterativo para calcular os autovalores
correlatos ao problema dependente da frequéncia. Uma vez que materiais de natureza
viscoelastica proveem caracteristicas de amortecimento e rigidez a estrutura, foi investigada
a influéncia das parcelas real e imaginaria do moédulo viscoelastico associado, as quais
representam, respectivamente, a rigidez e o amortecimento. Uma vez verificado que parcela
de amortecimento contribui de forma mais efetiva no aumento das velocidades criticas
de flutter justificou-se o uso desse tipo de material, uma vez que, caso o contrario fosse
evidenciado, arranjos envolvendo outros materiais poderiam oferecer rigidez equivalente,
o que nao justificaria a proposta do tipo de controle passivo adotado. Em sequéncia,
analises paramétricas foram realizadas, a fim de estabelecer uma relacao entre a geometria
viscoelastica e a temperatura de operagdo com a velocidade de flutter. O fator de forma do
material foi variado, indicando que o aumento desse parametro faz com que o envelope de
voo seja aumentado. A influéncia da temperatura também foi avaliada e, de acordo com
os resultados obtidos, o aumento de temperatura é prejudicial ao desempenho do material

viscoelastico, uma vez que velocidades criticas menores sao calculadas nessas condic¢oes.

Quando o controle passivo por meio de material viscoelastico foi introduzido em
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conjunto com o controle PD, caracterizando o controle hibrido aeroelastico, observou-se,
na auséncia de dissipacao viscosa, melhora de desempenho em torno de 7% em relacao ao
caso controlado passivamente e de 25% em relacido ao caso sem nenhum tipo de controle.
A mesma comparacao foi realizada para o caso de uma asa que continha amortecimento
viscoso equivalente a 0.25%. Para este caso, o modelo hibrido proporcionou 3% de aumento
em relagao ao modelo aeroviscoelastico e 20% em relagao ao modelo sem nenhuma natureza
de controle. Ainda, verificou-se que, para o modelo hibrido, incluindo ganho proporcional ou
nao, os esforcos de controle se mostraram maiores que no caso puramente aeroservoelastico.
Dessa forma, a atuacao do controle hibrido seria vantajosa no modelo adotado apenas

acima de velocidades que seriam criticas para o modelo aeroviscoelastico puro.

Com base nos resultados obtidos durante o desenvolvimento desse trabalho, varias
oportunidades podem ser identificadas, como por exemplo a implementacao uma solucao
de problemas de autovalor dependente da frequéncia que torne o processo menos oneroso.
No que diz respeito ao controle ativo, é possivel adotar diferentes técnicas e realizar outras
analises paramétricas. Vale ressaltar ainda que, com o modelo no dominio do tempo, é
possivel explorar nao linearidades envolvendo as leis de controle e sua influéncia na resposta
aeroeldstica, bem como observar o comportamento transiente do sistema e avaliar a acao
do controlador. Sobre o material viscoelastico, abre-se espago para variagoes na forma da
aplicacoes do material, como nas junc¢odes das superficies de controle, ligacao longarina
nervura, ou até na forma de vigas-sanduiche viscoelasticas. A avaliacao desses modelos
no dominio da frequéncia e dominio temporal podem constituir propostas de aplicagao

pratica direta que se aproximem mais dos objetivos almejados na industria.
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