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Resumo. Fendmenos aeroelasticos estdo presentes em varias aplicagdes de engenharia. O flutter ¢ um fendmeno
aeroelastico que surge da interagdo fluido-sélido e causa instabilidades em estruturas aeronduticas. A aplicagao de
novos materiais e técnicas de construcdo estrutural vém sendo utilizadas de forma conjunta para o controle de
instabilidades aerodindmicas em estruturas flexiveis, onde modelos aerodindmicos ndo estaciondrios sio
utilizados. Nesse sentido, o Doublet Lattice Method (DLM) se destaca por sua confiabilidade e eficacia nos
estagios iniciais do desenvolvimento de aeronaves para analises aeroelasticas. Os materiais viscoelasticos sdo
amplamente utilizados como mitigadores de vibragdes e, portanto, no controle aeroelastico, uma vez que atuam
incluindo um amortecimento adicional na estrutura. Com base nisso, o presente trabalho analisou o efeito do
amortecimento viscoelastico no controle aeroelastico de estruturas tipo plate like wing engastada livre. A
modelagem do problema aeroelastico foi realizada em ambiente Matlab®, onde o comportamento aerodinamico,
modelado via DLM, foi acoplado ao comportamento estrutural modelado em elementos finitos (MEF). A presenga
de material viscoelastico alterou a dindmica do sistema através da adi¢do de massa, rigidez e a presenga do efeito
dissipativo inerente ao material. Houve aumento na frequéncia e velocidade critica da vibragao da placa tratada,
demonstrando numericamente a eficiéncia do tratamento viscoeldstico na mitigacdo da instabilidade.

Keywords: Flutter, controle aeroeléstico, materiais viscoelasticos, DLM.

1 Introducao

A classe de fendmenos resultantes da interagdo entre os campos da aerodinamica, elasticidade e da dindmica
estrutural ¢ conhecida por aeroelasticidade. O conhecimento sobre estabilidades dinamicas e aeroelasticas de
estruturas aeronauticas ¢ de fundamental importancia, uma vez que ¢ preciso conhecer com maior precisdo as
respostas esperadas para maior sucesso, confiabilidade e seguranca destas. E muito por isso, analises aeroelasticas
estdo presentes no projeto aeronautico, desde componentes estruturais de aeronaves as palhetas de turbinas e
compressores de motores (Ledo ef al.[1]; Borges [2]).

Os fendmenos aeroelasticos sdo classificados como sendo estaticos ou dinamicos (Wright e Cooper [3]) e
foram evidenciados pela primeira vez em 1903, quando um monoplano sofreu divergéncia torcional catastroéfica
na asa. Desde entdo, esses fenomenos vém sendo estudados com o intuito de promover maior seguranga em voo,
melhorias estruturais e continuo avango no desempenho de aeronaves.

O flutter ¢ o fendmeno aeroelastico mais documentado ¢ pode ser definido como sendo uma oscilagido auto
excitada que ocorre devido a instabilidade dindmica das forcas de inércia, elasticas e aerodindmicas de sistema
aeroelastico (Cunha Filho et al. [5]). A condicdo de flutter provoca instabilidade e crescimento exponencial da
amplitude de vibracdo da estrutura, o que afeta significativamente a vida em fadiga de componentes aeronauticos
e, consequentemente, conduz a uma catastrofe (Kuo [6]). Este é o motivo pelo qual varias técnicas de controle de
Sflutter vém sendo propostas nas ultimas décadas, dentre essas o uso de materiais viscoelasticos.

Materiais viscoelasticos sdo amplamente utilizados como mitigadores de vibragdo, estratégia conhecida como
controle passivo, e, portanto, também sdo utilizados no controle aeroelastico, uma vez que agem incluindo
amortecimento adicional a estrutura (Gupta e Talha [7]). Embora o uso de materiais viscoelasticos na redugdo de
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ruido e vibragdes seja um conceito ja bem explorado (Gongalves, Rosa e Lima [8], Khoshraftar [9], Rao [10],
Ribeiro, Pereira e Bavastri [11]), suas aplicagdes no controle de instabilidades aeroelasticas, como o flutter, sdo
escassas na literatura e, muitas vezes, relatam instabilidades supersonicas (Cunha Filho et al. [5], Merret e Hilton
[12], Cunha Filho et al. [13] e Cunha Filho et al. [14]).

Frente as técnicas mais abordadas para o controle passivo das instabilidades geradas pelo flutter, ainda reside
a dificuldade da modelagem aerodinamica nao-estaciondria. Apesar do advento dos supercomputadores, o uso de
técnicas de fluidodindmica computacional (CFD) ainda ¢ invidvel mediante o custo computacional requerido.
Dessa forma, analises aeroelasticas iniciais em projetos de aeronave, sdo realizadas em modelos aerodinamicos
que utilizam o Doublet Lattice Method (DLM), os quais compdem os principais c6digos comerciais (Blair [14]).

Com base no exposto, esse trabalho tem como objetivo analisar a influéncia do uso de materiais viscoelasticos
na velocidade critica de flutter, em segdes tipicas sujeitas a um fluxo subsdnico. Para tal, utilizou-se um modelo
aerodinamico com DLM acoplado ao modelo estrutural em Elementos Finitos (EF) implementado em ambiente
Matlab®.

2 O método DLM

Introduzido inicialmente por Albano e Rodden [15] e refinado por Rodden [16], o DLM consiste em um
método numérico baseado na equagdo do potencial linearizado e na dinamica de superficies sustentadoras
oscilatérias. E um método de painéis que permite o célculo de cargas aerodindmicas ndo estaciondrias em qualquer
configuracdo de superficie sustentadora.

O DLM considera uma discretizagdo em painéis da superficie em analise e ¢ utiliza uma formulac¢do via
dipolos (doublets) para considerar as oscilagdes da superficie. Cada painel possui uma linha de dipolos posicionada
aum quarto da corda (1/4c), e um ponto de controle a trés quartos da corda (3/4c) e meia envergadura (e), conforme
ilustrado na Figura 1.

y.n

Linha de dipolos

-

Ponto de controle

Figura 1. Painel genérico utilizado no DLM.

A aplicacdo da condi¢do de escoamento normal nulo aplicada no ponto de controle, resulta na velocidade
induzida adimensionalizada (wy ), também denominada normalwash induzida, em um painel receptor devido
todas as contribui¢des dos demais painéis emissores, conforme a eq. (1)

EN:Z_Agp,s%ffK(m_£7y_nvz_C)dgdn (1)

Onde AEN ¢ o coeficiente de pressdo adimensional, K a fungdo Kernel e Az, a corda do painel emissor. A
extensdo da eq. (1) para todos os demais painéis da discretizag@o, resulta na equagdo matricial dada por:

{wy} =[D]{4e,} @)

onde D ¢ a matriz quadrada complexa relacionando a diferenca de pressdo, ou pressdo de sustentacdo, devido a
influéncia do normalwash de um painel em outro. A matriz D , denominada matriz de fatores de downwash, é
uma matriz quadrada é uma matriz quadrada da ordem do nimero total de painéis, cuja relagdo inversa, utilizada

CILAMCE 2020
Proceedings of the XLI Ibero-Latin-American Congress on Computational Methods in Engineering, ABMEC
Foz do Igua¢u/PR, Brazil, November 16-19, 2020



Gutembergy F. Diniz, Antonio M. G. de Lima, Marcelo A. D. Filho, Denner M. Borges

para determinar a distribui¢ao de pressdo osc11atorla sobre a superficie, ¢ conhecida como a matriz de coeficientes
de influéncia aerodindmicos [AIC ] = [ ] (aerodynamics influence coefficients).

O DLM consiste, dessa forma, em um procedimento numérico-computacional para solugdo de AEM na
equacdo eq. (2), uma vez que a Wy, ¢ obtida através das condigdes de contorno, condi¢do de campo distante (far
field) e campo de deformag@o da superficie sustentadora, e a matriz D ¢é obtida a depender da forma como a pressdo
¢ distribuida ao longo da linha de dipolos, seja parabolica, versdo original do método, ou quartica, na versao
refinada por Rodden [16]. A aproximagdo quartica que garante maior estabilidade e melhorias para o método,
principalmente em configuragoes especificas de geometrias de asas enflechadas com alto alongamento e condigdes
de altas frequéncias reduzidas e por isso foi utilizada nas analises deste trabalho.

3 Modelo aeroelastico

A aeroelasticidade dindmica é uma ciéncia multidisciplinar que envolve dinamica de estruturas, elasticidade
de materiais e aerodindmica. A solugdo de problemas aeroelasticos envolve resolver a dinamica do sistema com
os efeitos provenientes acoplados. Nesse trabalho, a aecrodindmica do sistema, modelada via DLM, foi acoplada a
dinamica estrutural modelada em Elementos Finitos (MEF).

3.1 Modelo em elementos finitos e método pk

Neste trabalho foi implementado o modelo de placas finas retangulares via MEF segundo a abordagem de
Kirchoff-Love. O elemento finito de placa utilizado possui quatro nos e trés graus de liberdade (GDL’s) por no,
conforme ilustra a Figura 2. Os GDL’s que constituem o modelo sdo as rotagdes 6, (rotagdo sobre o eixo x) e 9
(rotag@o sobre o eixo y), e o deslocamento transversal w (deslocamento na dlregaoz) cujo ¢ dado por uma
aproximagdo bidimensional de terceira ordem.

Figura 2. Elemento finito de placa retangular.

A modelagem estrutural em MEF resulta nos deslocamentos (6 ) e aceleragdes (5 ) nodais devido um
carregamento externo F' conforme a eq. (3).

{F}=[M]{6} +[Ks]{s} 3)

onde [Mg] e [K] sdo as matrizes de massa e rigidez da estrutura, respectivamente, ndo sendo considerado o
amortecimento. O carregamento externo F', nesse caso, representa os esfor¢os aerodindmicos calculados pelo
DLM (eq. (2)), os quais sdo representados por:

{F}={L} = . [S]{wy Y arC]{n,}" ()

onde ¢ representa a pressdo dinamica, [S ] ¢ o vetor de areas e {ha } ¢ o vetor de deslocamentos aproximados
nos pontos de controle dos painéis.

A fim de resolver as equagdes do sistema aeroelastico para o problema de flutter, se torna interessante a
transformacao da equagdo da dinamica do movimento para um sistema modal. Uma vez que no flutter ocorre a
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aproximagao das frequéncias naturais da estrutura, ¢ conveniente avaliar a evolugédo da instabilidade modo a modo.
Aplicando a transformagdo modal, 6 = @ ¢, obtém-se a equagdo do movimento generalizada em termos de
coordenadas modais ¢, como na eq.(5).

[, 1} + K, ) {a} = 2-{@]{a} ®

Onde[Q] ¢ uma matriz complexa reduzida na base modal, fun¢do da frequéncia reduzida k£ e que representa os
esforcos aerodinamicos generalizados (GAM). A analise aeroelastica pressupde que o carregamento complexo
pode ser separado nos termos reais e imaginarios, denotando, respectivamente, a influéncia aerodindmica no
amortecimento e na rigidez do sistema.

A obtencdo da velocidade de flutter através da eq.(5) se deu através do método pk. Este trata a equagdo
aeroelastica do sistema como um problema de autovalores ndo linear, o qual, tomando p = d/ dt — § = p*q,
reescreve o problema de forma que a solugdo nao trivial seja obtida por:

1) o 1] 2 )] - o ©

ou seja, uma equagdo com duas incognitas a serem resolvidas, p e k. A resolugdo da eq.(6) envolve um processo
iterativo do problema de autovalor e da frequéncia reduzida, os quais se relacionam pela eq.(7).

Imm:k% )

Uma estimativa inicial de frequéncia reduzida, k = wb/ V', (b semicorda e w frequéncia circular), baseado
nas frequéncias naturais da estrutura, inicia o processo que continua até que os valores de k obtidos atendam um

critério de parada avaliado pelo erro absoluto entre as frequéncias.
No final, a solugdo do problema resulta nas raizes:

pzw%id (®)

onde ¢ representa o amortecimento estrutural artificial, o qual é de fundamental importancia para deteccdo da
ocorréncia do flutter em determinado modo através do diagrama V-g, conforme um exemplo na Figura 3.

Instavel ‘ ”

Amortecimento, g L

Modo 1

Velocidade, V

Figura 3. Exemplo de diagrama V-g (adaptado de Garrick e Reed [17])

3.2 Geometria analisada

A geometria investigada foi uma asa cantilever (engastada-livre) sem enflechamento e sem afilamento em
aluminio aerondutico 6061-T6 (E = 68,9 GPa, G = 25,8 GPa, p = 2700 kg/m3, v = 0,34 ) nas dimensoes
0,5m x 0,3m x 1,5 mm (envergadura x corda x espessura). Todas as analises desse trabalho foram realizadas com
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a discretizagdo em 144 painéis (12 no sentido da corda ¢ 12 da envergadura), dois modos de vibragdo (tor¢do e
flexdo) e um fluxo de ar padrdo (p = 1,225 kg/ m?3 ) com Mach referéncia de 0,25.

4 Modelo aeroviscoelastico

A implementagdo do tratamento viscoelastico foi realizada através de uma viga sanduiche com trés camadas
e nas mesmas dimensdes de corda e envergadura da analise aeroeldstica. A viga sanduiche analisada possui 3
camadas, nomeadas: base, viscoelastica e restringente. As camadas base e restringente sdo também em aluminio
6061-T6, com 1,5 mm e 0,25 mm de espessura, respectivamente. A camada do material viscoelastico 3M ISD112
(p = 1600 kg/ m?, v = 0,49), com 0,25 mm de espessura, foi aplicada entre as camadas base e restringente. A
camada base aqui é, basicamente, a estrutura igual aquela simulada para o caso sem nenhum tratamento.

O efeito dissipativo do material viscoelastico implementado foi o do Mddulo Complexo, similar ao
desenvolvido por Lima [18], o qual considera a dissipa¢do do material como sendo dependente da temperatura de
operagdo. Nesse trabalho a temperatura de operacdo considerada foi de 20°C Maiores detalhes sobre a dindmica
estrutural da placa sanduiche viscoelastica € apresentada em Cunha Filho et al. [5].

5 Resultados

As analises aeroelasticas realizadas resultaram nos envelopes V-g para detec¢do do flutter, assim como
ilustrado na Figura 3. O envelope V-g para o caso da estrutura sem tratamento viscoelastico pode ser visto na
Figura 4.

Modo 1
Modo 2

Amortecimento
o
T
1

| 1 | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Velocidade [m/s]

Figura 4. Diagrama V-g para o modelo aeroelastico.

Assim como explica Garrick e Reed [17], € possivel observar a ocorréncia do flutter no modo 2 de vibragdo,
o qual representa o modo de torg¢do. A implementagdo gera o valor exato da velocidade critica, que também pode
ser visualizada no envelope V-g, sendo obtida o valor de 43 m/s, justamente onde o modo de tor¢do cruza o
amortecimento nulo.

A adicdo do tratamento viscoelastico imprime um aumento inevitavel de massa e rigidez na estrutura em
analise que, junto a adigdo de amortecimento, age aumentando a velocidade critica de flutter, em outras palavras,
atrasa a ocorréncia da instabilidade. Por esse motivo foi utilizada uma camada restringente com minima espessura
comercial possivel, resultando no diagrama V-g da Figure 5.
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Figure 5. Diagrama V-g para o modelo aeroviscoelastico.

O envelope V-g para estrutura tratada apresentou uma velocidade critica de flutter de 73 m/s e, assim ocorreu
para estrutura ndo tratada, a instabilidade se deu no modo de tor¢ao (modo 2). O aumento da velocidade critica de
Sflutter com o tratamento viscoelastico representa um ganho significativo para estrutura, no que diz respeito ao
controle da instabilidade, no entanto, imprime um aumento de 161,25 g na massa (26,6%).

Com base nisso, uma analise alternativa foi realizada, com a espessura da camada base reduzida em trés
décimos de milimetro e as demais dimensdes mantidas constantes. O resultado foi uma geometria com um
acréscimo de massa de apenas 39,75 g (6,54%) e velocidade de flutter de 57 m/s. A diferenca nas estruturas
simuladas ¢ evidenciada pelas frequéncias naturais das calculadas, as quais estdo resumidas na Erro! Fonte de
referéncia nio encontrada..

Tabela 1. Comparativo das frequéncias naturais nas diferentes analises

Modo Placa elastica Primeiro tratamento Tratamento alternativo
1 5,12 Hz 17,45 14,85
2 18,51 Hz 28,62 2421

A influéncia da espessura da camada viscoelastica foi realizada por Borges [2] em uma estrutura sanduiche
similar a tratada neste trabalho. Foi demonstrado que o aumento da espessura, mantendo as dimensodes das camadas
base e restringente, aumentaram a velocidade critica de flutter, corroborando a influéncia deste no atraso da
instabilidade. Além disso, uma analise da temperatura de operagdo mostrou a diminuicdo da velocidade de flutter
com o aumento da temperatura de operacao.

6 Conclusao

As analises mostraram a influéncia direta que a aplicagdo do material viscoelastico tem no controle do flutter,
atrasando a ocorréncia da instabilidade, no que diz respeito a velocidade de ocorréncia. O tratamento com camada
viscoelastica na forma de estrutura sanduiche impds amortecimento com aumento de massa. No entanto, foi
possivel obter uma combinagdo sanduiche satisfatoria, cuja ndo apresentou aumento demasiado de massa e
melhorou a velocidade de ocorréncia do flutter, quando comparada ao caso aeroeléstico. A aplicacdo do tratamento
alternativo resultou num ganho de 32,55% na velocidade de flutfer com apenas 6,54% de acréscimo de massa.
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