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Resumo

Este trabalho tem como objetivo o estudo da fromtdé estabilidade aeroeléstica de
painéis aeronauticos, curvos ou planos, sujeitosfeibo de enrijecimento provocado pelo
atuador piezoelétrico (PZT). Empregou-se o Princige Hamilton para a obtencdo das
equacOes de equilibrio e das condicbes de contbwnaroblema. O método dos elementos
finitos foi empregado para a solucédo das equag@assideraram-se painéis manufaturados
em material composto (boro-epoxi) ou em materialveacional (aluminio 2024-T3) e duas
camadas de material piezoelétrico (PZT-5A), uméana superior e outra na face inferior da
placa. Aplicou-se voltagem no atuador piezoelétecaeterminou-se a pressao dinamica
correspondente a condi¢cdo de ocorréncia de fld#ezstrutura. A anélise foi estendida para
varias configuracdes do painel, onde foram invadtg: a variacdo do alongamento da placa,
o efeito da curvatura, a influéncia do angulo deif@acéo da placa, a influéncia das condicdes
de contorno, o efeito da voltagem inversa e o @fé# variacdo de espessura do painel. O
estudo mostrou que a tensdo mecanica induzida efeibo piezoelétrico aumenta a
velocidade de ocorréncia dlotter, estabilizando a placa. Este enrijecimento daest esta
relacionado a voltagem aplicada nos atuadores paametros geomeétricos da placa. Desta
forma, pode-se controlar a velocidade de ocorréeilutter através do controle da voltagem

aplicada e no projeto adequado das propriedadeséjgaoas do painel.
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Abstract

This work aims to study the aeroelastic stabilibyibdary of flutter in aircraft panels, curved
or flat, subject to the stress stiffening causedthy piezoelectric actuator (PZT). The
Hamilton's principle was used to obtain the equililm equations and boundary conditions of
the problem. The finite element method was employ@dsolve the equations. Panels
manufactured in composite material (boron-epoxyjamventional material (aluminum 2024-
T3) with two symmetric layers of piezoelectric m&k (PZT-5A), bonded to the top and
bottom faces of the plates were investigated. \geltaas applied to the piezoelectric actuator
to determine the dynamic pressure correspondirtgeqoint of occurrence of flutter of the
structure. The analysis was extended to variouglpaonfigurations and effects such as
variation of elongation of the plate, the curvajuemination angle of the plate, boundary
conditions, reverse voltage and the variation at ttickness of the panel on the flutter
velocity were investigated. The study showed thatimanical strain-induced piezoelectric
effect increases the rate of occurrence of flusé&abilizing the plate. This stiffening of the
structure is related to the voltage applied ondtteiators and the geometrical parameters of
the plate. Thus, one can control the occurrencButter speed by controlling the voltage

applied and the proper design of the geometricgmas of the panel.
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1. Introducao

O consideravel aumento da velocidade de voo damaess, principalmente durante
a Segunda Guerra Mundial, teve como consequérmtaraéncia de falhas estruturais na asa
e na fuselagem, causada por instabilidade dinamésa painéis destas estruturas. Esta
instabilidade aeroelastica de carater dinamicorhecda comdlutter, que éo movimento
auto-excitado de dois ou mais modos de vibracacsidiema, devidamente alterado e
realimentado pelo escoamento do fluido, onde adlagées de amplitude crescem
exponencialmente, levando a estrutura a uma fatié@amica. Desde entédo, esta instabilidade
aeroelastica de painéis aeronauticos tem sido adudo longo dos anos visando ao maior
entendimento deste fenbmeno fisico e o conseqiamefeicoamento dos projetos de
veiculos de alto desempenho. Neste sentido, daiglgs avancgos tecnolégicos no campo da
Ciéncia dos Materiais tém despertado muito interels engenheiros e, consequentemente,
muita pesquisa tem sido conduzida para amplianbeximento a respeito destas tecnologias.
Estes avancos séo: o uso de material compostoopeiestrutural e o emprego de materiais

inteligentes para controlar fendmenos fisicos traiesa.

O interesse no emprego de materiais compostosrajet@ aeronautico deve-se
principalmente a sua alta relacéo rigidez / pestadamente em projeto de painéis de asa e da

fuselagem que juntos compdem grande parte do péstdugal de uma aeronave.

O potencial de emprego de materiais inteligentesesimituras aeronauticas tem se
mostrado bastante promissor. A principal caradieaislesta nova concepcédo € a instalacédo

de sensores interligados por um sistema de conpoteatuadores, 0s quais imprimem



deformacfes induzidas em partes da estrutura. @sl@es podem ter sua forma de acéo
baseada em alguns fenbmenos, tais como termo-mecénpiezoeletricidade. Devido ao
acoplamento entre as propriedades elétricas e Iasanexistente nos materiais
piezoelétricos, estes podem ser utilizados comsoses ou como atuadores em estruturas
inteligentes, oferecendo vantagens como a altagdieecgrande sensibilidade, capacidade de
insercao na estrutura, conversao direta de enelfgidca para mecanica e vice-versa, resposta

rapida e baixo peso (MELIM, 1996).

O efeito piezoelétrico direto ocorre quando umaeécdo é imposta ao material e
este gera um campo elétrico; o efeito piezoelétriverso surge quando um campo elétrico é
aplicado sobre o material e este apresenta def@omaDois materiais piezoelétricos
amplamente empregados sdo: as ceramicas piezmedétdomo o titanato zirconato de
chumbo (PZT); e os polimeros piezoelétricos, comaolifluoreto de vinilideno (PVDF).
Devido a sua natureza ceramica, o PZT apresentezignecanica relativamente alta. Como
resultado, a conversdo de energia elétrica em noac@ muito eficiente, tornando este
material ideal para a utilizagdo como atuador. éafto, as ceramicas possuem uma
consideravel fragilidade mecéanica, o que dificudtasua manipulagdo e confec¢do em
superficies complexas, e massa especifica 2,7 veai®s que a do aluminio 2024-T3, o que
pode conferir grande incremento em massa a esruti um painel aeronautico.
Alternativamente, os polimeros piezoelétricos saaisnflexiveis, possibilitando o seu
emprego em geometrias complexas, sendo indicados gaicacdes de sensoriamento

(PIERRONI, 2009).

A inovacao tecnologica deste trabalho consiste swde atuadores piezoelétricos
(PZT) na estrutura do painel aeronautico, atrawesfdito piezoelétrico inverso, onde estes

atuadores sofrem deformacdes, alterando as cdsticies de rigidez da placa. Esta



capacidade de alterar a rigidez confere aos atesad®ZT a grande vantagem de permitir o

controle da velocidade de ocorréncia do flutter.

Este estudo compreende a determinacéo da fronteiestabilidade aeroelastica de
painéis aeronauticos, sujeitos ao efeito de emjg@ato por tensdo induzida
piezoeletricamente. Para isto, considerou-se umepde material composto (boro-epoxi) ou
material convencional (aluminio 2024-T3) com duas@das de material piezoelétrico (PZT-
5A), uma na face superior e outra na face infeApticou-se tenséo elétrica sobre as laminas
do PZT, variando-a de 0 a 200 volts, e, em segdiet@rminou-se a pressao dinamica critica,
correspondente ao ponto de ocorréncia de flutteestlautura. A andlise foi estendida para
vérias configuracdes do painel, onde foi pesquisatdluéncia dos seguintes parametros: o
alongamento do painel, a curvatura, o angulo denkgéo, as condigcbes de contorno, a
tensdo inversa no atuador e a razdo de espessatna® @ainel e o atuador. O estudo mostrou
gue a tensao mecanica induzida pelo efeito piezmeléaumenta a velocidade de ocorréncia
do flutter, estabilizando o painel. Desta forma, pode-sergtanta velocidade de ocorréncia
da instabilidade aeroelastica no painel atravésoddtrole da voltagem aplicada nos atuadores

piezoelétricos e no projeto adequado das propresdgeométricas da estrutura.

1.1.0bjetivo

Estudar formulacdes propostas para a modelagenadasgaminadas com atuadores
piezoelétricos, adaptar um programa computacioealel@mentos finitos para a analise

aeroelastica de placas laminadas munidas de aasadmzoelétricos e determinar a fronteira



de estabilidade aeroelastica de painéis aeron&utaovos ou planos, manufaturados em

material composto ou ndo, sujeitos ao efeito dgeeimento provocado pelo PZT.

1.2.Contetdo

Este trabalho é dividido em seis capitulos.

O primeiro capitulo consiste de uma breve introdug@bjetivos da tese. O segundo
capitulo compreende uma revisao bibliografica dera trabalhos relacionados ao emprego
de atuadores piezoelétricos.

O terceiro capitulo apresenta a formulacdo do prod| iniciando-se pelas relagbes
deformacé&o-deslocamento, seguindo-se pelas equag@edtitutivas e pela formulagéo
variacional do problema estrutural e finalizandm@obten¢éo das equacdes de equilibrio do
problema.

O quarto capitulo apresenta a solugdo numérica rdblgma utilizando-se a
formulacdo do método dos elementos finitos. O quicépitulo apresenta os resultados
numéricos bem como a analise pertinente.

O ultimo capitulo apresenta as conclusdes do tnalmperspectivas futuras.



2. Revisao Bibliografica

O emprego de material piezoelétrico como atuaderesnsores para controle ativo
de estruturas tem sido explorado extensivamentéormgo das Ultimas trés décadas. As
pesquisas sobre as aplicacbes do fendmeno pieroelétverso tém se concentrado em
controle de vibracdo de estruturas, controle deéoregi controle de carga de flambagem de
vigas e placas. A formulacdo dos modelos tedricesfgndamentam esta aplicacédo é baseada
na constituicdo de um funcional de energia e umcfpio variacional que estabeleca as
equacOes de equilibrio e as condi¢cbes de contarmpoatblema. Conseqlientemente, o0 metodo
de elementos finitos tem sido amplamente empregadsolucdo de problemas de controle
ativo de estruturas por meio de elementos piezamét Um dos primeiros trabalhos
desenvolvidos neste campo é atribuido a Allik e hésg(1970). Eles desenvolveram uma
formulacdo em elementos finitos incluindo o efgiiezoelétrico e eletrostatico, onde foi
deduzida a equacao dinamica da eletroelasticidaaelo esta reduzida a forma da equacao da
Dinamica de Estruturas. Um elemento tetraédricaiiizado para a aplicacdo em problemas
tridimensionais de eletroelasticidade.

Crawley e de Luis (1987) estudaram a resposta do@ade elementos estruturais a
comandos de voltagem aplicados aos atuadores [@emms, e medidos por sensores
espalhados ao longo da estrutura. O modelo amadisititico e dinamico empregado por eles,
bem como a montagem experimental dos atuadoresngores, permitiam analisar o
comportamento da estrutura e predizer a localizat@éoa dos atuadores piezoelétricos. Os
elementos estruturais utilizados nos experimertdsti vigas de aluminio, vigas de fibra de
vidro e vigas de grafite-epoxi. O modelo analiteopregado foi a teoria de vigas de Euler-

Bernoulli e 0 método de Rayleigh-Ritz para a apatie vigas retas. Crawley e Anderson



(1990) desenvolveram uma técnica para modelar ardatédo induzida em elementos de
viga de estruturas inteligentes. Dois modelos aoedi e um numeérico descreveram o
mecanismo da deformacdo de alongamento, flexdsathamento induzidos por atuadores
piezoelétricos em estruturas unidimensionais. Estedelos analiticos e numérico foram
validados por resultados experimentais.

Uma formulacdo em elementos finitos para contrelgidracdo em placas laminadas
com atuadores e sensores piezoelétricos foi apesermpor Hwang e Park (1993). Eles
empregaram elementos de placa com quatro nos egilaae de liberdade para modelar a
flexdo da placa, e um grau de liberdade para rept&sa atuacéo piezoelétrica. Os sensores
piezoelétricos foram distribuidos e integradosaamyb da estrutura, de forma que a voltagem
aplicada era dependente da variacao de deformafé@aaspela estrutura sob o sensor. Desta
forma, estes autores concluiram que a quantidateenanho e a localizacdo dos sensores e
atuadores sao fundamentais na efetividade do derttecestruturas.

Ghosh e Batra (1995) estudaram o uso de atuadmasefetricos para controle da
forma e vibragdo de placas finas. Eles analisaradefiexdo no centro de uma placa
simplesmente apoiada e na extremidade livre de haa engastada-livreambas
deformadas quase-estaticamente, e mostraram qaeedeftexdes podem ser controladas por
voltagem elétrica que, por sua vez, é funcéo da deecobertura dos atuadores na superficie
da placa.

Faria (1995) estudou a aplicacdo de atuadoresegd@&roos no problema de controle
ativo de vibragdes. O modelo desenvolvido simulaoatrole da vibragdo em uma viga
esbelta, induzida por um movimento de corpo rigilescrito. Faria e Almeida (1996)
estudaram neste mesmo modelo, o efeito de umaerolagpm rigidez finita e a sua

efetividade no controle de vibracao da viga.



Batra, Liang e Yang (1996) estudaram o controlefalmma de placas sujeitas a
distarbios externos. Assumiu-se uma placa simplesmeapoiada, com atuadores
piezoelétricos na parte superior e inferior, vild@tiviemente em uma frequéncia proxima a
sua frequéncia natural. Eles determinaram a lagiiaz 6tima e o tamanho dos atuadores
piezoelétricos, de forma a minimizar a voltagemicapla para suprimir 0 movimento da
placa.

Lima Jr (1999) apresenta uma metodologia para ragdei analitica e numérica de
estruturas, com elementos piezoelétricos incorpsrabDesenvolve-se modelos analiticos de
placa de Kirchhoff e Reissner-Mindlin e de vigakider-Bernoulli e Timoshenko com efeito
piezoelétrico visando ao controle ativo destasiasts.

Donadon (2000) estuda formulacdes propostas pammodelagem de placas
laminadas com atuadores piezoelétricos e implemantaprograma computacional de
elementos finitos para a analise destas placasindo efeitos de enrijecimento por tensao.
Estas formulacdes sdo validadas experimentalmemde através de ensaios, o autor
caracteriza o campo de deformacdo induzido pelasadates piezoelétricos e o
comportamento mecéanico da placa em termos degidazia flexao e frequéncias naturais de
vibracéo.

Hernandes, Almeida e Nabarrete (2000) investigamibaagcédo livre de placas
laminadas finas sujeita ao efeito de enrijecimeptw tensdo, induzido por atuadores
piezoelétricos em sua superficie. Os autores apeauma formulacdo em elementos finitos
baseada na teoria de Reissner-Mindlin, incluind@ie-linearidade na relagdo deformacao-
deslocamento. A aplicacdo de voltagem produziudesnsnduzidas piezoeletricamente no
plano. Os autores concluiram que estas tensfegidaduafetaram significativamente o

comportamento em vibragao livre da placa.



Piefort (2001) desenvolveu uma metodologia de meiagtele controle envolvendo
atuadores e sensores piezoelétricos empregandueitmnde funcdo de transferéncia entre as
entradas e saidas do sistema. Neste método, &&méal dos atuadores e sensores torna-se
critica porque os zeros da funcéo de transfer&@madominados por efeitos locais induzidos
pelos atuadores, e que s6 podem ser determinatbomptodo de elementos finitos. O autor
apresenta uma formulacdo de elementos finitos §iatamas piezoeletricamente acoplados
baseado na teoria de Mindlin para elementos deasa§8o apresentadas aplicacdes deste
sistema em controle de ruido e vibracao.

Machado (2004) apresentou uma teoria de placasdaas piezoelétricas com o
campo de deslocamentos de Reissner-Mindlin e pelealétrico com variacdo linear ao
longo da espessura de cada camada piezoelétrematoDutilizou os métodos de Navier e de

Lévy para as solu¢des analiticas do problema.

Perroni (2009) prop6s uma técnica para aumentearams de flambagem de placas
de material composto. A técnica consiste em utilieasdes residuais induzidas por atuadores
piezoelétricos para criar forcas de tracdo agimudoago do plano da placa, permitindo a
aplicacdo de forcas externas maiores que as cenigiaas de flambagem tradicionais. Assim,
0 autor sugere que se restrinjam completamenteoggmantos da placa nas dire¢cdes do seu
plano, em todo o contorno, e que seja aplicada wttagem em atuadores simetricamente
colados nas faces da placa. Essa voltagem é aplamdorma que os atuadores contraiam,
resultando em forcas de tracao uniformes ao loogaaho da placa.

De Marqui Junior et al. (2009) apresenta um mo@ehelementos finitos de um
sistema eletromecanico composto por placa e lanpieaselétricas cujo objetivo é converter
energia mecéanica de vibracdo em energia elétriggds Aa validagdo do modelo com
resultados conhecidos na literatura, o autor amnalisossibilidade de aplicagéo deste conceito

através da geracao de energia elétrica alternativaiculos Aéreos Nao-Tripulados (UAV,



Unmanned Aerial Vehicle, em inglés), por intermédio da energia de vibrgg@weniente do
carregamento aerodindmico sobre as asas. Nest@ogstuautor conduz uma andlise de
otimizacdo para determinar os parametros geomgtndmos de comprimento e espessura
das laminas piezoelétricas, visto que, o incrementanassa na estrutura da asa, provenientes
da insercdo do PZT, poderia tornar impeditivo o eseyprego. O estudo concluiu que, para
um acréscimo em massa de 10% do valor originalagima poténcia de energia elétrica
obtida pelo acoplamento eletromecanico € alcangadado o comprimento da lamina de
PZT é de 22,5% do total da longarina da asa e esegm do PZT corresponde a 12,1% do
total da espessura da longarina. O estudo nao dssosi 0 carregamento aerodinamico
incremental presente em um modelo aerodindmicoes®Eionario, e, por conseqiéncia, 0
acoplamento aeroelastico existente no fenébmeno.

Trindade e Godoy (2011) apresentam um modelo emegi®s finitos para placas
laminadas com camadas de material piezoelétricautdals, onde a estrutura € conectada a
um circuito ativo-passivo ressonante. O autor comla teoria de placas laminadas de
camada simples equivalente e a teoria de deform@gamsalhamento de 32 ordem (TSDT)
para a placa, e um modelo eletromecéanico para eriamapiezoelétrico. O modelo é
empregado para otimizar o posicionamento das l&deaPZT utilizando-se o coeficiente de
acoplamento eletromecénico e projetar 0s composieateircuito elétrico visando o controle

ativo-passivo da vibragao da estrutura.
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3. Formulacéo do Problema

3.1.Equacdes Constitutivas do Material Piezoelétrico

Considere um meio elastico elétrico tridimensior@l.deslocamento elétrico na
auséncia de esforcos mecanicos relaciona-se campacelétrico através da relagéo (IEEE,

1976)

{D} = [EI{E} (3.1)

Similarmente, um corpo elastico exposto a um camlgtrico nulo apresenta a

seguinte relacao entre deformacéo e tensdo mecanica

{e} = [SH{o} (3.2)

Acoplando as relacdes puramente elétricas comlasdes puramente mecanicas, pode-se

escrever

&=l willie @3

onde a matrid] relaciona o deslocamento elétrico com tensdo nec&@m um campo
elétrico nulo ou relaciona a deformacdo mecéaniaa cocampo elétrico na auséncia de
tensdes mecanicas sobre o meio. Portanto, a njafrizepresenta o acoplamento eletro-
mecanico do sistema. A equacao (3.3) pode ser aelsrada em

{D} = [SKE} + [d]{g} (3.4)

{e} = [d]"{E} + [S]{o} (3.5)
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Nas duas equaces anteriores, emprega-se a rétgcadQ]{c} e obtém-se,
{D} = [SKE} + [el{e} (3.6)
{0} = [Ql{e} — [e]"{E} (3.7)

onde [e] = [d][Q]. Os elementos;ela matriz [e] representam a sensibilidade do elémen
piezoelétrico na direcadb quando lhe € imposto um esfor¢co na direga@vice-versa. As
equacles (3.6) e (3.7) sdo denominadas respectit@neguacdes constitutivas para o

elemento sensor piezoelétrico e elemento atuadaoeiétrico.

3.2.Equacdes Constitutivas do Laminado

Admite-se que abl laminas que constituem a placa da figura 3.1 sej@amaterial
homogéneo, ortotropico e elastico linear. Para l@am@na genérick, mostrada na figura 3.2,

tem-se

Figura 3.1 — Placa laminada.
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Figura 3.2 - Eixos principais do material.
01\® Qi Qi O OFFEING!
02 =10z Q22 O &
012 0 0 Qs3 Y12 (3.8)
onde:
E, V12 E, E,
= = = = G
Q11 1— vipvy, Q12 1— vV Q22 1 — vipvy, (33 12

O comportamento mecéanico da lamina na direcaoiblies f(direcdo ¥ é dominado
pelas propriedades das fibras, enquanto que o atempento na direcao transversal éxx)
€ dominado pelas propriedades da matriz. O compertto mecéanico da placa no plano

dependera da orientacdo das fibras. O sistema®s € obtido dexyz por uma rotacd®@ do



13

planoxy, no sentido anti-horario, em torno do eixo zz=As componentes de deformacéo e

de tensdo mantém as seguintes relacdes nos demmassde coordenadas:

V12 yxy

Oxy 012 (3.9)
em que
cos? 6 sen? 0 senfcosd 1%
[T,]% = sen? 6 cos? 6 —sen6 cos@
—2senfcosf 2senfcosf cos?6 —sen?d (3.10)
As equacdes constitutivas da lamina no sisternaao obtidas por (3.8) e (3.9):
oy \K) (_?11 612 (_?13 © £\
{Uy } = 912 922 923 {83’}
Oxy Qiz Q23 Qs3] Vo (3.11)
onde
5 A f®
Qi iz Qi3 Q11 Q12 0%
Qiz Q22 Q23| = [T,]¢T [Qu Qz O [T,]%
Q13 Q23 Q33 0 0 Qs (3.12)

Os coeficiente®);; séo explicitados por
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Q11 = Q11 c0s* 0 + 2(Q12 + 2Q33) sen? 8 cos? O + Q,, sen* §

Q12 = (Q11 + Q22 — 4Q33) sen? 8 cos? 6 + Q,,(sen* 6 + cos* )

Q13 = (Q11 — Q12 — 2Q33) sen® cos® 0 + (Q12 — Qa2 + 2Q33) sen® 6 cos O
Q22 = Q11 sen* 0 + 2(Qq, + 2Q33) sen? 8 cos? 6 + Q,, cos*

Q23 = (Q11 — Q12 — 2Q33) sen® 6 cos 6 +(Q1; — Q22 + 2Q33) sen 6 cos>6

633 == (Qll + sz - 2Q12 - 2Q33) Senz 8 COSZ 9 + Q33(Sen4 9 + COS4 8) (3.13)

Considerando um laminado composto poilaminas e assumindo as hipéteses de
Kirchhoff-Love para placas e cascas finas, na qualsegmento de reta normal a superficie
média, apos a deformacdo, permanece reto, consemarmal a esta superficie e mantém o
mesmo comprimento (LUCENA NETO, 2005). A deformagholaminado em termos da
deformacédo da superficie média e da curvatura & piad

Ex £x Ky
0 0
(":y = Ey + ( Ky

Exy Ky (3.14)

ondel é medido a partir da superficie média do lamin&ddfinem-se as tensdes e momentos

internos resultantes como:

h h
N, 20y M, 20y
Ny } = J-{O'y}d( M, } = f{ay}(d(
N Oxy M Oxy
S R (3.15)
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Empregando-se as relacbes (3.11) a (3.15), astaetad de tensdo, momento e
cisalhamento transversal podem ser escritas enosed®m deformacédo da superficie média,

curvatura e deformacao de cisalhamento transvatrsalés das equacdes (3.16):

{éﬁi} - Hlé% {gﬂ {{{i}}} (3.16)

As relacdes (3.16) representam as equacdes ctoinastale um laminado, onde os
parametros de rigidez de membraka rigidez de flexad;; e de acoplamento membrana-

flexdaoB;; sao dados por:

Qiji Cie+1 — Si)

M:

P
]

1

Bij = @ (G = 30)

N =
=
||M:

[EnN

3 (i1 — G0) ,j=1,2,3
3; et ok (3.17)

3.3.Relacdo Deformagéo-Deslocamento

A relacdo deformacdo-deslocamento foi desenvolemiasiderando-se a teoria de

cascas, assumindo-se hipoteses de Kirchhoff camegmtes ao modelo de casca achatada,
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que € de uso bastante difundido na literatura. séguintes hipoteses foram adotadas no

modelo estrutural:

» A espessura € pequena em relacdo aos raios deucargas outras dimensdes da casca,

* Um segmento de reta normal a superficie média alateleformacao permanece reto apos
a deformacéo, nao havendo empenamento da sec¢ao;

* O segmento de reta normal mantém o mesmo compmedb havendo variacdo de
espessura durante a deformacéo; e

* O segmento de reta normal a superficie média, apleformacéo, conserva-se normal a
esta superficie.

A primeira hipétese valida o emprego da teoriaakzas finas. A segunda e terceira
hipoteses correspondem as hipdteses de ReissndiMm Kirchhoff. A quarta hipotese
representa a aproximacao de Kirchhoff. A segungdétbse implica em deformacédo normal a
superficie médiasf;) nula. A quarta hipétese implica em deformacfescidalhamento
transversaldy, e €y;) nulas. As deformagdes normaise e, como podem ser vistas na figura

(3.3), sdo dadas em sua forma vetorial por (WANE53):

x,&1

Figura 3.3 — Elemento infinitesimal de casca.
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1(61‘ 6u+16u au) 12 (3.18)

€EnL = * . ° ) n =14 .
"oag\og, 08, 20%, 0%,

ondea,, = % 1+ Ri) er € o vetor de posi¢cado de um ponto no laminado soBrgerficie

média. O vetor de deslocamenté dado por:

u = ut; + vty + wn (3.19)

A deformacao de cisalhamento em uma superficidgtara superficie média é dada por:

1 <6r du dJdu Or Jdu au)

i R R 3.20
5%, 9%, T o5, 9%, T o5, 9%, (3:20)

Yi2 = ———
a1t

As equacgbes (3.18) e (3.20) podem ser empregadabipiéese de grandes
deformacgbes e também em pequenas deformacbeseziaspo-se os Ultimos termos do lado
direito das equacdes. Reduzindo-se estas relagt@saa formas escalares, estas equacoes se

transformam em:
€n = €n — CKp, n=12

€12 = &3 — 20Kq3 (3.21)

Onde€, e &, sao as deformagcbes de membrana,, e k;, representam a curvatura da
superficie média. Adotando-se a notacdo de WASHIA60), as deformacdes de membrana

e curvaturas da superficie média séo relacionamadeslocamentas v ew por:
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1
€=l + E(lf1 +15, + 131
- 1 2 2 2
€ = lyp + 5(112 + 13, + 13;)

B 1 1
€12 = 5(112 + 1) + > (Lializ + La1lyy + 131137)

10l 1 da

= a_1 0, a1a; 08, 32
2 a, 0,  aqap 08 3
. :ialﬂ_ 1 aazl +ial31_ 1 Jda,y
12 a; 0§,  aap 0&; 32 a 0&;  aga, 0&, 3 (3.22)
onde
l_lau v da; W 1 0u v da,
w a0, aa; 08, Ry 2 a, 08,  agap 0&;
1 dv u Jday 1 dv u da, w
l21=__— _ l22=——+ -
a; 08, apa; 0¢; a,0¢;  aya, 08, R,
l_u+1aw l_v+1aw
o Ry ;08 2 Ry, ;05 (3.23)

E importante observar que as equacdes que defiaelafarmactes de membrana da
superficie média em (3.22) retém os termos naedl@® porém, apenas termos lineares

definem as curvaturas. Esta combinacdo de ternfiexjéentemente usada em problemas de
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aeroelasticidade de cascas, onde pequenas vibrs@desecutadas em torno da posicao de

equilibrio, na qual a deformacao estatica de memalbpade ser grande.

Normalmente, os painéis da asa sado planos e ogigpala fuselagem possuem
pequena curvatura. Desta forma, a analise maisuadagpara este tipo de estrutura € o
emprego da teoria de casca achatada, que envdaiwepdificagcbes nas equacdes (3.22) e

(3.23).

Qualitativamente, a casca achatada possui valouepeqpara as derivadas da
superficie média em relacdo aos eixos coordenadog em todos os pontos. REISSNER
(1955) sugere que a teoria de casca achatadadsemecisa quanto menor que 1/8 forem

estas derivadas.

Neste trabalho, a teoria de casca achatada foiegyaga no sistema de coordenadas
retangulares, considerando um painel cilindrico wea curvatura (caracteristico de
fuselagem). Os seguintes valores foram considenaal@sos parametros das equacdes (3.22)

e (3.23):

R, =R (3.24)

Os vetores unitarios tangentes e normais a sugerfie referéncia, como podem ser

observados na figura (3.3), sdo dados por:
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0z Ow\ . 0z Odw\,
n=—< + )1—(—+—)]+k

ax  ox dy = dy (3.25)
O vetor posicao da superficie de referéncia é diefipor:
r=xi+yj+z(x yk (3.26)

Quantitativamente, estabelecem-se as seguintedifgiagdes quanto ao emprego da teoria

de casca achatada:

92\ 2 07\ 2 <62) <62> _
1+(a) ~1 1+(@) ~1 1+(5:) 5,) = 2
oun 2 ou\> (8u> <6u)
1+(£) ~1 1+<@)~1 1+(5:)(5,) ~ 1
o 2 o\ ? (617) (E)v)
— = — ] = 1+(=—])|l=—|=1
1+ <6x> 1 1+ (6y> 1 d0x/ \0y (3.27)

Substituindo-se as equacgdes (3.23) a (3.26) enaglitacdes (3.27) em (3.22),

obtém-se as seguintes relacbes deformacéo-deslotame

0x

ou w 1(6W>2 22w

5= RT2 2552 (3.28)
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_ v N 1 (6W>2 0%w
&y = dy 2\dy z dy?

Ysy 1[0u 0v owow 0%w
=t —t———-2z
2 2|0y 0x Ox dy dxdy

As deformacgdes podem ser escritas da seguinte forma
Exx fS;TCr;lC\ Kox
{e} =14 ={5§r§z}+z Kyy

Uw) bzl ey (3.29)

(ou w 1 <aW)2\

(S’Tfr’l“\l ax_ﬁ-l_z 0x

v 1 /0w\>

M=y 5 ‘( )
{ } {yy} 6y+2 ay

m) |ou ov owow
xy —+—+———
\dy 0dx 0x Oy J

[ 0%w)
Ky - 02
2
{r} = { %y p =4 _a_v; >
dy
ewy) | _ 97w
\ 0dx0dy/ (3.30)

onde{e™} sdo as deformacbes de membraf}esdo as deformacdes devido a flexdo.

Admitindo-se que o potencial elétrigovarie linearmente ao longo da espessura das

camadas piezoelétricas e se mantém constante mo geatas, matematicamente



Zy — Z
hy

0(2) = (1 +

A relacéo entre campo e potencial elétrico, assdonoampo elétrico conservativo, é

dada por:
09
X ox
ol
E, = %
£ - ol
27 9z

Substituindo-se (3.31) em (3.32), tem-se

E, =0

I(Dl\l [611 €21 €31] I{Exx\l [ i
4D2 ¥ = e €22 €32 4 Eyy ¥ +{&2 &2
LDgJ [élg €3 éggJ lyny La $32

22

(3.31)

(3.32)

(3.33)

(3.34)
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Oxx [@11 Q17 613] Exx [511 e12 313] Ey

| |

Oyy ¢ =1Q12 Q22 Qs | JSJ’Y — rlz €22 523] JEzl
léw Q23 stJ k k J

€13 €23 €33

Considerando uma placa cujas laminas sdo de magéasico linear, homogéneo,
ortotrépico, aléem disso, as laminas piezoelétrg@s polarizadas apenas na direcdo z e 0
material ndo apresenta direcdo preferencial nooplaortantoe;s = €3, as equacdes (3.34) se

reduzem a

I(Dxx\l 0 0 07 [(Exx I{ 0 \I
JDW¥= 0 0 O<g3’3’¥+5240¥
LDZZJ él3 él3 O U/ny L_33J (335)

Oxx I[én Q12 613_ Exx €13
Oyy + =10Q1, Q22 Q3|3 vy ¢ —E; {813
\0xy ) l(zlg 0,s Qs Uy Lo (3.36)

Portanto,
D, = [E]T{S} + Ez€33 (3-37)

{0} = [Ql{e} — E,{&} (3.38)
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Figura 3.4 — Painel curvo retangular na presenca descoamento aerodinamico.

3.4.Principio de Hamilton

As equacdes de equilibrio do sistema séo obtidagést da aplicacéo do Principio de

Hamilton:

t1 t1
st= | 8T -U)dt+ | swdt=0 (3.39)

to to

ondeT é a energia cinética do sistema fisidorepresenta a energia de deformacad e
trabalho das forcas externas ao sistema. Esteipionestabelece que quando o primeiro
variacional do funcional de energia € nulo, em atervalo de tempadt = t, — t,, tem-se

uma condicéo de equilibrio do sistema.
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3.5.Energia Cinética do Sistema

A energia cinética do sistema do sistema é dada por
T= 1f h(aW>ZdA
—2) P ae (3.40)

ondep € a densidade do material por unidade de dhe@ & espessura da casca.

3.6.Energia de Deformacéo

A energia de deformacdo de um sistema eletromex@aisca laminada e camadas

piezoelétricas pode ser escrito como (REDDY, 1997):

U= % f (Y {o}aV —% f (EY{D}dV (3.41)

O primeiro termo do lado direito da equacédo (3#presenta a energia de deformacéo da
casca e 0 segundo termo corresponde a energiaodedtlacao piezoelétrica. Substituindo-

se as equacodes (3.37) e (3.38) em (3.41), tem-se

v =3 [ aanes - senay -3 [ L@@+ EEw (342
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Substituindo-se (3.29) em (3.42), tem-se
1 _ _
U= [ +20TIAIAE + 20Dy — (™) + 20)TE (v
10 ,-

—QJEZ §a3dV (3.43)

Desenvolvendo-se a equacéao (3.43):
v =3 [temyrianemar + 3 [ demyriaiar +5 [ steriaiemar
2 2 2

n %j 2{T (0]} dV — f({gm}TEZ{é} + z{x}"E,{e})dV — %j E,* &33dV (3.44)

Integrando-se a equacéao (3.44) na direcao da espesobtém-se:

1
U=>5 f (™ [Al{e™) + {e™T [B)ic} + (<} [Ble™} + {7 [D]{1})dA

hp+ﬂ

1._ 2 .2
+ [y )+ Gy} - 5 Ess f e (3.45)

Na equacado (3.45A representa a area da superficie da cdgcéa,a espessura das laminas
piezoelétricas é € a espessura do laminado. As matrizds [B] e [D] sdo dadas pela
equacao (3.17). Os vetoreld } e {Mp} representam, respectivamente, as tensoes redtan

e momentos piezoelétricos ao longo da espessueariloado, e sédo dados por:

hp+5
{Np} = - f Ezle}dz (3.46)

~hp—5
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{M,} = - f ZhZEz{é}dZ (3.47)

~hp—5

A equacéo (3.47) é identicamente nula, dadoEj@ss sdo constantes.

Existem dois tipos de acoplamento membrana-flex@iopeoblemas ddlutter em
painéis laminados curvos: acoplamento materiabplamento geométrico. O primeiro ocorre
guando o laminado é assimétrico. O acoplamento éemm ocorre quando o painel é curvo
ou quando sao considerados os termos nao-linearésfdrmacéo de membrana do elemento

de placa ou casca.

Nesta tese foi considerado apenas laminado simgttesta forma, o acoplamento
material € nulo e, como pode ser visto na equa&add@), a matriz [B] é nula. Assim, o Unico
acoplamento que existe neste trabalho é o geomébDasta forma, a equacao (3.45) se reduz

a:

U =3 [@emyiaer) + wriehda+ [ (e n,})ea
(3.48)

Estabelecendo-se a seguinte relacdo entre tersdltarge e momento na superficie

de referéncia do laminado simétrico:

{ggz}}i} - [[ﬁ] [g]] {{f,f?} (3.49)

E invertendo-se a relacéo que fornece {N}, tem+se Q



{{{i\:ln}}} - [Vg] [g]] {?,Z}}}

Definindo-se a funcéo de tenséo de Airy como (DOWEI975)

0%F 0%F 0%F

Nox = ay? Nyy = ox? Nay == 0xdy

a equacao (3.48) se transforma em

v =3 [nratomaa+ s [ amaa+ [ (i)

Desenvolvendo a equacéo acima, tem-se que:

28

(3.50)

(3.51)

(3.52)

(3.53)
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U_f 02F\w dA fA* 02F o 02F Y 0%F | (0*F i
B ay? 11\ 9y2 12\ 9x2 B oxay|\ay?
_ (0%F _ [0%F _ 9%F .
+ [ e (557 )+ 42 (55 ) - 4555 | (5 ) 4 - | Az, (22
o 0%F o 0%F fD 02w] 02w ?w
23\ 9x2 33 9xdy axay 1ox2 120 2| 9x2
+f Y 4 p, TW aZWdA+f4D 0w 2dA
12 9x2 22 9y2 | 9y2 3\ axay

h
N 1] {<aw)2 " +<aw>2 N+ Z(awa )NP} A 15 Ajhp+7E 2,
5 3. e 3. . T 5633 z
2 A ox xx ay dx O0x 2 _ hZ (354)

3.7.Trabalho da Forca Aerodinamica

O trabalho da forca aerodindmid&, corresponde ao trabalho do escoamento

potencial aerodinamico sobre o painel oscilante:

W, = f wApMdA (3.55)

Usando-se a aproximacdo de primeira ordem da tdovear do escoamento
potencial, conhecida na literatura como teoriaidtip (BISMARCK-NARS, 1999), tem-se a

seguinte relacdo entre a presaplf e a variavel:

ApM =

2Qoo ( w M2—26W>
(3.56)

Vw/ M2 —10dt
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Desprezando-se 0 amortecimento aerodinamico, istotérmo proporcional a velocidade,
tem-se 0 caso conhecido na literatura como apraédmauase-estacionaria da teoria linear
do escoamento potencial (BISMARCK, 1999), e a egoi48.56) se reduz a:

20, 0
ApM = 9 d

= (3.57)

O trabalho da forca aerodinamica € dado por

W—j 20 0w ., 3.58
B W,/MZ_]_ ox ( . )

3.8.Equacbes de Equilibrio

As equacdes de equilibrio e as condicbes de cantimrproblema séo obtidas inserindo-
se as equacodes (3.40), (3.54) e (3.58) em (3.pBam a primeira variacdo ao funcional de

Hamilton e torna-lo igual a zero.
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5 5th 1f h<6W>2dA+ OFW 14— jA* <a F>6FdA
= — — — — | —
o\ 2) PG 9y2 R 11{3y2 ) 3y?

f a F " 0°F | 0* FdA j T 0°F e 0°F
0x2 A1 axay dy? 12 dy? 22\ 9x2
2 0%F aZFdA+J- 28 d°F e d°F 2 0%F | 0%F JA
2 9x0y| 0x2 13\ ay? 23\ 0x2 33 9xdy| 0xdy

02w 6 62 d2%w

y 20, 2w sz 0w 5 I g, TW] W,
23 9xdy| ay? 13 gx2 " 723 gy2 33 9xdy| 0xdy

1._ 4 hP““%Ezd 2QOo awdA p w2 w2 aa ) dt
bafud | B [womts Slanvoes [ 1(5) +(55)

(3.59)

Observando-se que € funcdo deF e w, a equacao (3.59) mostra que a energia
potencial total € uma funcdo do tipo= =(F,w), onde estas variaveis sdo as coordenadas
generalizadas do funcional de energia do probldPeta teoria da Mecéanica Classica, as
equacgOes de Euler-Lagrange e as condi¢cOes de wordorproblema séo obtidas quando se
aplica a condicao de estacionariedade ao funcideanergia do sistema, ou seja=0.
Matematicamente, esta condicdo é dada pelo vamalctto funcional de energia aplicado as

coordenadas generalizadas do problema.

O variacional do funcional é dado por:
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t1
o = f [phwéw]*dA — f f [phwow]wdAdt + f f ——5w dAdt
4 0 R 0y?

torary OF ty 10w y=2
+] j[—6(—> dxdt—f f ——(SF dxdt
to Y0 R \dy
b
ty ta 9%F F aF Y=2
of 7% [ ] P >l

b

ty pafg 93F y=5 tq 04F
+J- f 2A —SFl dxdt—f fZA —O0F dAdt
to Jo L H ay3 3’=—§ to YA H dy*

Sy

fflfa '[A 0%F _, azFla<aF) 72 e
— —_—— — |6 (=— X
t Jo | Zax2 “Poxay| \oy b
2
y=2
ty a3F )
f f [Alz 2 A13 —zl 5F dxdt
to dx20y d0x0dy o
-2

t 0*F 0*F
— Ap———— A3 ———=| 6F dAdt
j;o L [ 12 9x29y2 13 6x6y3l

b r_ x=a
J‘tl ji 4 0%F 4 0°F 4 d%F 5 (6F>
to _g Il 12 9y2 22 9x2 2 9xdy| \ox

dydt
x=0
b r_ x=a
+ ftl fi A o°F +A o°F A o°F oF dydt
to J-2 12 9x0y? %2 9x3 23 9x20y N
L~ x=0

ftlf + A o°F —A o°F OF dAdt
t 126 Zayz 226 4 236 3ay

S

92F 92F ] oF\|
A13a 2 T Asga A33axay (E)

y=-2 (3.60)
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xX=a

dydt

ftlf

to "3 x=0
fti[ A o'F + A o°F A o°F OF dAdt
ty a 13 9xay3 2 9x30y 33 9x20y?

jtl ,[g

ty )2
jtl ,[g
ty )2

ta 04w 04w 0*w
- ft fA D11 W + D12 W + 2D13 m ow dAdt
0

d3F d3F

[A”’ ay3 T A2 525, ~ s axayZl oF

LY 5, O o, LY 5<aw) T
1 9x2 12 9y2 13 9xdy dx Y
=

=0

=a

d*w d%w d%w g
Dq4 I + D4, a—yz + 2Dq3 m ow dydt
x=

=0

_b
ty raf d2%w d°w 2%w o |’ 2
+ J;O ]0 _[DIZ _axz + Dzz _ayz + 2D23 _axayl 6 (E) __2 dth
=3
b
ty raf 23w 23w 23w 772
_ ft j _[Dlz 3oy Pyt 2D23_axayZl5WL | dade

t 0w o*w
J; j [ 12 axzay +D22 ay4 + 2D23 Ox ay l5W dAdt

t1 a
o)
t 0

0

I
(SRS

0x

0w 0w 0w o]
D13 axz + D23 ayz + 2D33 _axay 5<_) dxdt

ftlfz DAL PP P x dydt
. b 136x26y 23 dy3 336x6y2 Wx_ y

0 2L

+]tlj-D OV Dy 2 20 2 o dna
e dal 13ax3dy = 2 9xay3 33 9x20y?2 v

0
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ty
+J; f\/i dw dAdt+2®el3f f [—5W dydt

ty
—20e f f
13 i 9x2

(%1
to

ty
f f —_— (SW dxdt

A teoria do calculo variacional estabelece quer&éagao das coordenadas generalizadas do
problema §F e ow) pode assumir quaisquer valores, desta forma, uaeaa condicdo de
estacionariedade do funcional de Hamilton sejarghga, as seguintes equagbes devem ser

simultaneamente satisfeitas:

o*w o*w o*w o*w o*w  10%F
Dy o= EpT: + Dy —— 3y +2(D12 + 2D33) 555 %2052 D136 39 +4D23W Rox?
2o, (20 2 WY o W
C\gxz T oyz ) TP G T o T
0*F 0*F 0*F . 0*F . 0'w  10%w

Azzm""‘lna_yl;"' (A2 + Az3) 5573 9x20y?2 2A23M_ZA13 6y36x_E3x2 =0 (3.61)

2Qx
/M30—1

As equacglOes (3.61) séo as equacOes de Euler-Lagcangroblema. Note-se que

ondel =

elas formam um sistema de duas equacdes difereipaiaiiais ndo-lineares e acopladas, cujas

incégnitas sdo o deslocamento vertiza o campo de tensdes de Aty
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3.9.Condic¢des de Contorno

As condi¢des de contorno do problema séo obtidasést da equacéo (3.60) e séo

dadas por:

Emx=0ex=a:

Condicdes Essenciais Condicdes Naturais
ow 0 ’w 0
ox oxz

03w
d0x3
0 o’w 0
w = =
dx0y?
ow 0 0w 0
ox dy?
ow 0 0w
ax oxdy
= 0x20y
ow 0w
dy oxz 0
ow ’w 0
dy ay?
oF 0 0%F _o
ax dy?
Feo 03F B
B 0xdy?
oF 0%F
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0%F B
0x2
0%F _ 0
oxdy

0°F 0
0x20y

Emy=-b/2ey=b/2:

Condicdes Essenciais

Condicdes Naturais

aw_o
ay_
w=0
w=0
aw_
ay_
w=0
w=0
aw_
ay_
oF

02w 3

Jx?

Pw 0
ax2dy
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Feo ow
dy

JoF 0%F
oy ay?
Feo d3F B

= 5
oF d°F 0
oy ay?
F=0 o°F =0

B Ox20y
F=0 o°F =0

B dxdy?
oF 0 d°F 0
oy dxdy
oF 0 d°F _ 0
ax dxdy

Nesta tese apenas séo consideradas duas condecdestdrno: Placa simplesmente
apoiada ou placa engastada, nos quatro bordos.mditamente estas condicdes sédo

representadas por:

1) Simplesmente Apoiada:

— . a%w *w oF oF _
EI“X—O, a. W—O, ay2=0' Wz , F_O, a_ , 5_
9*w *w oF oF
Emy=4+b/2: w=0, 55 0, =0, F=0, —~ =0, o = O

Nos cantos: =0;



2) Engastada:

Emx =0, a:

Emy = +b/2:

Nos cantos:

w =0,
w =0,
’F

=0
dxdy

a_W= R a—WZ , F=O,
Ox dy

a

Moo, F=0, oxF
dy ox

oF _

dy

oF
dy

38
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4. Solucdo Numérica

A solucdo numérica do problema é obtida utilizasda formulacdo de elementos
finitos. Neste método, a placa é dividida em eldogemnetangulares, onde cada elemento é
composto de quatro pontos nodais com quatro graliberdade por no, que sap:qy, gy €
Oxy, ONdeq representav ou F. Desta forma, definem-se as variaveis de caw(gy) e F(x,y)

como expansao polinomial do tipo:

16
QM = ) LM 4.2)

onde

Li¢m =& =382+ D2n° =31 + 1)

L,(§m =a(® -282+H(2n° - 37 + 1)

L3(§,m) = b(28° =382 + D(® — 2n° + 1)

Ly(§,m) = ab(§® — 282 + H(° — 2n* + 1)
Ls(§,m) = (28° =382 + D(-2n° + 3n?)
Le(§,m = a(§® =282 + ) (—2n° + 3n?)

L;(&,m = b(28° =382 + D —n*)

Lg(¢,m) = ab(&® — 28 + ) (n* —n?) (4.2)
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Lo(&,n) = (=283 4+ 383 (—2n% + 31?)

Lio(€,m) = a(&® - &2)(=2n° + 31?)

L11(€,m) = b(=2& + 38 (n* —n?)

Li2(&n) = ab(&® = &) (® —n?)

Li3(&,m) = (=28 +385)(2n° - 3n* + 1)

Lis(€,m) = a(&® = &)(2n° = 3n* + 1)

Lis(§,m) = b(=2&° +3&)(° — 2n* + 1)

Lig(&,m) = ab(&3 =) (m® — 2n* + 1)

Q1= Qu
Q2 =0Qs,,
Qs =Qy,,
Qs = Qe
Qs = Q2
Q6 = Qs

Q7 = Q"712 (4.3)
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Qg = Q,Enlz
Q9 = Q22
Qo = Q'fzz
Q11 = Q'nzz
Q2 = Q.é’nzz
Q13 = Q21
Q4 = Q'521
Q15 = Q,n21
Q16 = Q,Enn
8
Y
a
3
2 —_—
(1,2) (2,2) -
b
(1,1) (2,1)

1 >

4 X

Figura 4.1 — Notacao dos pontos nodais de um eleniemetangular.

ondeé = x/aen=y/b. Os polinbmiod;em (4.2) séo funcdes de Hermite, que obedecem a

condicdo de continuidade' @o funcional de energia para que seja obtida &ergéncia da
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solucdo em elementos finitos (BISMARCK-NARS, 199Qubstituindo-se (4.1) em (3.59),

ondew e F sdo dados por funcdes do tipé:,;), obtém-se as seguintes equagdes matriciais

[M1{W} + A[A] + [CI{W} + [Kywlfw} + [Kyrl{F} + Np([Kexl + [Koy] )W} =0

(4.4)
[Krwl{W} + [Keel{F} =0

onde
[M] = ph R2,(n;,n))R2,(my,m;)  i,j=12..16 (4.5)
[A] = 52,(n;,n;)R2,(my, m;) ij=12..16 (4.6)
[Kyw] = D11 K@ + Dy K@D +D, K@) + 4D33 K@ + 2D, K®) + 2D, K©)

4.7)
+ NpKy  + NeKgy
[Kpp] = A5, KD + A5 K@ +A45,K® + AL K® — A5, K®) — A3,K©) (4.8)

1

[KWF] = EKU) (49)
[Kew] = [Kwrel” (4.10)

Na equacao (4.4), a matri][ representa o amortecimento estrutural do paikste
parametro em estruturas aeronauticas é muito peguadesta forma, a influéncia do

amortecimento estrutural foi desprezada neste @stud

Nas equacdes acima, as matrik&ssdo dadas por

K® = R1,(n;,n)R2,(m;, m)) (4.11)
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K@ = R2,(n;,n)R1,(m;, m)) (4.12)
K® = S1,(n;,n;)S1,(m;,m;) + S14(n;,n;)S1,(m;,m;) (4.13)
K® = R3,(n;,n)R3,(m;, m)) (4.14)
K® = $3,(n;,n;)S2,(m;,m;) + S34(n;,n;)S2,(m;, m;) (4.15)
K® = §3,(m;,m;)S2,(n;,n) + S3,(m;, m;)S2,(n;,m;) (4.16)
K" = $1,(nj,n;)R2,(m;,m;) (4.17)

Os vetores de indicgm} e{n} sdo dados por

{m}= (1,1,3,3,2,2,4,4,2,2,4,4,1,1,3,3)T (4.18)

n} = (13,1,3,1,3,1,3,2,4,2,4,2,4,2,4)" (4.19)

As matrizeR e Ssédo dadas por

r 12 —-12 6 6 T

a3 a3 az a2

—-12 12 —6 —6

3 3 2 2

Rlg=|% @ o 9 (4.18)

a? az a a
6 —6 2 4

a? a? a a -




R2,

r 13a 9a 11a? —13a?
35 70 210 420
9a 13a 13a? —11a?

_ 70 35 420 210
11a? 13a? a® —a3
210 420 105 140
—13a? —11a? a a’

L 420 210 140 105

6 —6 1 1
5a 5a 10 10
-6 6 -1 -1
_|5a 5a¢ 10 10
R3a=19" 21 24 Za
10 10 15 30
1 -1 —a 2a
10 10 30 15-
—6 6 -1 —1 7
S5a S5a 10 10
6 —6 1 1
_| 5a Sa 10 10
Sla=1247 0 24 a
10 10 15 30
-1 11 a —2a
10 10 30 15
—1 -1 —a a
2 2 10 10
1 1 a —a
2 2 10 10
52, = a —a 0 a’
10 10 60
—a a —a?
— = =
110 10 60 .
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(4.19)

(4.20)

(4.21)

(4.22)



_ 1 _1_
0 0 - —
a a
-1 1
o 0o = 3
$3.=1_4 1 -1 -1
a a 2 2
1 -1 1 1
L a a 2 2 -
12 —12 6 6
b3 b3 b2 b2
—12 12 -6 -6
_ | b3 b3 bz b2
Rl, =17 Z6 4 2
b2 b2 b b
6 —6 2 4
L p2 b2 b b
- 13b 9bh 11b2  —13b?]
35 70 210 420
9b 13b 132 —11b?
R2. — | 70 35 420 210
b 11b2 13b2 b3 —b3
210 420 105 140
—13b%2  —11bh2 —b3 b3
L 420 210 140 105
6 -6 1 1
5b 5b 10 10
—6 6 -1 -1
s sb 10 10
R3%bs=17 21 2 b
10 10 15 30
1 -1 —b 2b
10 10 30 154
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(4.23)

(4.24)

(4.25)

(4.26)
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—6 6 -1 -1
5b 5b 10 10
6 —6 1 1
_ | 5b 5b 10 10
S1, = 11 1 _2p b (4.27)
10 10 15 30
-1 11 b —2b
10 10 30 15
—1 -1 —b b
2 2 10 10
1 1 b —b
2 2 10 10
S2,=| 5 2 (4.28)
0 10 0 &
—b b —b? 0
10 10 60 .
0 0 1 —17
b b
0 0 -1 1
_ b b
S3p=|_4q 1 a4 04 (4.29)
b b 2 2
1 -1 1 1
L b b 2 2

Observando-se a equacao (4.4), os graus de likenmdderentes dF} podem ser

eliminados, através da relacéo

{F} = =[Kpr] 7 [Kpwl{w} (4.30)

Esta condensacéo dos graus de liberdade {F} érfeitdvel da estrutura completa.

Substituindo-se (4.30) na primeira equacao de,(ted)-se
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[M1{W} + A[A] + [Kpw W} — [Kyr ] [Ker] 7 [Kew W} + Np([Kox] + [Koy]){w} =0 (4.31)

Definindo-se [Kg como

[Ke ] = [Kwwl = [Kwrl[Kee]  [Krw] (4.32)

A equacéo (4.31) se transforma em

[M1(} + [Keq]iw} + ALANW} + Np([Kex] + [Kgy]) (W} = 0 (4.33)

Eliminando-se os graus de liberdade prescritosspetadicbes de contorno, na equacgao
(4.33), {w} representa o vetor de todos os grausitrdade ndo-prescritos, de todos os noés

do problema. Assumindo-se que o vetor de grauberlhde do problema é do tipo

{w} = e®t{w,} (4.34)

ondes é a frequéncia de vibragéo da estrutufa g é o vetor de graus de liberdade no tempo
inicial de observacdo do problema. A frequéncia wilracdo da estrutura pode ser

representada por:

s=aw, (4.35)

onde w, é 0 termo responsavel pela parte oscilatoria dovimento da estrutura.

Matematicamente, equivale representar o movimeaaata por:
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{w} = {wp}e'“rt - (w} = {wo} cos(w,t) (4.36)
Aplicando-se a relacdo (4.34) na equacao (4.33)sk=
[w?[M] + [K] + A[A] + Np([Kgx] + [Kgy])[{wo} = {0} (4.37)

A equacéo (4.37) define o problema de autovalor opge a solucdo do problema de
instabilidade aeroelastica de placas sujeitas megamento piezoelétrico. Nesta relaclid)], [

€ a matriz de massa do problend, & matriz de rigidez estrutural da placal ¢ a matriz de
rigidez aerodinamica,Klg] e [Kg] sdo as matrizes de rigidez induzida pelo fenébmeno
piezoelétrico. Nota-se que quando o carregameetzoppiétricoNp € 0 parametro de pressao
dindmica do escoamento aerodinamicsdo nulosw representa as freqiéncias naturais de
vibracdo da placa. Por outro lado, a medida querdnpetroA aumenta, os valores das
freqiénciasw se alteram até que, quandatinge um valor critico, as frequéncias de dois
modos principais de vibragcdo se coalescem. O pastarmento dé provoca o surgimento
de frequéncias complexas conjugadas nestes modescapiesceram, caracterizando o
movimento instavel da estrutura, tendo em vistg queamplitude do movimento harménico
da placa aumenta indefinidamente. Fisicamente, estaicdo significa que a oscilagéo
ocorrera com o aumento da amplitude até a ruptweotapso da estrutura. Este valor critico
de 1 representa a fronteira da estabilidade aeroedddicplaca. Matematicamente, quando
ocorre a coalescéncia dos modos de vibragcédo, onmeowd da placa passa a ser representado

por:

(W} = {wp}el@r 10Dt 5 (1} = fw )« e~@itcos (wyt) (4.38)

onde a parte imaginaria do autovalor é a respohg@®le aumento da amplitude do

movimento da estrutura, até o colapso da mesma.
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5. Resultados

Inicialmente, a solucdo pelo método de elementow$é € validada comparar-se
os valores das freqiiéncias naturais de vibracdie tia plca obtida pelo método com
valores analiticos. Esta validacdo é acompanhadendeanalise de convergéncia da mall
ser empregada em todas as andlises deste estudsedtida, fe-se a validacdo do mode
aeroelastico através da comparacdo com rdos conhecidos na literatura; apés ¢
validacdo, fese uma simulacdo da coalescéncia dos modos dedibde uma placa, be
como o estudo da frequéncia de vibracao destessmdwipais, na ocorréncia de flutter.
estudo subseqiiente compreendeualise da influéncia do alongamento, da curvatuda
espessura de um painel de aluminio -T3 sob carregamento piezoelétrico; e a analis
influéncia do angulo de laminacéo na fronteira stat@lidade aeroelastica da placa quan
tensao elétrica éplicada sobre os atuadores. Finalmente, an-se o efeito da aplicacédo
tensdo elétrica invertida sobre os atuadores fdi&zioes e a influéncia da espessura da p/
em relacdo a espessura do atuador piezoelélmportante salientar que a essura dos

atuadores piezoelétricos foi mantida constanteoglastas analise

Atuadores
Piezoelétricos

X

Placa de aluminio ou
Laminado boro-epoxi

Figura 5.1 —Arranjo esquematico da montagem plac-atuador piezoelétrico
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Os materiais utilizados no estudo sdo representatile painéis aeronauticos. As

propriedades mecanicas destes materiais estaotdesa Tabela 5.1.

Tabela 5.1 — Propriedades mecénicas da placa.

Nomenclatura Aluminio 2024 T3 Fibra de Boro-Epoxi
E1 72,4 GPa 213,7 GPa
E> 72,4 GPa 18,6 GPa
Gi2 27,2 GPa 5,2 GPa
V12 0,30 0,28
p 2770 kg/ni 2052 kg/nd

Quanto ao material piezoelétrico utilizado no esfuglias propriedades mecanico-

elétricas estdo descritas na Tabela 5.2.

Tabela 5.2 — Propriedades mecéanico-elétricas do atdor piezoelétrico.

Nomenclatura PZT-5A
E1 34,7 GPa
=) 34,7 GPa
G12 13,4 GPa
V12 0,3
p 7600 kg/nd
€31 12,7 N/(V*m)
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5.1.Validacao do Modelo

As freqiiéncias naturais de um laminado ortotropatangular, onde a inércia de

rotacao € negligenciada, sao dadas por

4 b\* b\?
wmn == _Iob4 lD11m4 <5) + Z(Dlz + 2D66)m2n2 (a) + D22n4l (5'1)
onde
n
o= s = 2 (5.2)
k=1

Tabela 5.3 — Frequéncias dos modos principais de bvacdo de uma placa retangular,
simplesmente apoiada.

FreqUéncias (rad/s)

1x1 2x2 4x4 8x8 Exato
1° Modo 364,6 739,5 770,4 771,4 771,4
2° Modo 744,2 1580,2 1922,5 1928,7 1928,8
3° Modo 744,2 1580,2 1922,5 1928,7 1928,8
4° Modo 858,4 1636,7 3023,4 3084,1 3086,0
5° Modo 2119,5 2861,6 3861,4 3859,9 3857,6

A Tabela 5.3 mostra as frequéncias dos cinco mpdaosipais de vibragcdo de uma
placa retangular, simplesmente apoiada, onde & 8,6 m; a/h = 100; E = 72,4 GRasx 0,3

ep = 2770 kg/m.
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E importante salientar que, os métodos de GaletkinRayleig-Ritz sempre

convergem, porém as solucdes obtidas sdo maisasigide a solucdo exalNa presente

formulacdo em elementos finitogarante-se a continuidade 6a interface dos element

através do uso de funcdes de interpolacdo de Hi. Cada elemento possui 16 graus

liberdade, as primeiras solu¢cdes sdo menos rigidasas exatasporém a convergénc

monotdnica das frequiéncias para o valor exatoafasasde

Tabela 5.4 —Erro absoluto dos valores das frequéncias de vibrdg principais obtidos pelc
método doselementos finitos, em fungéo da malha empregac

Erro (%)

Malha
1° Modo
2° Modo
3° Modo
4° Modo

5° Modo

1x1
52,74%
61,42%
61,42%
72,18%

45,06%

2x2
4,14%
18,07%
18,07%
46,96%

25,82%

4x4
0,13%
0,33%
0,33%
2,03%

0,10%

8x8
0,00%
0,01%
0,01%
0,06%

0,06%

Os erros obtidos, quando se usa a malha 8 x 8udée até o quinto modo princig

de vibracado. Este resultado justifica a discrefivaga placa utilizan-se esta malhi

~
r

X

Figura 5.2 —Discretizacdo da placa em elementos finitc
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O modelo aeroelastico empregado neste trabalhodiado com os resultados
conhecidos na literatura. Comparou-se o0 parametrprelssao dinamica critica.{) de uma
placa quadrada simplesmente apoiada. A Tabela 6siranos resultados, onde se pode ver
gue o elemento retangular com 16 GL (Graus de ddmbs) empregado em uma malha 8 x 8

apresenta erro de apenas 0,01% com o valor eéxataucao analitica exata € 512,22.

Tabela 5.5 =, =A;a°/D, placa quadrada simplesmente apoiada.

Elemento Elemento Elemento Elemento Elemento Elemento
Retangular Retangular Paralelogramico Quadrilatero Retangular Retangular
Composto
Malha 12GL 16 GL (KARI-APPA, 16 GL 16 GL
1970) (SANDER,
(OLSON,1970) (OLSON,1970) 1973) (BISMARCK- (presente
NARS, 1977) trabalho)
2x2 506 553 ---- 517,2 -—-- 357,4
3x3 430 501 487,4
4x4 463 509 -—-- 509,7 508 505,1
5x5 518,22 511,0
6x6 489 511,78 512,2 511,3
8x8 512,3

O modelo de elementos finitos apresentado nedialtiatambém foi validado com
resultados conhecidos na analise da fronteira stama de flutter em placas de material
composto. Analisou-se uma placa de boro-epOxi cooarBadas dispostas simetricamente
como [0/90}s. As dimensdes da placa consideradas na analiam fd0,16 m x 10,16 m e
espessura de 0,2 m. As propriedades do materidt;s8213.7 GPa, & 18.6 GPa, = 5.2

GPa,v;= 0.28 ep= 2051.7 kg/m
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Tabela 5.6 — Valores dé., =h.a’l(E;h%) e o = mga’/h (p/E,)°° para placa ortotrépica quadrada
de boro-epdxi, engastada em todos os bordos.

Método (fonte) Aer -

Elemento finito triangular (malha 8 x 8) (LEE, 1990 471,00 46,89
Elemento finito retangular (malha 6 x 6) (PIDAPART093) 472,00 46,80
Solugdo em série (SRINIVASAN, 1987) 474,60 47,19
Método das equagdes integrais (SRINIVASAN, 1987) 446,36 46,09
Elemento retangular 16 GL (malha 4 x 4) (BISMARCIKRIS, 1999) 452,54 46,09
Elemento retangular 16 GL (malha 8 x 8) (presenateaiho) 479,60 47,07

Os resultados da Tabela 5.6 mostram que o moddladag® neste trabalho
apresentou resultados compativeis com os existeatitgratura, validando desta forma o seu
emprego na analise do efeito piezoelétrico na éicanda estabilidade aeroelastica de painéis

aeronauticos.

5.2.Coalescéncia dos Modos

O ponto correspondente a primeira coalescéncianglodos indica o inicio do
movimento instavel do painel. Desta forma, o patéande pressédo dinamica critich:)
correspondente ao ponto onde ocorre a primeirg@so@hcia dos modos representa a fronteira

da estabilidade aeroeléstica do painel.
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Figura 5.3 — Coalescéncia dos modos principais déracao de uma placa.

A Figura 5.3 mostra a coalescéncia dos modos pareide vibracdo de uma placa,

simplesmente apoiada, manufaturada em aluminio-2824om a=b=0,4 m e a/h=100.

Nota-se que, para esta configuracdo de painelakesm®ncia do 1° e 2° modos de
vibracéo ocorrera quando parametro de pressdo iiaditancar o valor de 21,741Kg/(m
§%). Vale observar que o subseqiiente aumento dadprefisamica do escoamento também
acarretara a coalescéncia dos 3° e 4° modos dac&dyr porém, quando o parametro de
pressdo dinamica for aproximadamente 465kf(m $). Desta forma, este segundo ponto
de coalescéncia ndo tem significado pratico, poisesponde a um ponto onde a estrutura ja
entrou enflutter. Para efeito de estudo da estabilidade aeroeasipenas o primeiro ponto

de coalescéncia é considerado.
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Figura 5.4 — Coalescéncia dos modos com a aplicac@le tensdo elétrica nos atuadores
piezoelétricos.

A Figura 5.4 mostra o efeito da aplicacdo de tensBrica nos atuadores
piezoelétricos na coalescéncia dos dois primeirodas de vibragdo de uma placa quadrada
plana, simplesmente apoiada, feita em aluminio Z024onde a = b = 0,4 m e a/h = 100.
Nota-se que no ponto de ocorrénciafldter, o0s modos se coalescem e os autovalores se
tornam complexos conjugados. A parte complexa ddgvalores provocard o aumento na
amplitude do movimento do painel até a ruptura stautira. O efeito do enrijecimento
devido a atuacao piezoelétrica € aumentar o valgagametro de presséo dindmica critica ao

retardar a coalescéncia dos modos.

A Figura 5.5 mostra o efeito da aplicacdo de tensBrica nos atuadores

piezoelétricos sobre o parametro de pressao dimaanitica do escoamento em uma placa
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quadrada plana, simplesmente apoiada, manufateradduminio 2024-T3, ondea=b =0,4

m e a’/h = 100.

O efeito da aplicacdo de tensao elétrica nos ataadunezoelétricos é estabilizante,
pois provoca o aumento da presséo dinamica cdticescoamento. A Tabela 5.7 e a Figura
5.5 mostram que a aplicacdo de uma tensédo de %9 sobre as placas dos atuadores
piezoelétricos provoca um aumento em 7,0% no v@ddoparametro de pressdo dinamica
critica. Além disso, uma tensédo de 200 volts auasnent 28,4% este parametro. Deve-se
observar, porém, que este aumento na “rigidez Eesta®” depende da relacdo entre a

espessura da placa original (sem o atuador) ees®s@ do atuador piezoelétrico.

Tabela 5.7 — Aumento percentual do parametro de pssdo dindmica critica do escoamento
sobre a placa com a aplicacéo de tensdo sobre ogaatores piezoelétricos.

Tenséo (volts) Aher (%)
0 -X-
50 7,0
100 14,0
150 21,2

200 28,4
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Figura 5.5 — Tensé&o elétrica versug. em uma placa quadrada, simplesmente apoiada, em
aluminio 2024-T3,a=b =0,4 m e a’/h = 100.

5.3.Influéncia do Alongamento

A influéncia do alongamento de uma placa com camegto piezoelétrico, sobre o
parametro de pressao dindmica do escoamento digadss em um painel de aluminio 2024
T3. O propdsito desta andlise € verificar se aagdo no alongamento da placa atenua ou

aumenta o efeito do carregamento piezoelétricagider aeroelastica da placa.

Inicialmente investigou-se o efeito do alongamearo placas de aluminio com as
camadas de PZT, sobre o parametro de pressao dmaritica do escoamento, porém, sem o

efeito piezoelétrico




59

250
9
200 7
7
7
e
150 ~
* - /
< 7
2
100 >
Cd
- -
50 —— =@
r —e -~
0 T T T T 1
0,5 1 2 3 4
Alongamento (a / b)
= @ Simplesmente Apoiada  —fll— Engastada

Figura 5.6 — Influéncia do alongamento e da condigéde contorno de uma placa de Al 2024-T3
no parametro de pressao dindmica critica do escoamte, a/h = 200.

Em toda a andlise subsequente, considerou-se erasional de pressdo dinamica

critica como sendbe, = A¢; &/(E.F).

A Figura 5.6 mostra que para uma placa simplesmantéada, quanto maior o
alongamento, maior sera a sua rigidez aeroelagdicdprma que, d de uma placa de
aluminio 2024-T3 com a/b=4 é 11,6 vezes maior goeesmo parametro quando a/b=0,5. Por
outro lado, quando a placa é engastada, o aumerdtbdgamento de uma placa de Al 2024
T3 s6 aumenta &, até a/b = 3. A partir deste valor de alongamemfoparametro de pressao
dindmica diminui. Vale notar que a rigidez aerd#asda placa simplesmente apoiada é
maior que a da placa engastada a partir de a/ls.=ORtro ponto relevante nesta andlise é
que, para placas com alongamento entre 0,5 e @8dicdo de engastamento garante maior
rigidez aeroelastica que a condi¢do de simplesnapu@da. Esta tendéncia se inverte para

placas com alongamento maior que 2,5 para o Al-AtR4



60

450
[ )
400 4
/
350 74
7 [ ]
Zz L
300 5 —
P .
, 250 y -
<U L[]

200 /. ,I/
’
150 PRAED 4
-~ ,_ //
100 -

e
-
-~
50 =

Alongamento (a/b)

=——\/=0 =l -V=100Volts =@ V=200 Volts

Figura 5.7 — Influéncia do alongamento de uma placale aluminio 2024-T3, simplesmente

apoiada, com carregamento elétrico no atuador, at 200.

Quando se aplica tensao elétrica nos atuadoresghitrdcos e se analisa o efeito do
alongamento da placa na condi¢cado de contorno ssmgliete apoiada, nota-se que o efeito do
enrijecimento da estrutura devido ao efeito pieoeb tem relagdo com o alongamento da
placa, como pode ser visto na Figura 5.7. Notaugeogenrijecimento da estrutura devido ao
efeito piezoelétrico € maior quanto mais alongadafplaca. Por exemplo, quando a/b = 4, o
aumento eni, devido a aplicagdo de uma tensdo elétrica de D08 no atuador é de
aproximadamente 47% nas placas simplesmente apaad®2% nas placas engastadas. Por
sua vez, quando a/b = 1, o aumentoigré de apenas 13% e 8% para as placas simplesmente
apoiadas e engastadas respectivamente. A Figurm@&s8a a mesma tendéncia quando a
placa € engastada. Nesta figura, observa-se qfesto @ enrijecimento da placa engastada,

devido ao efeito piezoelétrico, € superposto amlimgéo do parametro de pressdo dinamica

critica a partir de a/b=3.
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Portanto, conclui-se que quanto maior o alongamemigis evidente € o efeito

piezoelétrico.
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e—p==\/=0 =l -V =100 Volts =@= V=200 Volts

Figura 5.8 — Influéncia do alongamento de uma placde aluminio 2024-T3, engastada, com
carregamento elétrico no atuador, a/h = 200.

5.4.Influéncia da Curvatura

Neste estudo, investigou-se a influéncia do efgikaoelétrico sobre a fronteira de
estabilidade aeroelastica de painéis curvos. Otiobjelesta analise é saber se a curvatura
amplia ou atenua o efeito do aumento de rigidepeddéstica do painel, quando este é
carregado piezoeletricamente. Foram analisadogipasimplesmente apoiados e engastados,
com alongamentd,0 e 2,0. O parametro de curvatura empregado foi a r&#/éo onde as

grandezadd e h podem ser visualizadas na Figura 3.4. Ressaltpwsél=0 corresponde a
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placa e,H/h=6 equivale a maxima curvatura onde a teoria de casbatada pode ser

empregada, segundo REISSNER (1955).
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Figura 5.9 — Influéncia da curvatura de um painel @ aluminio 2024-T3, simplesmente apoiada,
a/b=1, com carregamento elétrico no atuador.
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Figura 5.10 — Influéncia da curvatura de um paineble aluminio 2024-T3, engastada, a/b=1, com
carregamento elétrico no atuador.

As Figuras 5.9 e 5.10 mostram que a curvatura reg&bh do escoamento, em um
painel quadrado simplesmente apoiado ou engastaflogncia no aumento de rigidez
aeroelastica do painel devido ao efeito piezoelgtriA curvatura associada ao efeito
piezoelétrico produz maior variagdo e, em um painel simplesmente apoiado,
comparativamente ao painel engastado. Nota-senqueondicdo de simplesmente apoiada,
quanto menor a curvatura, maior € a variag&d..; devido ao efeito piezoelétrico, visto que,
para H/h< 2.0 0 A\, € maior que 50%, e, quando H/h = 6.0Ak; € de apenas 15%.
Importante salientar que, X\, € em relagdo ao valor dg da placa com a camada de PZT,
porém, sem voltagem no atuador. Por outro ladainep engastado sofre pequena variagédo
em )., devido ao efeito piezoelétrico. Esta variagdoenan que 4,5%, e apresenta valor

aproximadamente constante quando H/B.0, eA)., € de apenas 1,7% quando H/h = 6.
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Portanto, a condicdo de simplesmente apoiado éomuais sensivel ao efeito da curvatura

associado ao efeito piezoelétrico, comparativamistendicdo de engastamento.
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—@—V =0 (Engastada) --m--V =100 Volts (Engastada)

Figura 5.11 — Influéncia da curvatura na direcdo doescoamento, em um painel de aluminio
2024-T3, com carregamento elétrico no atuador, a/lisa/h = 200.

A Figura 5.11 mostra que, o aumento da curvatucaati@&ra significativamente o
parametro de pressao dinamica critica do escoarsebte o painel até H/h=2, para o painel
simplesmente apoiado, e H/h=3 para o painel endmastapartir destes respectivos valores, 0
aumento da curvatura provoca o0 enrijecimento dautesd, de modo que, o parametro de
presséo dinamica critica do escoamento num paimeb simplesmente apoiado, com H/h=6,
€ 396% do correspondente parametro para o paiaeb @, na condicdo de engastamento o
aumento € de 215%. Em ambas as condi¢cdes de corgoem toda a faixa de curvatura

analisada, o efeito piezoelétrico apenas increnuemtgalor dei., . A formulacdo matematica



65

utilizada neste trabalho ndo permite a analise pHie6.0, haja vista o emprego das

aproximagoes oriundas da teoria de casca achatada.

As Tabelas 5.8 e 5.9 mostram o valor da variac@cepwal do parametro com a
aplicacdo da tensédo nos atuadores piezoelétrieos,qs valores de curvatura estudados, em

painéis de aluminio 2024-T3 com alongamentos 2,0 eespectivamente.

Tabela 5.8 — Variacdo em, com a curvatura, a/b =1.

Simplesmente

Engastado
Apoiado
H/h 50 volts 100 volts 50 volts 100 volts
0 27,6 55,6 1,8 4,0
1 26,9 54,6 2,1 4,1
2 25,4 51,5 19 3,9
3 14,9 30,5 2,1 4,1
4 13,2 26,5 1,3 2,5
5 8,9 19,2 0,7 2,0
6 7,0 15,6 0,7 1,7

Tabela 5.9 — Variacao em., com a curvatura, a/b =2.

Simplesmente

Engastado
Apoiado
H/h 50 volts 100 volts 50 volts 100 volts
0 7,8 15,5 5,5 11,2
1 6,8 14,3 4,9 10,4
2 121 14,8 1,6 2,7

3 2,2 3,2 2,0 2,5
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4 1,2 1,7 1,2 2,5
5 0,7 15 0,9 2,0
6 0,6 14 0,8 1,5

A Tabela 5.9 e as Figuras 5.12 e 5.13 mostram guendo a/b=2, a maior variacao Ak,
ocorre quando H/k 2.0, eA)l, € desprezivel para H# 3.0, em ambas as condicbes de
contorno. Portanto, um painel curvo com H/h3.0, independentemente da condicdo de

contorno, é insensivel ao efeito piezoelétricongoaa/b=2.
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Figura 5.12 — Influéncia da curvatura de um painetle aluminio 2024-T3, simplesmente apoiada,
a/b=2, com carregamento elétrico no atuador.
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Figura 5.13 — Influéncia da curvatura de um paineble aluminio 2024-T3, engastada, a/b=2, com
carregamento elétrico no atuador.
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Figura 5.14 — Influéncia da curvatura de um painelde aluminio 2024-T3, sem carregamento
elétrico no atuador.

A Figura 5.14 mostra o efeito do alongamento assloca curvatura e a condicao de

contorno de uma placa, no parametro de pressamuia&ritica do escoamento. E evidente
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que o alongamento & o parametro que mais influemik, , pois, fixando-se a condi¢do de
contorno e a curvatura e, variando-se o alongantsntidb=1 para a/b=2, verifica-se a grande
variacao enl A curvatura apenas exerce influéncia quando Hhy>nbora, quando H/h<2
ocorra a maior variacdo eri,; quando se aplica tensdo elétrica sobre os atumadore
piezoelétricos. Relativamente a condi¢cao de cootquar si s6 ela ndo define qual condigédo
confere maior rigidez aeroelastica ao painel. Eipoefixar outros parametros geométrico tais
como: alongamento, curvatura e espessura; de faregaobter precisamente a influéncia da

condicéo de borda da placa.

5.5.Influéncia do Angulo de Laminacdo

Inicialmente, o estudo da influéncia do anguloataihacao consistiu em considerar
um laminado com apenas uma camada, variando-sgywoade laminacdo em relacdo a
direcdo do escoamento aerodindmico sobre a placasdguida, analisou-se a influéncia do
angulo de laminacdo no aumento da rigidez aeriamddsta placa devido ao efeito
piezoelétrico. O objetivo desta analise € sabeexsgte algum acoplamento entre o efeito

piezoelétrico e o angulo de laminacgéo da placa.
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Figura 5.15 —A,* versus0, em uma placa de boro-epoxi, a/b=1.

A Figura 5.15 mostra a variacdo do parametro despredindmica critica de uma
placa quadrada de boro-epéxi, quando se varia wl@dg laminacdo em relacdo a direcdo do
escoamento, onde a/b =1, a/h =203;93.1 GPa, £E=18.6 GPay;, =0.3,v,; =0.06, G> = 6.5

GPa e = 2051.7 kg/m

Nota-se que a placa plana quadrada, simplesmpgoi@da ou engastada, o laminado
alinhado ao escoamento fornece a maior rigidezeklimtica. O parametro de pressao
dindmica critica se reduz a medida que o angulardamacao vai de 0° a 90°, se reduzindo a
aproximadamente 25% do valor maximo, quando a pésta simplesmente apoiada ou
engastada. A placa quadrada engastada possuimgadez aeroelastica, em todos os angulos

de laminag&o, comparativamente a placa simplesrapoiada.
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Figura 5.16 —\* versus®, em uma placa de boro-epéxi, a/b=2.

A placa com a/b=2, em ambas as condicdes de contapresenta @, mMAaximo
quando o angulo de laminacéo vale 30° como paodeise na Figura 5.16. Para angulos
entre 30° e 90%. se reduz até o seu valor minimo, correspondesfEectivamente a 32%
do valor maximo para a placa simplesmente apomd&% para a placa engastada. Portanto,
a placa quando esta simplesmente apoiada sofrermariacdo em/, quando se varia o
angulo de laminacdo. Vale ressaltar que, a pagthh d 65° aproximadamente, o laminado

simplesmente apoiado € mais rigido que o laminagastado.
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Figura 5.17 — Influéncia do angulo de laminacdo erama placa de boro-epoxi, simplesmente
apoiado, onde a/b =1, a/h=200, sujeito ao carregamnte piezoelétrico.

A Figura 5.17 mostra que o enrijecimento da placadepda devido ao efeito
piezoelétrico € mais acentuado quando o angula esmtre 45° e 90°. Nesta faixa de angulo
de laminacao, a variacdo e chega a 93% quands90°.Embora a variacdo seja menor, o
mesmo comportamento pode ser visto nas Figuras 5.18 e 5.19, onde a andlise foi
estendida para placa quadrada engastada e placaatnl, simplesmente apoiada e
engastada, respectivamente. Portanto, o enrijetintEnplaca devido ao efeito piezoelétrico

tem relacdo com o angulo de laminagé&o da placa.
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Figura 5.19 — Influéncia do angulo de laminacao, pta de boro-epéxi, simplesmente apoiada,
a/b = 2, sujeito ao carregamento piezoelétrico.
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Figura 5.21 — Influéncia do angulo de laminacéo, pta de boro-epodxi.
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A Figura 5.21 mostra de forma compacta o efeit@ldogamento, da condicdo de
contorno e do angulo de laminacdo em um laminadoode-epOxi no parametro de pressao
dindmica de instabilidade aeroelastica da estrutDoano pode ser visto, o laminado com
alongamento 2 apresenta maior rigidez que o lamigadrado, em ambas as condi¢cfes de
contorno. Quanto a condicdo de contorno, o lamirgadrado engastado € sempre mais
rigido que o laminado simplesmente apoiado. Pogéismdo a/b=2, o laminado simplesmente

apoiado é mais rigido que o engastado a parti-@dec.

5.6.Efeito da Tensao Elétrica Inversa no Atuador

A principal aplicacdo préatica do atuador piezoalétem painéis aeronauticos é a
possibilidade de se controlar a velocidadefldd#er da estrutura. Este controle é exercido
através da variacdo da tensdo elétrica aplicadé&uador, que por sua vez, ira alterar a rigidez

da placa e consequentemente, a velocidade deilittdb aeroelastica da estrutura.

Neste estudo serd observado o efeito na rigidezekdstica da placa quando se
inverte a polarizacdo no atuador piezoelétricoaddises anteriores nesta tese mostraram que
a aplicacdo de tensédo elétrica “positiva” no atuawoijece a placa. Agora, a questédo é: O

gue acontecera a placa se for aplicada uma teh&@ioae“negativa” no atuador?
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Figura 5.22 — Efeito da tenséo elétrica inversa natuador piezoelétrico, placa de aluminio 2024-
T3, a/b =1, a/h = 200.

A Figura 5.22 mostra uma linearidade na respostplalza a uma tenséo elétrica
negativa no atuador. Desta forma, assim como umsade “positiva” enrijece a placa,
aumentando o parametro de pressdo dinamica ciiicagutro lado, a aplicacdo da tenséo
“negativa” diminui a rigidez da mesma, fazendo cque a placa entr8utter em uma
velocidade menor que a correspondente velocidadsstdatura sem a atuacao piezoelétrica.
Esta resposta da estrutura foi verificada nas domgicOes de borda estudadas: simplesmente

apoiada e engastada.
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5.7.Influéncia da Espessura Relativa da Placa

Nesta andlise serd investigada a influéncia que&orentre as espessuras da placa e

atuador exercem no parametro de pressao dinaniiica.cr
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= @= Simplesmente Apoiada  =fll= Engastada

Figura 5.23 — Influéncia da razdo de espessuras @éaca e atuador. Placa de aluminio 2024-T3,
a/b =1, a/h = 200.

O gréfico mostrado na Figura 5.23 ndo contempladuacéo piezoelétrica. Esta
analise mostra apenas o efeito do aumento da dez@&spessuras entre a placa e o atuador,
mantendo-se constante a razao a/h. O enrijecingen&strutura com o aumento da espessura
da placa, relativamente a espessura do atuadotrampse o material da placa (aluminio

2024-T3), por si s6, confere mais rigidez a esteutiue o material do atuador.
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Figura 5.25 — Influéncia da razéo de espessuras géca e atuador. Placa de aluminio 2024-T3,
engastada, a/b = 1, a’/h = 200.
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As Figuras 5.24 e 5.25 mostram que, quanto memspassura relativa do atuador
piezoelétrico em relacdo a espessura da placa,rmemancremento percentual e , em
ambas as condi¢cbes de contorno. Desta forma, quaaitoproxima de 1 (um) for a razéo de

espessuras, mais efetiva sera a atuagao piezolétri

Em um projeto de um sistema de controldldier por atuacao piezoelétrica, deve-
se encontrar a razao de espessuras 6tima entageaagb atuador. Visto que, como mostram
as andlises anteriores, quando ndo houver atuaeaoefetrica, uma grande espessura do
atuador implica em velocidade de ocorréncidldieer relativamente baixa. Porém, quando
houver a atuacdo piezoelétrica, uma pequena espedsuatuador implica em pequeno

aumento de rigidez aeroelastica, tornando-a poiativa

A Tabela 5.10 mostra os resultados de uma anatide se investigou a variagdo no
namero deMach de voo ao nivel do mar, em uma placa quadradduheirao 2024-T3,

simplesmente apoiada, onde a’/h = 200 gH/A0.

Tabela 5.10 — Variagéo no M para h/h, = 10.

\Y 100 volts 200 volts
a/h 200 200
h/hy 10 10
Mer (sem atuacso PZT) 2.84 2.84
Mer (com atuacso PZT) 3.01 3.18
AM 6,1% 12,2%

A primeira observacao importante neste estudo ¢ @u€émero déMach em que o

flutter ocorre M, = 2.84, corresponde a um escoamento supersoniadteoria do pistao €
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aplicavel, resultado este que valida o modelo aefiotico empregado na formulacdo do

problema.

Quanto a influéncia da razé/h, na variagdo do numero diéach critico, pode-se
inferir que: Considerando um painel aeronauticizdipara voo supersénico, ondedmm, e
duas camadas de laminas de material piezoeléipamt ondeh,=0,2mm (cada uma), de
forma queh/h,=10, um aumento em 12,2% rd. € substancial e nédo-desprezivel, como
sugerem as Figuras 5.24 para o incremento perdesttué, em aproximadamente 3%, nas

mesmas condicdes.
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6. Conclusoes e Perspectivas Futuras

O aumento da rigidez aeroelasticafeutter pode ser obtido por meio do emprego de
atuadores piezoelétricos fixados a estrutura algide um painel aeronautico. Este
dispositivo permite o controle da velocidade erégiiéncia de ocorréncia fetter, em um
intervalo cujos valores centrais de velocidade egjiféncia correspondem aos valores do
painel original (sem os atuadores). Este estuddrowogue € possivel aumentar o parametro
de pressao dinamica de ocorréncidldier, portanto a velocidade, em até aproximadamente

72 % em condicdes especificas de configuracao idelga/b=4, engastada).

Neste trabalho, analisou-se a influéncia de par@smgeométricos e do material no
efeito de enrijecimento da estrutura devido ad@fgiezoelétrico. Empregaram-se na analise
dois materiais: um material isotrOpico caractasgstile estruturas aerondauticas, o aluminio

2024-T3; e outro fortemente ortotropico de matertahposto, o boro-epodxi.

Embora no mercado ndo sejam encontrados atuadezselgtricos em forma de
grandes placas, que possam cobrir integralmenteaimel aeronautico, e sim, pequenas
pecas que sdo dispostas em locais especificostddues neste trabalho considerou-se
grandes placas de material piezoelétrico para fwadémicos, visando apenas ao
entendimento da influéncia de grandezas geométfaasgamento, curvatura, angulo de
laminacdo, espessura e condicbes de contorno) rempao de pressdo dinamica de

instabilidade aeroelastica do painel.

O estudo da influéncia do alongamento, em estmitusab carregamento
piezoelétrico, mostrou que painéis planos, simpéegen apoiados, com a/b=4, possuem o

parametro de pressao dinamica de instabilidadeekistaa cerca de 9 vezes maior que o de
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uma placa quadrada simplesmente apoiada. Além,désta razdo aumenta quando uma
tensdo de até 200 volts é aplicada nos atuadoexogbétricos. Portanto, o efeito do
enrijecimento da estrutura devido ao efeito pieoeb tem forte relacdo com o alongamento

do painel. Em outras palavras, o efeito piezoel@té amplificado quando o alongamento do

painel aumenta.

O estudo da curvatura em estruturas sob carregam@roelétrico mostrou que a
curvatura, na dire¢cdo do escoamento de um pakmice grande influéncia quando o painel é
guadrado e simplesmente apoiado, porém, quandmel gaengastado ou com alongamento
maior que um, o efeito piezoelétrico é desprezid&m disso, a maior variacdo emy,
ocorre quando H/i< 2.0. O efeito da curvatura é praticamente nulondoaa/b = 2,

independentemente da condi¢cao de contorno.

O estudo da influéncia do angulo de laminacdo raogtre o enrijecimento da
estrutura devido ao efeito piezoelétrico ocorre ®mos os angulos de laminacdo. O
enrijecimento do painel devido ao efeito piezoaété maior quanto maior for o angulo de

laminacédo do painel, principalmente se o painesimplesmente apoiado e a/b=1.

O estudo da aplicacédo de tensao elétrica inversatuamor piezoelétrico mostrou
que a estrutura responde linearmente a este Blodhnto, uma tensdo “positiva” enrijece a
placa, aumentando o parametro de pressédo dinamiteace, a aplicagdo da tensédo
“negativa” diminui a rigidez da mesma, fazendo cque a placa entréutter em uma

velocidade menor que a correspondente velocidadstdatura sem a atuacao piezoelétrica.

A analise da razao entre as espessuras do pad®latuador mostrou que quanto
menor a espessura relativa do atuador piezoelé@nceelacdo a espessura do painel, menor é
a efetividade da atuacado piezoelétrica, em ambasraticbes de contorno. Portanto, quanto

mais proxima de 1 (um) for a razédo de espessuias, efetiva sera a atuacao piezoelétrica.
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O estudo sobre o0 uso de atuadores piezoelétriceranoque € possivel controlar a
velocidade de ocorréncia fletter em painéis aeronauticos. A analise paramétricduczda
neste trabalho apontou uma ampla gama de combmadedeonfiguracdo que podem fornecer
melhores condicbes de controle da instabilidadeoeddstica deflutter em painéis

aeronauticos.

Como sugestéao para trabalhos futuros, propde-ssendolvimento de um estudo de
otimizag&o para o calculo da dimenséo 6tima dasdates, bem como o posicionamento dos
mesmos sobre o painel, de forma a aumentar a leddalei aeroeldstica da estrutura com o
minimo de incremento em massa da estrutura, vist) 1ga pratica, ndo existem atuadores

piezoelétricos com as dimensdes de painéis aeroosut
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11. RESUMQ

Ese trabalho tem como objetivo o estudo da frontdeeaestabilidade aeroelastica de pa
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(PZT). Empregou-se o Principio de Hamilton pardteiecéo ds equacdes de equilibrio e das cond
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face inferior da placa. Aplicou-se voltagem no dtugpiezoelétrico e determin@e a pressao dindm
correspondente a condi¢do de ocorréncia de fldeestruturaA analise foi estendida para va
configuracdes do painel, onde foram investigadosaacdo do alongamento da placa, o efeit
curvatura, a influéncia do angulo de laminacéoldasy a influéncia das condigBes de contorno, ito
da voltagem invesa e o efeito da variagdo de espessura do p@nelstudo mostrou que a ten
mecanica induzida pelo efeito piezoelétrico aumantalocidade de ocorréncia do flutter, estabilizag
placa. Este enrijecimento da estrutura esti reladio & voltagem plicada nos atuadores e
parametros geométricos da placa. Desta forma, pedmntrolar a velocidade de ocorréncia de f
através do controle da voltagem aplicada e no frejgequado das propriedades geométricas do painel.
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