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Resumo. A andlise de flutter supersonico em painéis aeronduticos tem sido feita utilizando o método dos Elementos
Finitos aliado & Teoria dos Pistdes. Neste trabalho o amortecimento estrutural é abordado utilizando material
viscoelastico através de um modelo de placa sanduiche no qual uma camada viscoelastica é restringida por duas
camadas elasticas de espessuras diferentes. A estrutura é submetida a um carregamento aerodinamico gerado por um
escoamento supersdnico e seu comportamento aerodindmico é avaliado de acordo com o monitoramento dos
parametros: pressao dinamica critica, temperatura e frequéncia.

Palavras chave: Elementos finitos, viscoelastico, aeroelasticidade.
1. INTRODUCAO

Por volta dos anos 50, logo apds a segunda guerra mundial, periodo em que o fendmeno de flutter surgiu em funcéo
dos avancos tecnoldgicos na indUstria militar aeronautica, 0 mesmo comegou a ser estudado a fundo por pesquisadores,
principalmente, dos Estados Unidos e Europa.

O flutter em painéis aeronduticos ¢ um tipo de oscilacdo auto excitada possivel de ocorrer somente em voos
supers6nicos. Quando a pressdo dindmica critica é atingida, as amplitudes de vibracdo no painel se tornam instaveis e
crescentes com o tempo. Entretanto, nesta faixa de operacéo, tais amplitudes sdo restringidas devido as tensfes normais
internas no plano do painel, induzidas por ndo-glinearidades geométricas do mesmo, fato que impede o conhecido
colapso explosivo da estrutura e afeta significativamente sua vida em fadiga. Apesar destas ndo-linearidades, teorias
lineares sdo capazes de determinar os valores de pressdo dindmica critica, modos e frequéncias de vibrar. Neste
contexto, a Teoria dos Pistdes é aqui adotada para o modelamento do carregamento aerodinamico em voo supersonico,
no qual, o amortecimento linear aerodinamico ndo é considerado, levando assim ao modelo quase-estatico de Ackeret
(Krumhaar, 1963).

Objetivando melhorar a eficiéncia dindmica dos painéis, a estratégia do controle passivo pelo uso de materiais
viscoelasticos pode ser utilizada segundo uma configuragdo conhecida como amortecimento devido & camada
restringida. Assim, um modelo em elementos finitos utilizando um elemento de placa sanduiche de trés camadas é
desenvolvido.

Entretanto, uma dificuldade de se trabalhar com materiais viscoeldsticos é a ndo-linearidade destes devido a
dependéncia simultanea da temperatura e da frequéncia, o que é possivel de ser representado pelo mddulo complexo,
porém a um alto custo computacional. Em seguida a matriz de rigidez aerodindmica é determinada através do trabalho
das forcas aerodindmicas e depois agregada ao modelo baseado nos procedimentos padrfes de elementos finitos.
Finalmente, é demonstrada a influéncia da temperatura do material viscoelastico e da espessura da camada restringente
na performance da estrutura sanduiche.

2. FORMULACAO EM ELEMENTOS FINITOS: PLACA SANDUICHE

Nesta secdo sera apresentada a formulacdo de um elemento de placa sanduiche finita de trés camadas, resumida
segundo os desenvolvimento originais feitos por He & Ma (1988) e loannides & Groothenhuis (1979).
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Figura 1. Movimento relativo entre as camadas.
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Para exemplificar o amortecimento gerado pela camada restringida, um esquema de como as camadas se comportam
frente a uma flexdo é mostrado na Figura 1.

Onde U; € o campo de deslocamento na direcdo x, v;€ o campo de deslocamento na direcdo y ,wé o campo de
deslocamento na diregdo vertical, a,e a,sdo os angulos de rotacdo da secdo transversal da camada central da placa.
Os angulos de rotacdo sdo:

a, = %Kul —h—zle—(u3 +h—z3wlﬂ, a, = h12 KVl hzlw*j_(v3 +h—23w*ﬂ 1)

Em que e representam respectivamente 0/0X e /0y . Além disso, podemos escrever que o campo de

deslocamento U eV relativos a camada viscoelastica podem ser descritos como sendo uma relagéo entre os movimentos
das camadas elasticas 1 e 3:

_ U tUs
2
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Afim de melhorar a preciséo do modelo, serdo considerados os seguintes termos: U., U.;e Uy;, representando

respectivamente energia de deformacdo devido ao cisalhamento, energia de deformacdo devido aos esforgos de
membrana e energia de deformag&o devido aos esforgos de flexao.

U, th I I { ) +(v1—v3—dw*)2}dxdy (9)
o =E(EL1I/,2)-” {u IRV WATRYS +12 (u +v)}dxdy (10)

Onde i =1,2,3.

3

Onde i =1,3. Fazendo a soma de todas as energias, chega-se na energia total de deformacéo por elemento da placa.
3

U=Up +Upg + > Ugi +U; (12)
i=1

Em seguida, a energia cinética é descrita como sendo

2 2

T =% oty [ jv’vzdxdy+ Al dxolyJ'_HHii U-26i | +|Vi-z4 | tdz (13)
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Sabendo que o ponto denota derivada temporal, p;é a densidade do material da camada, 8, =6, = ow/ox ,
O, =ay ¢ =¢3 =0W/0y, ¢, =, & H; =h; /2.
2.1. Mo6dulo Complexo

O comportamento dinamico de materiais viscoelasticos no dominio da frequéncia, segundo a abordagem do médulo

complexo, pode ser representado como sendo dependente da temperatura e frequéncia de operacdo, afim de melhor
representar o seu comportamento real, da seguinte maneira:
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G(w,T)=G (o, T Ji+ing(w,T)] (15)

Adotando o modelo empirico desenvolvido por Drake and Soovere o qual foi retirado e resumido a partir do
trabalho de Lima, Faria, & Rade, (2010), o médulo complexo pode ser incorporado ao modelo de elementos finitos

descrito previamente.

log(ay )= a(Tl - Tij 2.303{% - bj Iog(%j ' [TE 35k J(T -T) (16)
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Onde a5 é o fator de deslocamento utilizado para o célculo da frequéncia reduzida, o, = Wa;

G(wr): B, +B, /(1+ BS(ia’r/Bs)rBES *L(iC')r/Bs)is4 17)

2.2. Matriz Aerodinamica

A matriz aerodinamica é determinada de acordo com o desenvolvimento realizado por Kuo, (2011) e se desprezado
o termo temporal da equagdo, pois ndo sera considerado aqui 0 amortecimento aerodindmico, obtém-se a Teoria dos
Pistdes simplificada, ou, 0 modelo quase-estéatico de Ackeret que pode ser escrito como:

2
W, =LV [ (18)
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Resolvendo a integral, obtém-se

N
w, = ——2===_[q] [A]q] (19)
JM2 -1
Onde [q] é 0 vetor que contém os graus de liberdade e [A] ¢ a matriz de rigidez aerodinamica, responsavel por

introduzir instabilidade no sistema.

2.3. Equacéo do movimento

Uma vez determinadas as matrizes de massa e rigidez influentes no sistema, a equagdo de movimento é escreita

M ]{Q(t)}*“(K(w,TFﬂ[A]){Q(t)}:{0} @)

Resultando em um problema de auto valor dependente da frequéncia e da temperatura tornando-o altamente ndo linear. Para tal, é
sugerido um procedimento iterativo de resolugdo, como é mostrado no fluxograma abaixo.

|Dada uma presséo dindmica
T
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Recupera-se os valores dos modos e
traga-se o grafico de coalescéncia

Figura 2. Fluxograma do algoritmo do processo iterativo para resolugdo do problema ndo-linear de autovalor
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3. RESULTADOS

No intuito de verificar a funcionalidade da estratégia de controle passivo de vibragdes através do uso de materiais
viscoelasticos, uma placa de material elastico isotropico de modulo de elasticidade, E = 70GPa, coeficiente de
Poisson, v = 0.34, espessura, h =1.5mme dimensdes Lx =0.39m,, Ly =0.33m tendo seus quarto bordos engastados é
submetida a um fluxo aerodindmico supersénico. Seu comportamento aerodindmico é avaliado e comparado a uma
placa sanduiche com as seguintes caracteristicas: uma camada estrutural de mesmo material elastico isotrépico, uma
camada central de material viscoelastico ISD112 3M® e uma camada de restricdo do mesmo material elastico, porém
com uma espessura de 0.5mm . Foi avaliada a influéncia da espessura da camada restringente e temperatura do material
viscoelstico

Camada restringente: 0.3mm Camada restringente: 0.4mm Camada restringente: 0.5mm
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Velocidade de flutter Velocidade de flutter Velocidade de flutter
2713 Km/h 2816 Km/h 2713 Km/h 3020 Km/h 2713 Km/h 3216 Km/h

Figura 3. Avaliacdo da influéncia da camada restringente

Uma ultima avaliagdo ¢é feita afim de compreender a influéncia temperatura da camada viscoeldstica sob o
comportamento aerodinamico da estrutura.

2855 K 298 K
) VeI;;;dade de flut;‘e;w o Velocidade de flutter Velocidade de flutter
2713 Km/h 3643 Km/h 2713 Km/h 3483 Km/h 2713 Km/h 3216 Km/h

Figura 4: Influéncia da temperatura no comportamento dinamico da estrutura
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