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Resumo

GRUPPIONI, E. M.Controle aeroelastico por légica difusa de uma asa flexia-tinear
com atuadores piezelétricos incorporadd®se (Doutorado) — Escola de Engenharia de Séo
Carlos, Universidade de Sao Paulo, Séo Carlos, 2008.

As estruturas aeronauticas estao sujeitas a uma variedddad@nenos aeroelasticos que
podem comprometer o desempenho das aeronaves. Com o deseento de novos materiais,
essas estruturas tém se tornado mais leves e flexiveisamfmonmais sujeitas a problemas ae-
roelasticos, tais comitutter e buffeting Pesquisadores tém trabalhado em solugdes alternativas
para resolver esses problemas aeroelasticos indesejévegdessas solucdes envolve o con-
ceito de estruturas inteligentes, que sdo aquelas quesapaesatuadores e sensores incorpora-
dos, integrado com sistema de controle e processamentoalgpgissibilitando a adaptacéo do
sistema estrutural a mudancas nas condi¢des operacid@iglos mateméaticos que incorpo-
ram elementos atuadores e sensores séo de grande imppras&ases preliminares de analise
de estruturas aeronauticas inteligentes. Neste conteg¢todos de modelagem sao necessarios
para capturar a acdo da dinamica estrutural e da carga s@nuda. O presente trabalho apre-
senta o estudo de um controlador difuso ativo para respestalastica de uma asa inteligente
com atuadores piezelétricos incorporados. Caractexsstigo-lineares da resposta aeroelastica
s&o analisadas para condi¢des criticafiulter. E utilizado o método de elementos finitos para
o modelo estrutural ndo-linear e o0 método de malha de vérpieea 0 modelo aerodinadmico
nao-estacionario.

Palavras chave:aeroelasticidade ndo-linear, controle ativo, asa ireelig, atuador pieze-
létrico, logica difusa.

Xi



Xii Resumo




Abstract

GRUPPIONI, E. M Aeroelastic control by fuzzy logic of a nonlinear flexiblegvivith embed-
ded piezoelectric actuatar3 hesis (Doctor) — School of Engineering of Sdo Carlos, Ersity
of Sdo Paulo, Séo Carlos, SP, Brazil, 2008.

Aeronautical structures are submitted to a variety of dasbie phenomena that may com-
promise its performance. With the development of new maltgraeronautical structures have
become lighter, more flexible, and more subjected to aestielproblems, such as flutter and
buffeting. Researchers have been working on alternativeslive these undesired aeroelastic
problems, as the recent concept of smart or intelligentsiras. Smart structures are those
that present embedded sensors and actuators, integrahbecbwirol systems and signal proces-
sing, to enable the adaptation of the structural systemdagés in the operational conditions.
Mathematical models that incorporate actuator elementsensors are of great importance
in preliminary phases of analysis of smart aeronauticaictires. In this context, modeling
methods are necessary to capture dynamic-structural imeleand unsteady aerodynamic loa-
ding. The present work is the study of an active fuzzy cotdrdbr aeroelastic response of a
smart wing with embedded piezoelectric actuators. Noalimaracteristics of aeroelastic res-
ponses are analised for critical flutter conditions. Thadielements method for the nonlinear
structural model and vortex-lattice method for the unsgessstodynamic model has been used.

Keywords: nonlinear aeroelasticity, active control, smart wing,zpigectric actuator,
fuzzy logic.
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CAPITULO

1

Introducao

As estruturas aeronauticas estao sujeitas a diversas fdaixcitacdo, principalmente de-
vido a interacdo com o escoamento aerodinamico, que resultabracdes aeroelasticas. Com
0 constante anseio por aeronaves mais leves e o desenvalgidesnovos materiais, as estrutu-
ras aeronauticas tém se tornado mais flexiveis, sujeita@daeais aos problemas aeroelésticos,
tais comdilutterebuffeting Outras caracteristicas podem afetar os sistemas ag¢roedasomo
nao-linearidades geomeétricas e, devido ao comportamentoaderial, atrito seco, movimen-
tos de ondas de choque e escoamentos separados (DOWELLDIOAELL; TANG, 2002).
Outras classes de aeronaves, tais como as aeronaves d@éomgaéncia em grande altitude
(do inglés,high altitude long enduranceu HALE), especificamente os veiculos aéreos nao-
tripulados (do inglésunmanned aerial vehicleu UAV), incluindo os de combate (do inglés,
unmanned combat aerial vehiater UCAV) (PATIL et al., 2001; CESNIK; BROWN, 2002),

e também os veiculos com asas de forma variavel (do ingiégphing wingy (FORSTER,;
LIVNE, 2000), tém sido estudados com o intuito principal denantar o desempenho do v6o
e diminuir as superficies de controle. A figura 1.1 ilustraaudestas aeronaves, que tem como
principal caracteristica o grande alongamento das asass Bgronaves necessitam de estra-
tégias de controle de véo e de controle de vibragdo mais dgsirdevido principalmente aos
efeitos ndo-lineares (aerodinamicos ou dinamico-estaisu Essa necessidade também pode
ser em razdo do sistema de atuacao ser mais complexo, p@scpoter um ndamero maior

de atuadores tipicos (por exemplo, eletromecéanicos oaulidos) para serem controlados, ou
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conter atuadores nao-convencionais (por exemplo, os @emgiezelétricos distribuidos na
asa). A figura 1.2 ilustra um avido planador tipico comergiaé possui o grande alongamento
das asas como caracteristica principal, que faz com queasaasenham grandes deslocamen-

tos devido a flexdo destas.

Figura 1.1: Projeto de uma aeronave HALE (PATIL et al., 2001)

Figura 1.2: Exemplo de um planador comercial.

Neste contexto, desenvolvimentos em solu¢gBes numéricasodelos aeroelasticos para
serem usados no projeto de aeronaves tém-se tornado mpdadémtes e recebido uma atencao
especial da comunidade cientifica, em ambito mundial. Oselosdcumeéricos para analise
aeroelastica podem ser divididos em duas categorias: umaminio da freqtiéncia e outra no
dominio do tempo. As solu¢es baseadas no dominio da freigji@em de permitir menor

esforco computacional, sdo aplicadas para a previsétutler, sendo que os métodos K e
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P-K estdo entre os principais para o calculo da fronteirastibdidade, com maior preciséo
que métodos no dominio do tempo. As solu¢des baseadas naoidaini tempo permitem

a determinacédo da histéria no tempo da resposta aeroal@stia qualquer condicéo de voo,
facilitando a interpretagéo do fendmeno fisico. Tém a \gertaadicional de permitir e facilitar
a inclusdo de efeitos ndo-lineares e também do projeto terss de controle para supressao

de vibragdes.

Com o desenvolvimento da tecnologia de computadores @igites Ultimas décadas e o
seu acesso facilitado, principalmente pela comunidadeccientifica, em toda parte tornou-
se mais facil a inclusédo de ndo-linearidades nos modelasmdicos dos sistemas dindmicos.
Isso prové modelos mais proximos do real permitindo methanélises e solucdes aos proble-

mas aeroelasticos envolvidos.

Varias pesquisas vém ocorrendo para resolver problemasndele aeroelastico, com a
aplicacdo de solucdes ativas e passivas na estrutura. DpiMar et al. (2001) apresentam
uma revisdo de varios trabalhos realizados para o contedienrdmenos aeroelasticos, no qual
destaca o fendmeno dlatter. Pode-se destacar também Belo et al. (2001) que desenvolvem
controle baseado em légica difusa para controlfudter. Outro trabalho recente de aplicagcéo
de controle em estrutura aerondutica encontra-se em Da (20§X7), onde se realiza o controle
do fenémeno através do controle ativo do proileronda asa, por realimentacéo da pressao

medida num ponto da asa.

Recentemente, desenvolvimentos expressivos com 0 usotdeaisgativos incorporados
na estrutura para controle de vibracdes estdo sendo diz®s materiais piezelétricos tém
sido os mais utilizados como dispositivos sensores e atesdbem como as fibras épticas,
ligas de memoria de forma, e fluidos e géis eletro- e magmetidgicos. Com o propoésito
de modificar a forma e posicao, integrando elementos atigesestruturas juntamente com
sistema de controle, processamento de sinal e sistem@medes, define-se entdo Bstruturas

InteligenteEl) (CRAWLEY, 1994).

Um aspecto importante no desenvolvimento das El é o sisternardrole. Devido & com-
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plexidade progressiva dos sistemas, técnicas de con@iokeanvencionais (que ndo seguem
os procedimentos tipicos das técnicas de controle cldssivoderno) tém sido exploradas no
projeto de controladores néo-lineares e/ou na operacaolietes complexos com incertezas
e parametros ambiguos. Estas técnicas compreendem phmeifte as redes neurais artificiais

e a logica difusa (GRUPPIONI, 2003).

1.1 Estruturas inteligentes em aeroelasticidade

Segundo Crawley (1994), El sdo aquelas que possuem atgsageensores integrados na
prépria estrutura, contendo também um controle I6gicoratie integrado, condicionamento
de sinal e amplificador de poténcia eletronico. Classifiodaias estruturas inteligentes se-
gundo o diagrama da figura 1.3. O conjuatiaptativas compde-se das estruturas que estao
Sujeitas a algum tipo de atuag&o e o conjunsoreadas compde-se das estruturas que apre-
sentam sensores. A intersecgao destes dois grandes ganmpp8ecas estrutur@sntroladas,
na qual se supde que atuadores e sensores estdo unidos porteoteao tipo malha fechada.
Dentro desta interseccao o subconjurttbvas contém as estruturas em que os atuadores e sen-
sores estao distribuidos ao longo da estrutura, os quas@ostambém uma funcao estrutural.
As estruturadnteligentes correspondem a um subconjunto das estruturas ativas, gele ap
sentam também sistemas de aquisi¢ao, processamento ldeaitile e atuacao inteiramente

integrados.

Controladas

Ativas

Inteligentes

Sensoreadas

Figura 1.3: Classificacéo dos tipos de estruturas (CRAWLE®4).

Durante os anos 90 houve o desenvolvimento expressivo dearantes ativos das estru-

turas, sendo os dispositivos sensores e atuadores quamtifhateriais piezelétricos os mais
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utilizados, além das fibras Opticas, ligas de memorias deadpmateriais estrictivos e fluidos
eletro- e magneto-reologicos. Os materiais piezelétpassuem a caracteristica de atuarem
mediante a aplicacdo de uma tensao elétrica, provocanck dor deslocamento. A figura 1.4
ilustra a deformacéo fisica do piezelétrico para um cam@wuieb aplicado, sendo uma con-
tracdo na direcdo transversal de aplicacdo do campo. émekrise o campo elétrico, h4 uma
expansao na direcao transversal e retornando as dimemnsggiesis quando o campo é remo-
vido. Pode também ocorrer a agéo inversa (efeito reversiode@, mediante a aplicacao de
uma forgca ou deslocamento no piezelétrico, ha geracdo dédexiétrica. Esta é uma das ra-
zBes da utilizagdo destes materiais nas El, a fim de modificswe forma ou posi¢éo, além do
potencial de aumento de desempenho, principalmente dasda menor intrusédo na estrutura

(CRAWLEY, 1994), comparado com outras estratégias e mgcears de controle.

Im Y

=

Figura 1.4: Deformagcdo fisica de um piezelétrico.

Os trabalhos envolvendo o uso de materiais inteligentesquantrole de respostas aeroelas-
ticas indesejadas em estruturas aeronauticas comecarmrdessnvolvidos a partir da metade

da década de 90.

Nagamine (2001) apresenta varias referéncias de trabadisoguais os autores realizaram
pesquisas incorporando elementos piezelétricos naswesaeroespaciais para o controle ae-
roelastico e de vibracao, realizados em importantes cedg@esquisas, tais como o Centro
de Pesquisa Langley da NASA nos EUA, os laboratérios de jszsda forca aérea dos EUA
e da Northrop Grumman. Destacam-se ainda pesquisas com @euslementos piezelétri-
cos como amortecedores de vibragdes. Forster e Yang (1888 atuadores piezelétricos

para controle ddlutter supersdnico em uma asa retangular. Outros trabalhos esudgli-
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cabilidade pratica de elementos ativos em aeronaves, andstras dificuldades encontradas,
principalmente com aplicagdo de elementos piezelétribmgdo ao fato do seu uso requerer
grandes niveis de poténcia (alimentacdo dos atuadores)bena devido a complexidade do
controle ativo envolvida (MCGOWAN, 1999). Denoyer et alOfR) mostram o uso pratico
em experimentos de sensores e atuadores piezelétricos pardrole e supressao de vibra-
¢cOes em estruturas espaciais. Nitzsche et al. (2001) ussdaxes piezelétricos para atenuar

o fendmeno déuffetingna empenagem vertical de um F/A-18 em escala real e Framipabn e
(1996) estudam o controle dletterem painéis propondo a distribui¢cdo dos atuadores e senso-
res piezelétricos. Reaves e Horta (2001) também discuteyliaacdes e limitacdes de pacotes

comerciais de elementos finitos na modelagem de estrutiivas eom atuadores piezelétricos.

Visando a atenuacao de vibracdes em estruturas aerorsautiversas disposicoes de ele-
mentos piezelétricos nas estruturas podem ser realizamias, podem ser vistas nos trabalhos
de Shen e Homaifar (2001), Marques e Nagamine (2001) e Nagg2001), que utilizam pa-
res de atuadores piezelétricos colados em faces opostatadega. Balamurugan e Narayanan
(2001) utilizam uma placa laminada com uma face contendmsose outra contendo o atu-
ador. Trindade (2001) faz o estudo de atuadores piez@gtcam efeito de cisalhamento em

uma viga.

Nagamine et al. (2005) faz um estudo de andlisélutter utilizando uma estrutura com
fluido eletro-reologico para controlar a vibragédo indes&jaA estrutura compreende uma viga
"sanduiche" na qual o substrato eletro-reoldgico sob agdarcampo elétrico altera as ca-
racteristicas estruturais da viga, promovendo assim uitna maneira de controle de vibragéo

da estrutura.

1.2 Modelos dinamico-estruturais nao-lineares

O estudo de nao-linearidades em modelos aeronauticos tenmyortancia maior devido
a necessidade de se entender fenbmenos que ocorrem esteuderodinamicamente, em di-

versas condi¢cfes de voo. Alguns problemas sdo bem conbketdliteratura, porém com a
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evolucao e desenvolvimento de sistemas computacionassiljildou-se um maior estudo de
sistemas mais complexos, aproximando-os de condi¢cdes cean 0 maior entendimento des-

tes fendbmenos.

Os problemas envolvendo ndo-linearidades podem serdiogaim funcao de sua origem,
especificamente aerodinamica ou estrutural. As princijpaites fisicas de ndo-linearidades
aerodindmicas sdo os movimentos de ondas de choquespphnente em regimes transo-
nicos e separagfes do escoamento, devido as ondas de chogredes angulos de ataque

(DOWELL, 1990).

As principais fontes fisicas de ndo-linearidade estritmapreendem basicamente as fol-
gas (devido principalmente as superficies de controle gasionam rigidez bilinear), néo-
linearidades geométricas de descolamentos ou deform@igedo a grande flexao e/ou torcado
comparadas com as dimensdes dos objetos (DOWELL; TANG,)2@G#nortecimento estru-

tural (ou histerético) dado pela amplitude da tensao réendurante a deformacao.

Como consequéncia dos efeitos de ndo-linearidades nasueasr aeronauticas tem-se a

ocorréncia de vérios fendbmenos, dentre eles:

fendbmeno ddlutter nas asas;

e danos estruturais devidos a grandes disturbios, tais coamalgs descolamentos ou de-

formacdes, que caracterizam divergéncia;

e oscilacdo atenuada pelo efeito ndo-linear de oscilagbes@mlimite (do inglés limit
cycle oscillatiorou LCO), porém, em modelos néo-lineares pequenos distindio afe-

tam a estrutura;

¢ histerese, a qual pode apresentar LCO estavel e passamptreel, de acordo com a

velocidade do escoamento.

Varias ferramentas, métodos e condi¢Bes para se obter oscakioeldsticos para analise
nao-linear vém sendo estudados por diversos autoresedentjuais podem-se destacar o mé-

todo de elementos finitos, métodos de painéis, teoria dagpestmétodos para identificacédo
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de LCO, tais como diagramas de fase e analise de amortecii@dimico. Diversos autores
vém estudando o fendmeno de aeroelasticidade ndo-lineaerafdlios, também utilizando-se
de métodos e ferramentas ja disponiveis, dos quais pod&séigne e Navarro (1999) que
promovem uma analise linear e ndo-linear através do métedethentos finitos em placas,
baseado na teoria de placa de deformacao em cisalhamentoné& @ ordem (do inglédirst-
order shear deformation plate theoou FSDPT) para analise de estrutura de placa linear de
asa de aeronave tipo HALE, com matrizes do modelo contemam$epolinomiais de Ritz. O
trabalho de Tang et al. (1999), a partir das equacgOes denhggraonsidera uma estrutura nao-
linear baseadas na equacao de placa de Karman. E utilizadtdorde malha de vortices para
0 modelo aerodindmico, em que observa LCO numa asa em datiizetRl. (2001) apresentam
uma revisao bibliogréfica com aplicacdo sobre aeronaves$ifd E com estrutura geométrica
ndo-linear. O modelo considera uma formulacdo néo-lingsinseca para uma dinamica de
viga inicialmente curvada e torcida e, a solugcéao da equaga@dimear é feita removendo-se 0s
termos diferenciais dependentes do tempo, notando-se WmoS resultados. Dowell e Tang
(2002) apresentam as fontes e consequéncias dos efeitas-tieearidades estruturais, consi-
derando aerofolios com folga na superficie de controlecas® estrutura de placa sujeita ao
LCO, asa de aeronave tipo HALE que exibe LCO e aerodinamicdinéar devido a onda de
choque. Cesnik e Brown (2002) também apresentam a modeldgema asa HALE com de-
flexdo ndo-linear, considerando modelo de asa como umarigeés dimensdes, com efeitos

de acoplamento entre extensédo/torgéo e flexao.

N&o-linearidades estruturais também estdo envolvidastod@ de asas de forma variavel
(do inglésmorphing wingscomo em Gern et al. (2001) que modelam asas como placasausand
a teoria de deformacao em cisalhamento de primeira orde®HFpBe Gern et al. (2002) que
estudam a minimizacao da energia de atuacdo necessamaizagfio da localizacao dos atu-
adores na estrutura. Pode-se citar ainda outros trabatimos em Monner (2001) e Sahoo e

Cesnik (2002).
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1.3 Controle de estruturas inteligentes

Um importante aspecto no desenvolvimento de estruturaBgehtes estd no sistema de
controle adotado (Leipholtz e Abdel-Rohman (198pudMarques e Nagamine (200%1))0
controle convencional é tratado aqui como compreendentiecagas de controle classicas e
modernas encontradas na literatura, tais como em Ogata)(@¥BAzzo e Houpis (1988). De-
vido & complexidade dos sistemas ter aumentado nos Ultengsas, considerando-se modelos
mais complexos, com mais graus de liberdade e principabm@ o avanco da tecnologia
aeroespacial, técnicas avancadas de controle (tratadasamo técnicas ndo-convencionais)
passaram a ser exploradas ativamente no projeto de caluretan&o-lineares e/ou operando
em ambientes complexos com ambigiidades e incertezasciisdé ndo-convencionais (con-
siderado aqui como os que compreendem basicamente métdostdle inteligente, ou seja,
as redes neurais e a logica difusa) sdo aquelas que ndo seguainordagens das técnicas

relacionadas ao controle classico e moderno.

Asredes neurais artificiai(RNA) e a logica difusa compreendem as principais ferraagent
da inteligéncia computacional, as quais sdo amplamenitsedpk no controle de vibragdes de
estruturas, como citados em Nagamine (2001) e GruppiofBj2@om a capacidade de apren-
der e generalizar modelos com nao-linearidades e altamentplexos, a capacidade de auto-
organizacao de processamento temporal, a grande velecittagdrocessamento para geracao
de dados em tempo real (SOUZA et al., 2002) e facil aplicagaa&s RNA uma ferramenta
extremamente poderosa para a resolucao de diversos peshléando sido muito utilizadas

como alternativa para o controle de sistemas dinamicos.

Os controladores difusos podem ser relacionados contenente as estratégias de con-
trole classicas do tipo PID (proporcional-integral-dativo) (YAGER; FILEV, 1994), as quais
auxiliam no projeto dos controladores, que variam subg&bmente de acordo com a natu-
reza dos problemas que devem ser resolvidos. Sua aplicdééi € de baixo custo, além de

apresentar caracteristicas de robustez as incertezasiacbes parametricas.

ILEIPHOLZ, H. H.; ABDEL-ROHMAN, M. Control of structures The Netherlands: Martinus Nijhoff Pu-
blishers, 1996.
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Devido principalmente a pratica ja consolidada de técrdeasontrole classicas, a utiliza-
cao de controladores difusos em estruturas aeronauticdat&amente escassa, sendo ainda
objeto de estudo de diversos trabalhos para aplicaca@futoim o objetivo principal de manter
a seguranca da aeronave em operacao. Sua utilizacédo ataadesibasicamente no controle ou
supressao de vibragdo em estruturas como vigas ou placa® &icacédo em estudo, pode-se
destacar Rocha (2002) que desenvolve um controlador bmseatbgica difusa para supressao
deflutter de um aerofdlio rigido. O controle ocorre através da sugertieflapedo aerofolio

na ocorréncia do fendbmeno teatter.

1.4 Modelos aerodinamicos e aeroelasticos

O conhecimento do carregamento aerodinamico sempre foiasafid na modelagem de
sistemas aeroelasticos, sendo executado principalmelatampalise do equacionamento basico
da dinamica dos fluidos (ANDERSON JR., 1991). Os modeloditams na maioria dos casos,
séo resolvidos para problemas de placas planas e supefiinge, mas com limitagdes devido
principalmente as condi¢des de contorno. Porém, desdeemtadsie computadores mais ve-
lozes e eficientes, a aplicacdo de técnicas numeéricas peortiatamento de geometrias mais

complexas e o melhor tratamento nas condi¢gdes de contorno.

A resolucéo das equacdes mais completas de dinamica desffoidmnseguida com o de-
senvolvimento da Dinamica dos Fluidos Computacional (GkbinglésComputational Fluid
Dynamic$, que atualmente permite a simulacdo de escoamentos nmagec@s, Como aque-
les em regime transdnico (CAMILO, 2003). Porém, dentre o®dus mais utilizados esta o
método dos painéis, que € baseado na distribuicdo de elesremsingularidades na superfi-
cie, em que o objetivo é obter a intensidade destas sindaties para determinadas condi¢des
de contorno. Isso promove uma economia do ponto de vistaw@aecipnal, do que métodos
gue resolvem para todo campo de escoamento no volume de fitsde método, no entanto &
valido apenas para escoamento potencial incompressieelritdimensional, necessitando de

correcdes para seu uso em regimes de escoamento compressige0so.
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A solucéo ideal para o problema aeroelastico no dominio uhpaeé através da resolu-
cao simultanea das equacdes estruturais e aerodinamioa® €sta abordagem ainda néo é
pratica, a estrutura e a aerodinamica séo tratadas sepeaidae acopladas nas equacdes de
movimento, que passam a ser resolvidas iterativamentegjausra cada instante de tempo
calcula-se o carregamento aerodinamico e depois as conesptes deformacgdes estruturais.
Este acoplamento pode ser feito através do método de itdegmoporsplinesde superficie e

resolvido iterativamente, como é feito em Benini (2002).

Para a modelagem de sistemas aeroelasticos pode-se odarteabalhos que envolvem
ferramentas ndo convencionais para descrever sua dindbunaideracdes sobre RNA na mo-
delagem estrutural e do efeito aerodinamico podem ser dieabos no trabalho de Ferreira
et al. (2003) que promovem a identificacédo e predicdo da agaelastica de uma asa em tunel
de vento, por uma RNA com atrasos no tempo (do ingié® delay neural networéu TDNN)
para emular a resposta aeroelastica de dados experimd&agasajan (2002) também promove
a identificacdo e predicdo do fendbmeno aeroelasticthutter de uma asa usando uma RNA
recorrente. Uma rede neural emula o escoamento da aeradiadao-estacionaria ao redor do
aerofélio estudado e outra captura o efeito estrutural deasa com forma variavahprphing

wing).

1.5 Objetivos

Atualmente houve o0 aumento da necessidade de se ter modelosmiesentem a dinamica
de asas inteligentes, sobretudo no que diz respeito a aantedesempenho e diminuir as su-
perficies de controle e, principalmente, o controle e sgdie de fen6menos aeroelasticos, de
maneira a facilitar as fases preliminares de analise detesds aeronauticas inteligentes. A ne-
cessidade de se conhecer melhor a dindmica dessas estugnraendo tratada sobretudo com
modelos envolvendo néo-linearidades estruturais, deaaddipos de aeronaves envolvidas, em

que teorias lineares séo insuficientes em sua aplicacao.

O objetivo deste trabalho é desenvolver um modelo de adayeriee que apresenta estru-
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tura ndo-linear, devido a grandes deslocamentos. O estslacéh a asa contendo elementos
ativos incorporados (especificamente atuadores pieizelgtipara o controle aeroelastico dis-
tribuido. Através do modelo de aerodindmica ndo-estadeeao acoplamento aeroelastico,
juntamente com o controlador faz-se o estudo para a supréss@ibracées na asa, objeti-
vando o controle em condicao critica filetter. Faz-se o estudo do comportamento néo-linear
das respostas aeroelasticas, sendo esta a contribuigéipalipara estudos posteriores na area
de aeroelasticidade para analise e atenuacdo do fendbmenwmvyendo entdo o modelo para

analises preliminares de estruturas aeronauticas.

1.6 Organizacéao do texto

Neste primeiro capitulo apresentou-se uma introducacesedtruturas inteligentes, suas
aplicacbes em controle de fendmenos aeroelasticos, evasiks sobre elementos ativos pi-
ezelétricos e utilizagdo em estruturas inteligentes, bemoco uso de controle com técnicas
nao-convencionais, enfatizando o controle por l6gicasaiftlOs objetivos e organizacéo deste

trabalho também séo apresentados neste capitulo.

O capitulo 2 mostra uma sintese da modelagem matematicaaleatratura ativa com ele-
mentos atuadores piezelétricos incorporados, pelo méteddementos finitos. Inicialmente
destaca-se uma estrutura com base nas hipoteses de vigeed8&moulli e o Principio Varia-
cional Eletromecéanico. Este modelo estrutural estengheiseo elemento de placa de Kirchhoff
e posteriormente com a inclusdo de nao-linearidade gemaétonsiderando-se a vibracao
com grandes deslocamentos. Alguns resultados de veriichgdnodelo estrutural também
sdo apresentados, comparando-se com a bibliografia cad&wdttambém corsoftwareco-

mercial de modelagem por elementos finitos.

O capitulo 3 apresenta 0 modelo aerodinamico e o procedingenacoplamento entre as
malhas estrutural e aerodindmica, considerando-se n®driacoordenadas modais e coorde-

nadas fisicas.

O capitulo 4 mostra alguns fundamentos de controle ndocecmional por l6gica difusa,
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fazendo uso do modelo lingtistico de Mamdani. A aplicacacordrole de vibracao de es-
trutura, que sera utilizado para o controle aeroelasticasdaativa, se da pela emulacdo deste
controlador por uma rede neural artificial, a fim de reduziust@ computacional durante as

simulagoes.

O capitulo 5 apresenta a descricdo da asa aeroelastical@@us e alguns resultados e
discussoes da aplicagdo do controle aeroelastico atravésrdrolador difuso desenvolvido.
Consideram-se resultados do controle aeroelastico da@saa estrutura principal modelada
com elementos de viga de Euler Bernoulli, com elementosasaginear de Kirchhoff e com

elementos de placa ndo-linear, todos considerando elempigizelétricos lineares.

O capitulo 6 apresenta algumas consideracdes finais sdbreadsmlho, com conclusdes a

respeito dos resultados obtidos e também com algumas pasgeesa trabalhos futuros.
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CAPITULO

2

Modelo matematico da estrutura ativa

Este capitulo apresenta a modelagem mateméatica de umtuesttiva com elementos
atuadores piezelétricos incorporados. A modelagem é d&itwés do método de elementos
finitos (MEF). Através do principio de Hamilton e das expdessde energia cinética, energia
potencial de deformacéo e trabalho virtual efetuado, juetde com as equacdes constitutivas
da piezeletricidade, chega-se ao Principio Variacionetr&inecanico. Inicialmente apresenta-
se 0 modelo com base nas hipéteses de viga de Euler-Bermaelllindo-se o comportamento
eletro-mecéanico. Este modelo estrutural estende-se mean@nto de placa de Kirchhoff, tam-
bém com o comportamento eletro-mecéanico e, posteriormemeiem-se consideracdes de
ndo-linearidade geométrica, admitindo-se vibragbes aamdgs deslocamentos. Apresenta-se
também a verificagdo do modelo estrutural desenvolvido esamglo-se com resultados encon-
trados na literatura e comparando-se também com o programearcial de modelagem por

elementos finitos MSC Nastran/Patfan

2.1 Comportamento eletro-mecanico

Com o Principio Variacional Eletromecanico é possivel obtea expressao geral para o
comportamento de meios piezelétricos, através da apticde@nétodos como o de elementos

finitos. Partindo-se do principio de Hamilton, o qual uéilzoordenadas generalizadas e prové

15
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uma completa formulacdo dos problemas mecéanicos (MEIROWL| 1986), tem-se:

5/ T-U)dt+ [ oWpedt =0, 2.1)

t1
ondeT é a energia cinética total do sisterua¢ a energia potencial de deformacéo do sistema
e OWy¢ 0 trabalho virtual das for¢as n&o-conservativas atuandistema, entre os instantes de

tempot; et,.

A energia cinéticd é dada por (MEIROVITCH, 1970):

1 . .
=5 / p{ar'{arav, (2.2)
onde o dominio de integrac&oé o volume da estruturp,a densidade de masséd@ é o vetor

de velocidades generalizadas.

Segundo Preumont (1997), para materiais piezelétricogj@acées constitutivas eletro-

mecanicas sao acopladas, ou seja:

{0} =[C"|{e} - [e{E}
{D} = [e]"{e} +[{°HE}, (2.3)
[e] = {d}[CF]

onde{c} é o vetor de tensdo mecanid@F] a matriz de rigidez{e} o vetor de deformagéo
mecanica,e] a matriz de coeficientes de tenséo piezelétf€&sg, o vetor de campo elétrico,
{D} o vetor de densidade de carga elétr{¢4] a matriz de constantes dielétricas a deformacéo

constante €d} a matriz de constantes de deformacé&o piezelétrica.

A energia potencial total do sistema provém das equag¢Oesditdivas (equacao (2.3)) e

inclui as energias potenciais mecanicas e elétricas (MARRWAGAMINE, 2001), isto é:
1
=5 [ (e (o1~ {ET D V. @4
O trabalho total das for¢cas externas aplicadas é dado por:

W= (R} + [T (RIav+ [ (T (Fosi- [ (ojais.  @9)
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onde{q} é o vetor de deslocamentos generalizadBs} o vetor de forgas concentradd$},}
o vetor de forgas de corpo sobre o voluvhe{Fs} o vetor das forgas de superficie aplicadas na
areaS; do corpo{@} o vetor de potencial elétrico@ a carga elétrica sobre a superfi§edo

corpo.

Substituindo a equacéo (2.3) na equacéo (2.4) obtém-sagiapetencial) em termos
das equagOes constitutivas, e substituindo depois na &gj{acl), juntamente com as equa-
cOes (2.2) e (2.5), e fazendo todas operagdes, obtém-seaddryiVariacional Eletromecéanico

para meios piezelétricos:

N (po{a}T{a} — 8{e}T[CE|{e} + o{e} T [e{E} — S{E} [{°{E} + O{a} {R})aV+

Js, 0{a}T{Fs}dS; + &{a} T {Pe} — [5,{®}QdS, =0,
(2.6)

que sera empregado para obter as equacdes de elementss finito

2.2 Formulacgao linear via método de elementos finitos

Nesta secdo serdo desenvolvidos os modelos lineares eranétefinitos, partindo do
Principio Variacional Eletromecéanico para meios piezields. Seguindo o procedimento de
modelagem efetuado por Nagamine (2001), inicialmentedesanvolvido o modelo de viga
de Euler-Bernoulli com quatro graus de liberdade, obteselas matrizes de massa e rigidez do
sistema, tanto para a estrutura principal quanto para oweekes com propriedade piezelétrica.
Depois, seguindo-se o procedimento do modelo desenvagbadbaima Jr. (1999) sera desen-
volvido o modelo linear de placa de Kirchhoff, também coaesathdo-se a estrutura principal e

0s elementos com propriedade piezelétrica.

2.2.1 Modelo de viga

Para este modelo em elementos finitos adotou-se uma dzs@é i em elementos de viga
de Euler-Bernoulli (CRAIG JR., 1981) dois nés e quatro gdeiiberdade mecéanicos por no

(deslocamento axial, deslocamento vertical, rotacadd e tor¢caop), como mostra a figura 2.1,
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e um grau de liberdade elétrigpque depende dos potenciais aplicados no elemento.

; /\cpj
u . a ] %
4 Né6 i N6 j

Comprimento

Y

Figura 2.1: Elemento finito de viga e seus graus de liberdaas#nicos.

As coordenadas generalizadas pakaésimo elemento, que determinam os deslocamentos,

rotacdo e torgao nos nos sucessiveg, podem ser representadas pelo vétg}, ou seja:
{at= {u w & ¢ u w 6 ¢j}'. (2.7)

Esta discretizagdo € obtida pelo uso das matrizes de furecBwrda[Ny] e [Ny, ou seja:

;

o= Nul i)
Wic = [Nw]{ G}
. (2.8)
o=~ A1) — Bl a0
¢k = [Np]{aK}

\

As matrizes de funcdo de forma séo extraidas dos polinbneid$etimite, pois permitem
gue a deflexdo da viga seja expressa diretamente em termeardagis nodais (NAGAMINE,
2001), ou seja, garantindo que tanto o grau de liberdadesli@odenento como da rotacéo sejam
continuos entre os elementos vizinhos. O deslocamentbwagitor¢cidod é representado pelo
polindmio linear hermitiano e o deslocamento longitudina giro 6 pelo polindmio cubico

hermitiano, ou seja:

Ny= [1-& 0 0 & 0 O (2.9)
[Nyl = [0 1-3824+283 (§—2824283)L 0 382283 (—&2483)L), (2.10)

ondeé = x/L, sendd. o comprimento do elemento finitoxevariando de 0 a 1.
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O deslocamento na teoria de viga de Euler-Bernoulli € cenadb no eixo neutro da viga
(eixo no qual ndo ha deformacéo), onde a distancia na espes®UO €ixo neutro & como
mostra a cinematica de deformacéao representada na figul@2seja, desprezam-se os efeitos
de tensdes de cisalhamento na secéo da viga, o que perntite\ags rotacad como derivada

do deslocamentw. Entdo, a deformacéo € funcéo das variaveis de deslocasnerdais, isto

e:
du d?w
=——7— 2.11
EX dX ZdX2 I ( )
gue em termos das func¢des de forma pode ser escrito como:
& = [BU_ZHN]{qk} ) (212)

ondeB, e B,, sdo as derivadas primeiras das funcdes de fotpreaN,,, respectivamente.

ow
ox

Figura 2.2: Deslocamento da viga sobre o plano neutro.

Da teoria da eletricidade, o campo elétrico é expresso cemaoso gradiente do potencial

elétrico{ @}, o qual associa o grau de liberdade elétrico ao elemento firéizelétrico, isto é:

{E} = —[Bol{0}, (2.13)

onde[By| representa o operador gradiente, tendo-se a forma diagonglie cada elemento é


Rhuppert
Line

Rhuppert
Line
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dado por, parg piezelétricos:

Bat=1 3y (- (2.14)

A forma entado para piezelétricos fica:

(i) 0
0% /4

(i) 0
oy )4

(i) 0
0z),

{By} = : : : . (2.15)

\ / 3p,p

Tendo-se entéo os potenciais de deformacao estruturarie@l@quacdes (2.11) e (2.13),
respectivamente, substituindo estes na equacéo (2.6)seédecando o equilibrio para os ele-
mentos finitos, obtém-se as equacdes dinamicas globaistgonsi, sendo o volume total da
estrutura a soma do volume da viga acrescida dos volumesielagiricos (NAGAMINE,
2001):

[Magl{Gi} + [Kagl{ai} + [Kep[{@} = {Fs} | (2.16)
[Kog/{ai} + Kool {@} = {Qs}

onde[Mgql, [Kad), [Kggl = [Kqel " [Kee] S80 as matrizes de massa, de rigidez, eletro-mecanica
e dielétrica, respectivamente{Es} e {Qs} séo vetores de carregamento mecéanico e elétrico,

respectivamente.

SendoV; o volume total compreendendo os volumes da estrutura pahéj; e dos pieze-
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létricosVpe, as matrizes elementares dos elementos sdo dadas respectie por:

meq = | v [NU]: [[Nu] N }d\/t, (2.17)
SN

el =, (1Bl —2Bu) " [C¥] (1Bul —2Bu]) o (218)

ool = [, (18] ~28)" [6[Bolpe. 219)

Kool =/, [Bol {2} BolcVpe. (2.20)

Sejam as parcelas da equacédo global (equacéo (2.16)) @sendo potencial elétrico
devido ao tipo de piezelétrico (sensor ou atuador). Maaimlb convenientemente estas equa-
¢Oes, considerando os piezelétricos com propriedadesgpenatuadores (e ndo como senso-
res, ou seja, considera-se apenas deformacéo devido a &lgfia e ndo o efeito reverso),
uma vez que néo existe potencial elétrico aplicado no sanistéim-se a equagdo de movimento
global, isto é:

[Magl {€i} + [Kqgl{a} = {F} — [Kagal { @1} , (2.21)

-1 . .
onde [Kgq] = [Kag] — [Kags|[Kppsl [Kpas): € 0s subscritoa e s referem-se aos elementos pie-
zelétricos com acgédo de atuador e sensor, respectivamentémPndo incluindo o sensor na

estrutura e sendo o carregamento elétrico n{@J = {0}), tem-se[Kg,| = [Kqq]-

2.2.2 Modelo de placa

O modelo linear em elementos finitos da estrutura consideralemento de placa baseou-
se na hipotese de Kirchhoff e no Principio Variacional Bletecanico para meios piezelétricos,
de acordo com Lima Jr. (1999). Fazendo a analise no campaosféete nesse modelo utiliza-se
o elemento retangular de Melosh, com trés graus de liberdadénicos por no (deslocamentos
U, V € W nos respectivos eixos Yy € z) e um grau de liberdade elétrigp que depende da
guantidade de potenciais aplicados no elemento (LIMA JBO9)L A figura 2.3 ilustra esse

elemento com piezelétricos colados nas duas faces (em caméa&x0) da estrutura principal
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(placa), onde, b, 6, = 2% O By_ e representam respectivamente o comprimento, largura e

rotagao das faces em torno dos eix@, respectivamente,lee hpe S40 as espessuras da placa

e dos piezelétricos, respectivamente.

X,u

Figura 2.3: Parametros dimensionais do elemento de placpi@zelétricos (LIMA JR., 1999).

Sendo o deslocamento sobre o plano neutro da placa (plaecn@oché deformacéo), onde
a distancia na espessura até o eixo neutra@mo mostra a figura 2.4, tém-se os deslocamentos

nodais dados pelas seguintes relacbes cineméticas:

( u= —20—W

 Tox

ow
V=—7— . (2.22)

ay

W= W(X,Y)

Para se obter as funcdes de forma para este elemento,-gélir@a funcéo de interpolacao

polinomial cuibica (polinbmio com 12 parametros), ou seja:

W|X| yi = d1 + dox+ d3y + d4X2 + dsxy+ d6y2 + d7X3 + d8X2y+
dgxy2 + d10y3 + d11X3y+ dlZXy3 .

(2.23)

Matricialmente pode-se escrewena forma:

w={P}T{d}, (2.24)


Rhuppert
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oW g

ox dy

Z,W

¥ X,u
I o y-v
t
Figura 2.4: Deslocamento da placa sobre o plano neutro.
onde{P} e {d} na forma vetorial sdo dados por:
{Pr= {1 xy X xy ¥ X Xy x¢ y° Xy xy}T, (2.25)
{d}= {d; d d3 d4 ds dg d; dg dg dyg dig dio}' . (2.26)

De acordo com a equagéao (2.22) e equacéo (2.23), colocantwfermato matricial, pode-

se escrever:
{a} = [X]{d}, (2.27)

onde[X] é a matriz de transformagao, composta pelos coeficientd®He suas derivadas

parciais dadas nos respectivos nds do elemento, escriterda:f

P(Xi,Yi)
4 | IP(%,¥)
[X] = Zl x| (2.28)
T 9Py
oy

Seja{Qy} a matriz com coeficientes dd°} e suas derivadas parciais escritas de acordo
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com (ZIENKIEWICZ; TAYLOR, 2000):
- 0P 1

ox
oP

Q=5 |- (2.29)

P

Da equagéo (2.27), usando a inversa da matriz de transfaaf; tem-se:

X]"Ha} = {d}, (2.30)

e substituindo na equacao (2.27) resulta na seguinte ndatfarma:
B, = [QJIX]*, (2:31)

onde pode-se representar matricialmente a equacao (22@)ma:

{ax} = [Z/][Bv{a} (2.32)
sendo:
-z 0 O
zZ]=| 0 —zo|. (2.33)
0O 0 1

De acordo com a figura 2.3, toma-se 0s valorea db para as coordenada®y, para 0s
nos sucessivas= 1...4, de maneira que:
X1=—a y1=-b
Xo=a Yo=-b
Xz=a V3 = b

Xg=-a ys=Db
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As relacdes de deformacao-deslocamentos para o elemepkacaesdo dadas por:

(_0u_ d%w
XTox T Tox?
ov 0%w
Ey = E/ = —Za—y2 , (234)
Jdu oJv 0%w
Yig= oo 20— 9z 2
L Y oy *ax Zoxay

ondegy e & sdo as deformagdes normais gray, respectivamente ¥,y a deformacéo cisa-

Ihante no planxy.

Analisando estas relagfes, pode-se escrever a matriz cefinieotes dg P} e suas deri-

vadas parciais como:
%P
ox?
%P
Q=1 3y |- (2.35)
2
, 9P
oxay

que substituindo na equacéao (2.27) resulta na seguinterdatforma:
B = [Qd[X]*. (2.36)
Sendo assim, pode-se representar matricialmente a eq{Zagappor:

{e} = —ZBc{a}. (2.37)

Célculo da energia potencial

Da equacédo (2.6), a energia potencial do elemento da estitincipal (dominio do vo-

lumeVs), € calculada como:

SUsi= | afe}T{otav = [ ale}T[CEl{sav . (2.38)

st

onde[C§] é a matriz de elasticidade (equag&o constitutiva) do elemtiamla na forma matricial
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por:
1 st 0
Cel=Est| e 1 0 |, (2.39)
1— Ust
0 0
2

sendoEg; 0 médulo de elasticidadej; o coeficiente de Poisson do material.

Substituindo a equacéao (2.37) na equacéo (2.38), tem-se:

SUs = {5a}" | (BT Z]7ICH [Bdva{ 50} (2.40)

st

onde pode-se representar a matriz elementar de rigidezrdéues principal como sendo:
o) = |, [BAT2I" CE)BVar 2.4)
st

O dominio de integracdo da equacao (2.41) compreende o galarcada elemento discre-
tizado da estrutura principal, ou seja, os intervales|—a;al, y = [—b;b] ez=[-h/2;h/2],

pois estes sdo tomados em relacdo ao centro geométriconlerste

Para o domini®/pe do par de elementos piezelétricos da energia potencialudgéq (2.6),
considera-se antes as equacdes constitutivas eletroiweeéequacao (2.3)), onde a matriz de

coeficientes de tenséo piezelétrica é dada por:

€31 €31
[E]: €1 €31 | » (2.42)
€51 651

e a matriz das constantes dielétricas a deformacéao coastant

0
7= | , (2.43)

0 (53

sendo que o indice subscrito 31 relaciona o potencial eéaplicado na direcédo transversal
(eixoz) com o deslocamento na direcéo axial (exxe o indice subscrito 51 relaciona o poten-

cial elétrico aplicado na direcéo transversal com o destecdo na diregdo lateral (eixg.
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A equacao constitutiva do elemento piezelétrico dada por:

1 Upe 0
[Cge] = Epe I-lpe 1 0 . (244)
1— Hpe
0 0
2

sendoEpe 0 mddulo de elasticidadege 0 coeficiente de Poisson dos piezelétricos.

Entdo, da mesma forma que foi feita para se obter a matrizegliande rigidez da estru-
tura principal, obtém-se a matriz elementar de rigidez termentos finitos com propriedades

piezelétricas, ou seja:

o) = |, (BT 21T [CF [BIVpe. (2.45)

pe

onde o dominio de integracéo do volukig compreende os volumes dos elementos piezelétri-
COos, ou seja, os intervalas= [—a;a|, y = [—b;b] e z= [—hpe—h/2;—h/2] para o piezelétrico

embaixo da estrutura principake= [h/2;h/2+ hye para o piezelétrico em cima.

Da equacéo (2.6), considerando o termo com acoplamentorakstanico, e substituindo

neste as equacgoes (2.37) e (2.42), obtém-se as matrizesnédeas de rigidez eletroelasticas,

ou seja:
kool = | [BATIZ1" [6][BolaVre. (2.46)
[kpa] = [kaol" (2.47)
onde,
1y
[Bg] = Mpe e (2.48)
0o —
hpe

Da equacéo (2.6), tomando-se o termo de atuagdo do campocglétsubstituindgBy),

tem-se a matriz elementar de rigidez dielétrica dada por:

[Kog] = /v pe[Bcp]T[Z *][Bg)dVpe - (2.49)
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Célculo da energia cinética

Para o célculo do termo da energia cinética da equacao $2t#5tituindo a equacéo (2.32),

e fazendo as operagdes, resulta na seguinte expressao:

5T = [ pula) BT 2T ZIBGM (250)
t
ondeV; compreende o volume da estrutura principal e o volume da®ldiicos.

Da equacao (2.32), tem-se entdo a matriz elementar de mnedsaor:

] = /V ov[B]T1ZT[Z)[BUovV . (2.51)

As matrizes de massa para o elemento estrutural e para orgtepiezelétrico, sdo calcu-

ladas para os respectivos volumes definidos anteriormestdominiod/s; € Vpe , OU seja:
= | pslBT (2T Z]BMar, (2.52)
st

mod = | ppelBl" (2] Z)[BlVpe. 253

ondepst € Ppe SA0 as densidades de massa dos materiais da estruturparendds piezelétri-

COs, respectivamente.

Trabalho das cargas externas

De acordo com o termo do trabalho realizado pelas cargasnastela equacéo (2.6) e

considerando-se a equacéo (2.32), o trabalho das cargasascfica:
oW = 3{a}" {Fs} , (2.54)

onde,
{Fs} = /A [By] { fs}dA (2.55)

€ o0 vetor de cargas externas aplicadas na supefidas elementos finitos.
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Sistema global de equacdes

Da mesma maneira que foi feita para se obter as equac¢dessglolbraodelo de viga (equa-
cdo (2.16)), substituindo as equacdes de energia cindgéadeformacao e trabalho das cargas
externas na equacdo do Principio Variacional Eletromeoéei considerando-se o equilibrio
dos elementos finitos, obtém-se a equacédo do sistema gelabdmento para o0 modelo de

placa linear, ou seja:
[Mqql{d} + [Kag/{a} = {Fs} — [Kagal{®} , (2.56)

onde[Mqg], [Kgqls [Kqga] S80 as matrizes de massa, elastica e eletro-mecanicactiesmente,
{Fs} é o vetor de carregamento mecéanico exterfi@evetor de potencial elétrico aplicado nos

piezelétricos.

Seguiu-se o0 esquema de numeracédo dos elementos e dos nomostrexdo no exemplo
da figura 2.5. Como mencionado anteriormente, o compriméatgura e espessura estao
alinhados com os eixos cartesiangy e z, respectivamente (ver figura 2.3). Pode-se observar
que o elemento de numero 5 compreende um elemento finito coprignlade piezelétrica

colado, sendo seus nds os de nimeros 6, 7, 10 e 11.

- .- .- 16
7 ? 8 9
0.2 : :
P 10 TSRO TOUORRSTRN 12
© —~ 0.15F
s E 4 5 6
o> 01r
.5 ............................... ’ 8
0.05 1 65 2 ! 3
O 1 Il :'1 1 3 1 1 Il Il 4
0 0.1 0.2 0.3 0. 0.5 0.6 0.7 0.8
envergadura
X (m)

Figura 2.5: Esquema de numeragéo dos elementos e dos néscretidacdo em elementos
finitos de placa.

A montagem das matrizes globais ocorre através de matuzdisages, segundo Craig Jr.
(1981), para mapeamento dos nds dos elementos e suasikespenbrdenadas generalizadas.

Com isto, obtém-se as matrizes globais com as devidas cuwtdse generalizadas associadas
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a cada n6 dos elementos, facilitando a insercao de resrigeontornos, como por exemplo,

engastamento.

O procedimento de montagem das matrizes globais é cunuatiecessita de uma matriz
auxiliar Le, que € formada de zeros (0) e uns (1) dispostos de forma niifexta para cada
elemento finito, e cuja dimenséo é dada pelo produto do nudeegoaus de liberdadg;j em
cada no do elemento com o nimero de elementos da estrututa.n@driz de elemento finito
deve ser dada obedecendo a sequéncia original dos elerdamiiasa, e entdo, a matriz auxiliar

Le € construida para cada elemento finito de forma a seguir a regr

j=1 i=g(k-1)+1
LK(Gi,j)=1 para
, (2.57)
j=g i=gk-1)

LX(i,j) =0 para os demais parés )
ondek representa &-ésimo elemento finito.

Entdo, as matrizes globais sdo formadas acumulando-ssuwto®s dos passos sucessi-
vos para cada elemento finito, ocorrendo entdo superpode&goaus de liberdade. O mesmo
processo é utilizado para se calcular a matriz de rigidezagjlale acoplamento e rigidez di-
elétrica, sendo que, estas duas ultimas ndo possuem gréiberdade elétricos nodais e sim

elementares, o que implica na auséncia de superposicadaiss0 ocorrer.

2.3 Formulacgao néo-linear de placa da estrutura principal

Através da formulacao linear de placas via método de el@adinitos, estende-se 0 mo-
delo estrutural para a formulagédo n&o-linear consideraedyrandes deslocamentos. A formu-
lacéo linear baseia-se em pequenos deslocamentos de angueitermos de ordem superior
nas equacdes governantes dos movimentos podem ser elonisath afetar a preciséo dos re-
sultados. Uma das maneiras de se incluir ndo-linearidadenemodelo é considerando esses
termos de ordem superior, 0 qual tera uma maior exatiddoteaentieacdo de grandes desloca-

mentos e, consequentemente, uma preciséo e confiabilidadedo modelo (ZIENKIEWICZ;
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TAYLOR, 2000; TRINDADE et al., 2005). Para este modelo, ¢desa apenas a modelagem

para a estrutura principal da asa ativa.

Grandes deslocamentos tornam maiores as magnitudesasldys termos de desloca-
mento/deformacéo lineares e néo-lineares, podendo mp@emoplamentos nos movimentos
laterais de placas. A figura 2.6 ilustra as resultantes pai@placa plana e o acréscimo da
superficie média em um deslocamento lateral, onde podergiear um deslocamento vertical
maior emz devido a deformag&o maior causada pelo acoplamento daw®féo no plano e

lateral.

Figura 2.6: Resultantes em uma placa plana e aumento ddisigerédia (ZIENKIEWICZ;
TAYLOR, 2000).

Segundo a figura 2.6, considera-se as seguintes relac@esatioas:

L
- Tox

ay

[ W=W(Xxy)
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Considerando a teoria de grandes deslocamentos de plaassdagundo Zienkiewicz e
Taylor (2000), e aplicando-se o tensor Lagrangiano no gradide deformacao, obtém-se as

relacbes de deslocamentos para o elemento de placa nan-tineseja:

g OU 10w\
X7 ox 2\ ox

_dV 1 ow 2 (259)
sy_0y+2(0y) ’

Y' _@+0_\/+0_VV(9_W

L YT 9y ax ' dx dy

(

ondeg, e & séo as deformagdes normais gray, respectivamente ¥,y a deformacéo cisa-

Ihante no planxy.

Nota-se na equacao (2.59) os termos de segunda ordem, Gscgquacterizam a nao-
linearidade estrutural, ou seja a ndo-linearidade geaaétevida ao grande deslocamento da

estrutura.

2.3.1 Calculo da energia potencial

Da equacéo (2.6), a energia potencial do elemento estr@tiarainioVs;, que a partir de

agora passa a ser denominado apena¥ pa¥ calculada como:
U = / 5{e}T {0}V — / 5{e}T[CE]{e}aV . (2.60)
Vv v

Substituindo a equacéao (2.58) na equacéo (2.59), tem-se:

& = —ZBu,,J{a} + 3 (Buw,J{a})’
& = —2Bu,, ) {a} + 3 (Bw,){a})° : (2.61)
Yiy = —22Bu,,, ] {0} + [Bu,] {1} [Bu, ) {}

onde[By,;] corresponde a derivada primeirawex,y) em relacio aos eixos, ou seja, 0S eixos

xouy. [By, ;] corresponde a derivada de segunda ordemi(glgy) em relacdo aos eixosouy.
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Substituindo a equacéao (2.59) na equacéo (2.60) e reatizndperacdes devidas, resulta:

8Uyx = Jy ({0} T Buyd "Z" ZBuw {0} — 3{0} T [Bu] T2 {a} T [Bu,] T [Bw, ) {a}
—3{a} T [Bu,] " [Bu,J{a}Z[Bw,,J{a}  (2:623)
+2{0} T [Bu,] " [Bu,J{a}{a} T [Buw,]T [Bu,l{a})aV

SUyy = f, ({0} T [Buy, )T 2" Z[Bu,, J{a} — 3{a}" [Bw,,) 2" {a} " [Bu,] " [Bw,]{a}
—3{a}T[Bu,]" [Bw,]{0}Z[Bw,,l{q}  (2.62D)
+3{a} T [Bw,] " [Bw,J{a}{a} " [Bu,]" [Bu,l{a})aV

SUxy = Ju (4{a}T [Bw,,]"Z" Z[Bu, J{a} — 2{at} T [Bu,,]" 2" [Bw,J{a} [Bw,]{a}
—2{a}"[Bw,]"{a} " [Bw,]"ZBw,,J{a}  (2.62¢)
+{a}" [Bw,]"{a} " [Bw,]" [Bw,J{a}[Bw,]{a})dV

sendodUyx, OUyy OUyy referentes aos termasg, €y e Yy, da equacéo (2.61), respectivamente.

A equacdo da energia potencial é analisada em suas copbeisuineares e ndo-lineares.

Os termos lineares sédo dados pelos de primeira ordem, au seja

OUse = fy ({0} [Buy,] 2" Z[Bus,, ] {a} )V
Uy = J ({a} T [Buy,] 2" ZBuy,{ah)aV (2.63)
OUsy = fy (4{a}T [Bu,,] "2 2B, J{a})aV

onde pode-se representar a matriz de rigidez linear dawstrecomo sendo:

Jo (B T2 2B, )V
kol = | fy(Bwy,) T2 ZBuy, DV | - (2.64)
Jo (4B, ) 2 2By, )V

Esta matriz assemelha-se ao modelo linear obtido, comousataq (2.41), onde as coor-

denadas generalizadas de cada n6 ndo se acoplardao endrendlinglo o uso da teoria linear de

sistema de equacdes diferenciais (principio da supegmsic

Os termos néo-lineares sao dados pelos de segunda ordemaru @satermos de quarta

ordem em{q} ndo apresentam efeitos de acoplamentos, mas possuemudageiativamente
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reduzida, por isso, podem ser desconsiderados. Os terntescdga ordem, apesar de possui-
rem acoplamentos entre as dire¢gfes transversais, nao ¢orasitlerados também por serem de
guarta ordem. Portanto, foram considerados apenas ossesegunda ordem, onde observa-

se 0 acoplamento das coordenadas generalizadas, o que,resul

OUR = fy 3(—{a} " [Buy,J T2 {a} T [Bu,J " [Bw,J{a} — {a} " [Bw,J" [Bu, ] {a}Z[Bu,,J {a})aV
Uy = K 3(—{a} " [Buy,) 2" {a} " [Bw,]" [Bw,}{a} — {a} [Bu,] " [Bu,]{a}Z[Bu, ) {a})adV

SURY = fy 2(—{a} T By, ) 2" [Bw,J{a} [Buw,]{a} — {a} " [Bw,]"{a} " [Bw,] " Z[Bw,,]{a})dV
(2.65)

onde pode-se representar a matriz de rigidez ndo-lineastdawa como sendo:

Sy 3([Bue] T2 {0} T B, T [Bu,] + [Bu,] T [Bu {0} 2[Bui, ) )V
(G == | J 2([Bu,,| 2" {0} T [Bu,]" [Bw,] + [Bw,|" [Bw, {0} ZBu,, )V | - (2.66)
Jo 2([Buie, 72" [Bu,J {0} Bu,) + [Bu, ] {0} T [Bu, ] TZBu, ] OV

2.3.2 Calculo da energia cinética e trabalho das cargas extas

O calculo da energia cinética para o caso nao-linear presedgualmente ao do caso li-
near, pois as equacoes sao similares, uma vez que apenaaaitse as equacdes de deforma-
¢éo, com a incluséo do termo de segunda ordem. Portanteno tkx energia cinética equivale

a equacdao (2.50), ou seja:

oT = | p{a}" B (2" 2B} . (2.67)

onde tem-se a matriz de massa elementar dada por:
~ [ viBJ 2 2BV (2.68)
O trabalho realizado pelas forgas e cargas externas é dado po

oW = 5{a)” [ (BT {fs}aA, (2.69)
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com o vetor de cagas externas dado por:

(Fo) = /A B, T{fs}dA. (2.70)

2.3.3 Sistema global de equacgdes

Da mesma forma como descrito para o modelo de placa lindastitundo as equacdes
de energia cinética, de deformagéo e trabalhos das for¢ashas na equacédo do Principio
Variacional Eletromecanico e considerando-se o equilibds elementos finitos obtém-se a

equacéao do sistema global de movimento expressa por:

Mgl {6} + [Kiq+ Kig(@]{a} = {Fs} — [Kggal { @} , (2.71)

onde [Mqq € a matriz de mass@ﬁ('qq] € a matriz de rigidez linear dada pela equacao (2.64)
e [KQ&(q)] € a matriz de rigidez n&o-linear dada pela equacao (2/6&),) € a matriz eletro-

mecéanica €Fs} o vetor de cargas mecénica.

2.4 Modelo total da estrutura ativa

Tendo os modelos de placa ndo-linear da estrutura prineipatom efeito piezelétrico,

obtém-se o modelo global da estrutura ativa n&o-linear ¢ementos piezelétricos (atuadores).

Na equacao (2.71) da estrutura nao-linear, junta-se o th'amemr[K('Jq] com o termo linear
[Kqq) da equagéo (2.56), ou seja as matrizes de rigidez da estnéorlinear somam-se com
as matrizes de rigidez da estrutura linear, compreendera$tratura principal e com efeito

piezelétrico. Sendo assim, a matriz de rigidez linear sera:

[Kad) = ([Kcqu]st‘i‘ [Kqa] pe) — [KQ(PSHK(;(;J[K(PQS] 5 (2.72)

onde os subscritad e pereferem-se a estrutura principal e aos elementos piezelgtrespec-

tivamente.

A matriz de massa global ja compreende as matrizes de madsasytia estrutura principal
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e dos elementos piezelétricos, ou seja:

[Mgql = [Mqg]st + [Mqg] pe - (2.73)

Portanto, a matriz global de movimento fica:
Mgl {a} + [Kgq+ Kig(@{a} = {Fs} — [Kagal {@} - (2.74)

Como pode-se observar, para o0 modelo da estrutura prinrojpsidera grande desloca-
mentos (modelo ndo-linear) e o modelo dos elementos ptezekeé linear. Sendo assim, para
uma compatibilizacao dos deslocamentos dos nés dos elesnaeatmalha de elementos finitos,
considera-se uma discretizagdo refinada nas areas queemrdpros elementos ativos (sendo
estes elementos de dimensdes menores), para ndo influssegnaus de liberdade da estrutura

principal.

2.5 Verificacdo do modelo de elementos finitos

A fim de se verificar os modelos dinamico-estruturais dedeilas, estes foram compa-
rados com o modelo de viga obtido em Gruppioni (2003) e os tosdibtidos por Lima Jr.
(1999). Considera-se o0 modelo com efeito piezelétrico, detrodesenvolvido considerando
as equac0Oes constitutivas da piezeletricidade, ou sefa,graus de liberdade elétricos. O
modelo sem efeito piezelétrico contém apenas graus deléidermecéanicos. Primeiramente,
comparou-se 0s modos de vibrar da estrutura do modelo de®iga modelo de placa, sem
efeito piezelétrico incorporado. Depois comparou-se adasde vibrar da estrutura do modelo
de placa com efeito piezelétrico incorporado (considevaselaplicacdo de potencial elétrico
nulo no atuador) e em seguida sem efeito piezelétrico ilmcadn. Em seguida, comparou-se
0 modelo de placa desenvolvido com o modelo de placa obtidbip@a Jr. (1999), sem efeito
piezelétrico. O modelo de placa com efeito piezelétricoterpmal elétrico aplicado também &

comparado com resultados obtidos por Lima Jr. (1999) e pawi@y (1994).

O modelo de placa nao-linear, sem o efeito piezelétrico épapado com aquele desen-
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volvido por Livne e Navarro (1999) e também com o programaescial de elementos finitos
MSC Nastraf®. Segue-se entéio com a verificacdo do modelo de elementoadendla-linear
com efeito piezelétrico, comparando-se com resultadadadbtambém por Livne e Navarro

(1999).

2.5.1 Modelo de placa linear

Para verificar o modelo de elementos de placa linear seno gfieizelétrico, inicialmente
comparou-se com o modelo de viga obtido por Gruppioni (2a®gyal utiliza o modelo de viga
de Euler-Bernoulli, com o acréscimo do grau de liberdadeodgb. A estrutura corresponde
a uma placa de aluminio engastada em balaogntileve) de dimensdes 800 250 x 4mm
respectivamente para o comprimento, largura e espesswarofiriedades utilizadas para a

estrutura sdo apresentadas na tabela 2.1.

Tabela 2.1: Propriedades da estrutura de aluminio.

Mdédulo de elasticidade3Pa) | E 69
DensidadeKg/m?) p | 2741
Coeficiente de Poisson u | 0,31

Esta estrutura foi discretizada em 25 elementos de vigaganadelo de viga e 25 4
elementos de placa para o modelo de placa, como mostra a #gireendo o engastamento

emx=0.

engaste

!

. T L T R S E S S B S T R SRS PR Sepet Y

0.25

~0.15-
3
> 01

SIS ST ST e SR T S S S ST SO S S SO SO SN SO SO S SO0 FHUNE SO S

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

T x (m)

Figura 2.7: Discretizagdo da estrutura em elementos da pkao atuadores piezelétricos.
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A figura 2.8 mostra os modos de vibrar da estrutura sem efegelétrico, cujas frequén-
cias naturais estao na tabela 2.2, sendo os superscrieo&™torrespondentes ao modos de

flexao e torcéo, respectivamente.

1° modo 2° modo

-02 08 ’ -02 08

3° modo 4° modo

0.
-0.2 08 -0.2 0.8

-0.2 0.8

Figura 2.8: Forma dos modos de vibrar da estrutura engastad&feito piezelétrico.

Tabela 2.2: Comparacgéo entre as frequéncias naturai$i@rdos modelos de viga e placa,
para a estrutura engastada sem efeito piezelétrico.

Modo | Viga | Placa

1f 50 | 5,098
2f | 31,334| 31,899
3t | 34,096| 33,318
4" | 87,741| 89,796
5t | 102,66| 104,25

Com a mesma estrutura, ou seja, a placa engastada, incegarm par de atuadores pi-
ezelétricos (colados um em cima e outro embaixo da estrptimaipal) de dimensfes 15
15x 0,254mm respectivamente para o comprimento, largura e espeg&steaconfiguracao da

estrutura principal com os atuadores € conhecida comawstrisanduiche”, como ilustrada
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na figura 2.9. As propriedades do material piezelétricizatilias correspondem a propriedades
do PZT (titanato zirconato de chumbo). Estas propriedam@®sentadas na tabela 2.3, cor-
respondem as do atuador piezelétrico QP20 Midé Technology Corp., que é um atuador

piezelétrico comercial de propriedades conhecidas.

Tabela 2.3: Propriedades do material piezelétrico PZT.

Mdédulo de elasticidade3Pa) E 66
DensidadeKg/m®) o 7800
Coeficiente de Poisson u 0,30
Coeficientes de carga piezelétricpsr(/V) d3;1 | —190

ds3 390
coeficientes de carga piezelétric@s () e;5 | 0,046

es3 | 0,046
dielétrico para deformacéo constamé (m) | {33 | 15,992

espessura
z (m)

0.2 _ envergadura
0.1 > x (M)
corda o 0
y (m)

Figura 2.9: Discretizacdo da estrutura em elementos da,ptacn um par de atuadores pieze-
létricos.

Obtendo-se os modos de vibrar desta estrutura com o par aeéoats piezelétricos, po-
rém sem potencial elétrico aplicado, observa-se mudaregsepas nas frequéncias naturais,
como € mostrado na tabela 2.4. Comparando-se 0s dois casoafisadores e com atuadores,
observa-se que h4d uma boa aproximagéo da freqiéncia dos mesionodelos com elemen-
tos de viga e placa. Isto deve-se a espessura dos piezséfuie € pequena em relacdo as

dimensdes da estrutura principal, ou seja, os modulos deoidiade da estrutura com e sem
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piezelétricos s&o muito proximos.

Tabela 2.4: Comparacéo entre as frequéncias naturaid ggdos modelos de viga e placa com
piezelétricos, sem potencial elétrico aplicado.
Modo | Viga | Placa

1f 5,127 | 5,1438
2f | 31,738| 31,945
3t | 33,124| 33,417
4" | 87,218] 88,753
5t | 102,12| 103,54

Comparou-se 0 modelo de placa linear apresentado com o ondedgblaca de Lima Jr.
(1999), que desenvolve modelos em elementos finitos paxsrpiEzelétricos. O modelo com-
parado utiliza uma placa de aluminio totalmente livre deatisdes 50& 500x 3, 3mm(com-
primento, largura e espessura, respectivamente) e dzsatatem 16< 16 elementos trilineares
de 8 nos na direcdo X e Y (ao longo do comprimento e largurayn @anesma discretiza-
cdo, comparando-se este modelo com o elemento de placasfmppem efeito piezelétrico,
obteve-se os modos de vibrar mostrados na figura 2.10, coracaghcias naturais mostradas
na tabela 2.5.

Tabela 2.5: Comparagéao entre as frequéncias naturaisl Zedo presente modelo e o proposto
por Lima Jr. (1999), sem efeito piezelétrico.

Modo | Placa | Placa (LIMA JR., 1999)
1t 42,814 42,899
of 62,992 62,443
3f 78,944 78,769
4t | 110,972 114,144

Para testar o efeito piezelétrico, obteve-se por simulagatérica a deflexdo de uma viga
engastada de PVDF (fluorido de poliviideno) modelada aqum elementos de placa linear,
comparada com a mesma viga obtida por Lima Jr. (1999), constrafigura 2.11. O modelo
de viga apresentado por Lima Jr. (1999) possui dimensdes 5000, 5mm (comprimento,
largura e espessura, respectivamente). O grafico da fidukartstra a deflexao estatica devido
a aplicacdo de um potencial elétrico dé. 1As propriedades do material PVDF utilizadas sao

dadas na tabela 2.6.
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1° modo 2° modo

05 0.2

Figura 2.10: Modos de vibrar da placa totalmente livre, stitoepiezelétrico.

Tabela 2.6: Propriedades do PVDF.

Mdédulo de elasticidade3Pa) E 2
DensidadeKg/m?) o) 1800
Coeficiente de Poisson u 0,29
Coeficientes de carga piezelétricpsr{/V) ds1 22

dss 22
coeficientes de carga piezelétric@y () ei5 | 0,046

es3 | 0,046
dielétrico para deformacéo constamé& (m) | {33 | 0,1062

Segue-se uma comparacao entre simulagédo do modelo de iple@adesenvolvido neste
trabalho e resultado experimental apresentado por Crad884). As dimensdes da estrutura
sao 292« 152nm(comprimento e largura, respectivamente) e cada pieme¢iossui dimen-
sOes 5x 25mm(comprimento e largura, respectivamente) dispostos ra plalongo do com-
primento e largura. As propriedades utilizadas dos pigisé foram as mesmas do PZT da

tabela 2.3. A figura 2.12 mostra os resultados para a defley@itesa um potencial de Y0
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Figura 2.11: Comparacgéo entre elemento de placa linear éegdede Lima Jr. (1999), com
potencial elétrico de\ aplicado ao PVDF.
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Figura 2.12: Comparagéao entre elemento de placa linear eegperimento de Crawley e de
Lima Jr. (1999), com potencial elétrico de\l@plicado.

Como observado, o modelo proposto apresentou uma concoad@m os resultados apre-

sentados por Lima Jr. (1999).
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2.5.2 Modelo de placa ndo-linear sem efeito piezelétrico

Para o modelo de placa ndo-linear comparou-se o modelogimpom o obtido por Livhe
e Navarro (1999). A estrutura é uma placa de aco engastadendasbes B x 0,3m x 6mm

(comprimento, largura e espessura, respectivamente) @apriedades dadas na tabela 2.7.

Tabela 2.7: Propriedades do ago.

Médulo de elasticidade3Pa) | E | 210
DensidadeKg/m?) p | 7860
Coeficiente de Poisson u | 0,30

A figura 2.13 mostra a andlise estéatica para a deflexdo na portengo do comprimento
para uma carga deNlaplicada na extremidade da placa. Como pode-se observagutados

foram préximos.

0.4

Livne & Navarro
0.35¢ — — —placa nao-linear |

0.3f ~

0.25} 7

deflexao (mm)
o
N
N\

0.15} .
0.1} /

0.05¢

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
comprimento (m)

Figura 2.13: Comparacgao entre elemento de placa nao-keativne e Navarro (1999).

Utilizou-se também o programa computacional de elememissiMSC/Nastra® para
comparar com o modelo de placa néo-linear. Discretizourse placa engastada de alumi-

nio de dimensdes 800250 x 4mm (comprimento, largura e espessura, respectivamente) em
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15 x 8 elementos (ao longo do comprimento e largura, respectintan e fez-se uma analise
estatica para carga concentrada dd 80LON no n6 da ponta oposta ao engaste, como mostra

a figura 2.14. As propriedades utilizadas foram as do aluntiaitabela 2.8.

Tabela 2.8: Propriedades do aluminio.

Mdédulo de elasticidade3Pa) | E 69
DensidadeKg/m®) p | 2740
Coeficiente de Poisson u | 0,30

Como pode-se observar na figura 2.15, o deslocamento napohtaal de aplicagdo da

carga, mostrou-se proximos, sendo entdo resultadosasaties.

Fs

0.8

engaste
e

0.25

0.2

0.05 0

y (m)

Figura 2.14: Discretizacao utilizada na comparacao do toatkeplaca ndo-linear, com forca
concentrada aplicada.

Pode-se observar que para a carga aplicada Neo5@gime de deformacao € proximo ao
regime linear, sendo a nao-linearidade observada melhgréafizo para carga de 1R0(ver
figura 2.16), onde nota-se a curva de deformacédo ndo sendalmaaracteristica de primeira

ordem, ou seja, linear.
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Figura 2.15: Comparacéo entre modelo de placa néo-lineargewado pelo MSC/Nastr&h
para carga concentrada deNb(ver figura 2.14).
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Figura 2.16: Comparac&o entre modelo de placa n&o-lineargewado pelo MSC/Nastr&h
para carga concentrada de NO@er figura 2.14).
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2.5.3 Modelo de placa ndo-linear com efeito piezelétrico

Como ultimo teste de verificagdo do modelo, em que consgketarna placa engastada com
efeito piezelétrico. Comparou-se o modelo proposto comsnmeobtido por Livne e Navarro
(1999). A estrutura principal € uma placa engastada de adintEnsées B x 0,3m x 6mm
(comprimento, largura e espessura, respectivamente)asgropriedades dadas na tabela 2.7.
As propriedades dos piezelétricos, de dimensd@8:¥ 0,03 x 0,0005Inm(comprimento, lar-

gura e espessura, respectivamente), sdo dados pela tébela 2

Tabela 2.9: Propriedades do material piezelétrico.

Mdédulo de elasticidade3Pa) E 63
DensidadeKg/m®) o 7750
Coeficiente de Poisson u 0,10
Coeficientes de carga piezelétricpsr{/V) d3; | —190

ds3 390
coeficientes de carga piezelétric@y () e5 | 0,046

es3 | 0,046
dielétrico para deformagéo constamé& (m) | {33 | 15,992

A figura 2.17 mostra a deflexdo ao longo do comprimento para atenpial elétrico de
10V aplicado na ponta da estrutura. Como pode-se observarulbacks esta proximo aos
comparados, sendo bastante satisfatorio, observandomodelo da estrutura principal € ndo-
linear e o modelo da estrutura piezelétrico é linear. A imftig neste caso dos elementos
piezelétricos foi pouca na estrutura principal, pois asetigbes dos piezelétricos sdo pequenas

em relagdo ao tamanho da estrutura principal.
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Figura 2.17: Comparacao entre elemento de placa ndo-loeaefeito piezelétrico e experi-

mento de Crawley (1994).
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CAPITULO

3

Modelo aeroelastico

Estabelecido o modelo dindmico estrutural, para realizalises aeroelasticas necessita-se
de um modelo aerodindmico que possibilite emular a respestadinamica ndo-estacionaria
para uma asa finita. Neste trabalho optou-se por utilizar tnanéde malha de voértices (do
inglés,vortex lattice methodu VLM), considerando-se aerodindmica n&o-estacionarear,
potencial e incompressivel. Este método, como alguns ras@elaliticos, assume problemas
de placa plana e superficies finas. Sua aplicacdo permitgantento de geometrias mais

complexas e o melhor tratamento nas condi¢ces de contorno.

Como ambos os modelos estrutural e aerodinamico sdo tsasagaradamente, necessita-
se da troca de informacdes entre os referidos modelos, aussemover o acoplamento aeroe-

lastico, como mostra a figura 3.1.

| Equactes Aerodinamicas ‘v—"'{ Resposta Aerodmamlczq

I

I

deslocamentas & forcas I

. o s e e |
Condicdes Iniciais % velocidades momentos I
instantaneos instantaneos :

|

I

> Equacoes do Movimento I Resposta Aeroeldstica }

. L _____a

Modelo Aeroeléstico

Figura 3.1: Esquema de acoplamento aeroelastico.

49
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Duas maneiras foram empregadas para realizar este acoptam®a em coordenadas mo-
dais e outra em coordenadas fisicas. A primeira forma ddaoento aeroelastico baseia-se
em descrever as equacdes do movimento atraves de coordenadais. Apesar de limitada a
analises lineares, essa abordagem apresenta vantagetanie ta reducdo de ordem do mo-
delo. Com isso, ganha-se em eficiéncia computacional e 1®loztempo de processamento
nas simulagcdes aeroelasticas. Esta forma de acoplameiéosporesumida de acordo com a
figura 3.2. O acoplamento aeroelastico via coordenadaagisnplica trocar informagdes entre
as malhas estrutural e aerodindmica de forma direta. Aftnanacdo necessaria determina a
troca de informagdes de deslocamentos e carregamentesoemns da malha estrutural e ae-
rodindmica. A vantagem desse método € que permite o uso del@sodio-lineares; contudo,

uma perda na eficiéncia computacional é esperada.

modelo estrutural modelo aerodinamico

interpolacdo por splines

J

modelo aeroelastico

Figura 3.2: Esquema de acoplamento aeroelastico.

Apresenta-se, entdo, neste capitulo o modelo aerodinan@anétodo de malha de vortices
(VLM), a transformacéao do sistema estrutural em coordenadalais e o esquema de acopla-

mento por coordenadas fisicas.

3.1 Modelo aerodinamico via método da malha de vortices

O método da malha de vértices tem origem na teoria da sujgediécsustentacdo, que é
uma extensao da teoria da linha de sustentacdo de PranddERNON JR., 1991). O método

€ aplicado em problemas tridimensionais e consiste daligtfio de anéis de vértices no plano
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da superficie de sustentacdo e de sua esteira. O plano dedanébrtices satisfaz a equacao
de Laplace e quando combinada com o escoamento potenciatrnaie incompressivel o

escoamento ao redor da asa pode ser calculado.

Neste trabalho, o VLM é implementado seguindo os desemaelvios de Benini (2002)
e Katz e Plotkin (1991). A asa é representada pela supediécgistentacdo sem espessura e
discretizada em elementos quadrilaterais (painéis). Usha@dmvortice é associado com cada
painel, sendo cada segmento frontal colocado a um quarioldade corda do painel e o ponto
de controle colocado no centro de trés-quartos da linha dlac® esquema da discretizacao
da asa € mostrado na figura 3.3 (KATZ; PLOTKIN, 1991; BENINIQ2). Para garantir que
as linhas de escoamento passem sobre a superficie de agdteré necessario que satisfaca
a condicdo de contorno da velocidade normal nula na suged#& asa. Esta condicdo de
contorno é aplicada no ponto de controle e resulta no valoetmopara as singularidades de

vortice (circulagad ;).

Ae,
A,
7 i/
ab,, ‘*-iii__\[ _-‘7//4\ ponto de
. ———

anel de
vdrtice

bordo de
ataque

Figura 3.3: Esquema da discretizacéo aerodindmica da & KB, 2002).

A condicdo de contorno de velocidade normal nula em cadalppode ser expressa de

acordo com:
({0} +{Vm} +{ww})-{n} =0, (3.1)

onde o gradiente do potencial de velocidd@g corresponde as velocidades de perturbagéo

induzidas pelas singularidades de vértices nafagd, corresponde a velocidade de movimento
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da asa (velocidade de escoamento livre relativo a asa meis@dade da deformacéo estrutural
da asa){wy} corresponde as velocidades induzidas pela estefrg, € o vetor normal ao plano

de cada painel definido por:
_ {AJ>x{Bx}

~(AJ < (B (3:2)

{n}

onde os vetoresy, Ax € By sdo mostrados na figura 3.4.

i+2

Figura 3.4: Definicdo do vetor normal ao painel (BENINI, 202

A velocidadeV induzida por cada segmento de vortice, de comprimento éestelo do
ponto 1 ao ponto 2, em um ponto arbitraRp como mostra a figura 3.5, obedece a lei de

Biot-Savart, isto é:

o {ro} x{r2} {rap A{r2}
V= i) > (g p Y ) <|{r1}| - |{r2}|) ’ (3:3)

onde{r1} e {ro} séo vetores que definem a posi¢do do péhean relacio aos pontos 1 e 2.

No caso do método de malha de vértices, o pdhimincide com os pontos de controle de
cada painel, e os segmentos de vortices compdem os anémdimspor quatro segmentos de

vortices, que contornam o painel.

E importante notar que o valor da circulaga@ ainda ndo conhecido na equagio (3.3).
Ent&o, somente os valores de outros termos serdo calculating feito assumindo circulagdo
unitaria, ou sejal” = 1. A velocidade{Vx_} induzida por cada anel de vértice no poito
€ obtida adicionando os resultados obtidos com a equa¢op@a os quatro segmentos de
vortices correspondentes. A velocidade é referida comdaxidade induzida pelo anel de

vortice L no ponto de control&. Aplicando a velocidade normal nula como a condi¢cao de
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Figura 3.5: Lei de Biot-Savart aplicada em um segmento coatée vortice (KATZ; PLOT-
KIN, 1991).

contorno no ponto de controke= 1, tem-se:

(V1M1 +Viol 2+ Vasls+ ... +Viml m+ Vit + V1) -m =0, (3.4)

onde as circulagdds, em cada anel de vortice sdo desconhecidasteo niumero de painéis

usados na discretizagdo aerodinamica.

Baseado na equacéo (3.4), os coeficientes de influémgia= k. - nk) podem ser defini-

dos, calculando-se segundo a seqtiéncia dos painéis, costmradigura 3.6.

'_/ L=MxN

-

o ] -———

f =
contador I U

Figura 3.6: Sequéncia de varredura dos painéis da asa (KAIZTKIN, 1991).
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Re-escrevendo a equacao (3.4) como uma funcéo dos coefscminfluéncia para cada
ponto de controlen e passand@vy} e {wy} para o lado direito da equacéo, o seguinte sistema

linear é obtido:

[ T ¢ 3 [ 7 y
a1 a2 - am M Vi + Viva Ny
a1 axp -+ am ) Vimz + Vw2 Ny
X =— X : (3.5)
dml am2 - amm L Im J Vmm—+ Vivm [ Mm

A avalia¢d@o dg v} consiste em dois passos: 1) a velocidade do escoamenté lbbeda
movendo a asa na dire¢do para frente, e 2) as velocidadesftamdcdes estruturais sédo
obtidas resolvendo a equacéo de movimento. As velocidadegidas pela esteird\{y}) sdo
obtidas empregando-se a lei de Biot-Savart (equacéo .(3B)nportante considerar que a
porcdo da esteira € gerada a cada intervalo de tempo, deamrda figura 3.7. Os valores de
circulacdo dos ultimos anéis de vortices gerados sao os osedms anéis de vortices do bordo
de fuga, para satisfazer a condicao tridimensional de Kunansidade do vortice no bordo de
fuga deve ser nula). Deste modo, a cada intervalo de temps @méis de vortices sdo gerados
e os valores correspondentes de circulagéo sao enconti@doslores de circulagdo de cada
anel de vortice da esteira ficam os mesmos durante todo temgoriilacdo. Na presente

simulacédo, a esteira € admitida paralela ao plano da veldeido escoamento livre.

borde de fuga

extremidades dos anéis
de vortice da esteira

o t—AF
\ ¢ 24¢

-]
9 FI—ZAI

Figura 3.7: Esquema da discretizacéo da esteira aerodiadBENINI, 2002).
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A solucéo do sistema linear, dado pela equacao (3.5), povalores de circulagdo para
0s aneéis de voértices da asa, 0s quais sdo empregados n@ cidsutargas aerodindmicas. A

equacéao de Bernoulli ndo-estacionaria para cada painel é:

pP-p_VE VP da dq
p 2 2 "ot ot (3.6)

ondep € a pressao estatica e os subscritas| referem-se aos lados superior e inferior do

painel, respectivamente peé a densidade do ar.

Os dois ultimos termos da equacao (3.6) referem-se ao casestécionario. A diferenca

entre eles € obtida da definicdo de circulacao (KATZ; PLOTKISB1), isto é:

ooy d@ _ d(q—@) or I({t)-rt-1) (3.7)
ot Jt ot ot At : '

Sedl' /ot =0, a equacdo (3.6) é analoga a equacéao classica de Berraralloraso es-
tacionario, e os dois primeiros termos podem ser deterragradm a adicdo do teorema de
Kutta-Joukowski, isto é:

Ap V2 V?  VelAbcosxr

P (3.8)

ondeV,, € a velocidade do escoamento livee¢ o angulo de ataque loc@b é o tamanho do

painel na direcdo da envergadurd@@ a area do painel.

Substituindo as equacdes (3.7) e (3.8) na equacao (3.6)¢ca mermal em cada painel
pode ser computada como sendo a forca de sustentacao, afque@da como entrada para
a equacio de movimento (ver equacio (3.16)). E importafa&zar que os valores denas
equacdes (3.7) e (3.8) séo dados ppy para o bordo de ataque dos painéis da asal() e
por (I'i j —i_1j) para os outros painéis (BENINI, 2002), de acordo com o tear@enKutta-
Joukowski, ou seja:

ALj j = pVeli jAbij parai=1, (3.9)

ALjj = pVo(Tij—Ti_1j)Ab; parai >1, (3.10)
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3.2 Transformacao modal

Adota-se inicialmente que a resposta estrutural da asaigetescomo sendo linear e sem

amortecimento interno. A equacao de movimento da estrétura

[MIEX() } + [KI{x(®)} = {L{x}, {X}, 1)}, (3.11)

onde[M] e [K] sdo as matrizes de massa e rigide@x()}, {X(t)} e {L({x},{x},t)} s&o vetores
representando, respectivamente, os deslocamentos;agdele e cargas externas (mecanicas,

elétricas e aerodinamicas).

As frequéncias naturais e os modos de vibrar sdo obtidogtatda resolu¢do de um pro-
blema de autovalor e autovetor. As formas dos modos podeanrs@jadas matricialmente, ou
seja:

(@] = [{¢1} {2} {d3} -~ {on}] - (3.12)

A matriz [®] da equacdo (3.12) é chamada matriz modal e é usada como destirénsfor-

macéo, de acordo com:

N
x®)} =[®l{n(t)} = Zl{‘pr}rlr(t) ) (3.13)

onde{n(t)} representa o vetor dos deslocamentos estruturais no domidal e pode ser
interpretado como um vetor de coeficientes que determinfitgmtia de cada forma modal
na resposta fisica estrutural (MEIROVITCH, 1986) € o numero considerado de formas
dos modos, ou seja, para aplicagdo computacional este aléninito, sendo infinito para

representar o sistema real.

Desde que as formas dos mod®s é constante com o tempo, segue-se que:
{x)} = [@{n 1)} (3.14)

Substituindo as equacgdes (3.13) e (3.14) na equacao (3dr&}raultiplicando ambos os

lados por{®]T, obtém-se:

M| {77 (1)} + [Km {1 (1)} = [®]T{L({x}, {%},1)} . (3.15)
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onde[My] = [@]T[M][®] e [Ky] = [®]T[K][®] sdo as chamadas matrizes modais de massa e

rigidez, respectivamente.

Devido a propriedade de ortogonalidade dos modos, podessarmue a matrizMp,| é
igual a matriz identidade iy € uma matriz diagonal contendo as frequéncias naturais ao
quadrado. Além disso, é possivel normalizar os autovet@dsrma que a divisdo de ambos

os lados da equacéo (3.15) pela maivz,|, produz

{0} + [ H{n®)} = [@]T{L{x}, {53.1)}, (3.16)
onde[w?] é a matriz diagonal contendo o quadrado das freqiiénciasaisatu

Para simplificar a solugcédo da equacao (3.16), € usual coasigemente alguns modos
naturais para descrever a resposta estrutural. Isto étfaitoando-se a somatéria da equa-
céo (3.13). De fato, somente alguns modos séo necessar@slgar uma solucdo com boa

precisdo (MEIROVITCH, 1986; CRAIG JR., 1981).

3.3 Acoplamento das malhas aerodinamica e estrutural em
coordenadas modais

Os modos dinamico-estruturais e as for¢as aerodinamioasaéuladas utilizando-se ma-
Ihas diferentes, ou seja, as malhas estrutural e aerodia&ao distintas. Sendo assim, para
converter as forgcas aerodinamicas da malha aerodinamitareas pontuais da malha estrutu-
ral, e fornecer também os deslocamentos estruturais pg@ntss aerodinamicos, utiliza-se o

método de interpolacéo dplinesde superficies.

O método de interpolacao dplinesde superficie permite a troca de informacao entre as
duas malhas, baseada no fato de que os pontos aerodinaneiswatarais estao relacionados

através de uma matriz de transformacéo de coordenadagaou se
{x}a=[G[{x}e, (3.17)

onde os subscritase e referem-se as malhas aerodindmica e estrutural, respeeite, G|
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representa uma matriz de transformagao.

Esta mesma matriz pode ser utilizada para transformar ossrelvibrar obtidos na malha

estrutural para a malha aerodinamica, ou seja:

[@Pla = [G][Pe - (3.18)

Para escrever as forcas aerodinamicas em termos de potrigsrass, estas devem ser

equivalentes, ou seja, o trabalho virtual realizado p@ssfsircas deve ser igual, portanto,
6{x}a{l}a=8{x}c[G]"{L}a=O{x}e{L}e. (3.19)
Como os deslocamentos sao arbitrarios, tem-se:

{L}e=[G]"{L}a. (3.20)

A equacdao (3.16) pode ser escrita da forma:
{0} + [ H{n®)} = (@G {L{n}.{i}.t)}a. (3.21)

Substituindo a equacéo (3.18) na equacao (3.21), chegageagdo de movimento do
sistema aeroelastico com as forgas externas obtidas na exalbdinadmica e convertidas para

a malha estrutural, ou seja:
(A} + [ {n®)} = [@Z{L{n}. {i}.D)}a- (3.22)

E importante notar que as forgas aerodinamicas séo apicaapontos de controle, re-
presentado pelo vetdix},, € os deslocamentos estruturais devem ser fornecidos nirsegé
dos anéis de vortice, representados pelo vEkdy. Para este conjunto de pontos, utiliza-se
uma outra matriz de transformac@al para fazer a converséo dos deslocamentos entre as duas

malhas.

Para converter estes deslocamentos para a malha aerochnamiltiplicam-se os termos
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da equagéo (3.13) p¢@|, resultando em:

Xla = [®la[n]e, (3.23)

onde as matrizelsp], e [®], sdo obtidas pelo método de interpolacasplénesde superficies.

O método de interpolacdo de malhas descrito em Benini (200#)seado na resolucdo
da equacao de flexdo de uma placa plana infinita. Os pontodié@nmacos e estruturais das
malhas devem ser projetados no plano da asa e somente osadesios fora do plano séo
interpolados. Para a implementacdo deste método, usdiza-malha estrutural juntamente
com a malha aerodindmica representada pela extremidadgméizsde vortice empregados na
discretizacdo da asa. A figura 3.8 mostra a superposicacadsspestruturais (linha continua)

com a malha de painéis aerodinamicos (tracejado), comopmgem

engaste

* * * * * *

0.25

O)(' j * ) j * j * j } * } *
T 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

semi-envergadura
x (m)

Figura 3.8: Comparacao das malhas estrutural e aerodiaamic

Como pode-se notar em Benini (2002), € necessario para éspelonque os modos estru-
turais de vibracdo tenham modos de torgdo incluidos, pavaeta compatibilizacéo das duas
malhas, além de ser necessario para que ocorra o fendmdiuttelecliassico. Para o modelo
estrutural de viga de Euler-Bernoulli utilizado, fez-seessaria a inclusdo do grau de liberdade
de torcéo, a fim de se obter modos naturais de tor¢éo. Para@oraelplaca isto ndo foi ne-
cessario, uma vez que o grau de liberdade noziga seja, o deslocamentoprové este modo

requerido.

A figura 3.9 mostra o esquema de troca de informacdes entralaasrestrutural e aero-
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dindmica. Pode-se observar o fluxo de forcas aerodinamecat® passadas da malha aerodi-
namica para a estrutural e o fluxo de deslocamentos sendadpasta malha estrutural para a

malha aerodinamica.

Transf. Coordenadas:  {x }a = [G]{t }a [CD] = [G] {l‘-I}] {L }g = [G]T {L }a
| |
Pontos de Controle m—— Forcas ——

I
(x},
(i}, +lo? finl =L (L},
Malha [s] [G] L}, Malha
Aerodinamica [gf,]f :{ ! Estrutural

EKII‘EIlJ.EdEIlFlES —D‘SSIOCEI]BE'IHOS I
dos Aneis

de Eﬁce 61} =[G 4. ().
: =L =lgL.inl,

Figura 3.9: Esquema de acoplamento entre as malhas eatrataerodinamica (BENINI,
2002).

3.4 Acoplamento das malhas aerodinamica e estrutural em
coordenadas fisicas

Para o modelo estrutural de placa ndo-linear ndo é posaipebri, utilizar coordenas mo-
dais para facilitar o acoplamento com o modelo aerodinamiobter o modelo aeroelastico.
Este modelo estrutural considerado apresenta as mataaggdkez com as coordenadas gene-
ralizadas acopladas, ou seja, sendo estas matrizes tifeeecada instante de tempo. Portanto,
nao apresenta os modos de vibrar constantes durante unintert@lo de tempo, necessitando
a obtencé@o dos modos de vibrar todo instante de tempo, e assissitando também a exe-
cucdo da interpolacdo das malhas novamente a cada ind&toteorna o modelo aeroelastico

com custo computacional muito grande e invibializando &agéo. Devido a isto, € mais pra-
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tico utilizar entdo as coordenadas fisicas generalizaalastdutura, porém a principio o uso de
coordenadas fisicas exige a execuc¢do da interpolacéo dlassaecada instante também, mas

sem a necessidade de se obter o modelo modal,

Apds o célculo dos carregamentos aerodinamicos atravégttmmde malha de vortices,
obtendo-se as for¢as de sustentacao para cada paineldega®) e (3.10)), distribui-se estas

for¢as nos nos de cada elemento de acordo com a figura 3.16 ,seordo:

Li7j =L1+Lo+L3+ Ly, (3.24)

onde as forgas concentradas nos hQ¥$ao dadas por:

L, = g—ZLiJ

Lo = ZILi |
6a=hl (3.25)

L= 6_54Li71

\ Ly = 6_54LiJ

corda (m)

Figura 3.10: Distribuicdo da forca de sustentacdo nos nasdeainel.

Calcula-se os deslocamentos provenientes destas foesadvendo-se a equagéo de mo-

vimento, utilizando-se o método de predicdo-correcaogstappor (BENINI, 2002). Com a
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estrutura deformada, provém-se o novo célculo das cargadia&micas geradas.

Para efeito de simplificacdo, as malhas aerodinamica dwstrsdo as mesmas, ou seja,
os vértices de cada painel coincidem com os nds de cada dtefiréto de placa da estrutura,
ndo sendo necessério o acoplamento destas duas malhas aan método de interpolagéo,

como ocorreu com as duas malhas trabalhando-se com codedemadais.

Também considerou-se apenas o efeito das forcas, desex@rkid o efeito dos momentos
gerados por estas forcas nos nos de cada elemento, uma vedajtmnecidos pela malha

aerodinamica apenas os deslocamentos verticais na méinia ed.

A figura 3.11 mostra o esquema de troca de informagfes entralhgs estrutural e ae-
rodindmica, em coordenadas fisicas. Nota-se o fluxo ded@gedindmicas (sustentagdo) da
malha aerodindmica sendo passadas para a malha estromgi@la forca de cada painel € dis-
tribuida em cada n6 dos elementos. Entdo, calculam-se xdesentos da malha estrutural
resolvendo-se a equacdo de movimento pelo método de preditetor e transfere-se estes

deslocamentos diretamente para a malha aerodinamica.

Malha Aerodindmica Malha Estrutural
Pontos de Controle Forgas distribuida nos nos
{ x}a dos elementos
A {q}
e}
Q
= =
> =.
8
[¢]
=
5]
Extremidades dos anéis
‘. _Deslocamentos
de vortice -
&},

Figura 3.11: Esquema de acoplamento entre as malhas esteiaerodinamica em coordena-
das fisicas.
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Neste caso, alterou-se o programa de resolucdo da equagaoviteento para 0 caso
ndo-linear, onde manteve-se 0 mesmo esquema de resolugaétodo de predicdo-correcao
utilizado para o caso de coordenadas modais, porém paracsalste de tempo fez-se o célculo
dos acoplamentos das coordenadas generalizadas, de esordanodelo descrito no capitulo

anterior.
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CAPITULO

4

Projeto do controlador difuso da resposta

aeroelastica

Este capitulo aborda uma estratégia de controle ndo caowahbaseada na légica difusa
para o controle da estrutura ativa. Alguns fundamentosgleddalifusa para aplicagdo em con-
trole de sistemas dinamicos séo apresentados, abordammdamadelo linguistico de Mamdani.
Alguns fundamentos de redes neurais artificiais também p@&sentados, a fim de mostrar a
aplicacdo como emulador do controlador difuso. Esta eréalagsa reduzir o custo compu-
tacional durante as simulagfes, pois 0 processamento deedgi@maeural € muito mais rapido
que o processamento de um controlador difuso. Porém, eaneriral representa a acao do
controlador, dentro do universo de discurso consideradte €ontrolador € entdo empregado

no modelo aeroelastico da asa para o controle da respostdastica.

4.1 Controle via l6gica difusa

4.1.1 Fundamentos da l6gica difusa

A légica difusa surgiu com o trabalho de Lotfi Zadeh em 1965G¥ER; FILEV, 1994).
Ela fornece um meio para prover um algoritmo de processanueninformacao que lida com
dados vagos e ambiguos dentro de um dominio de incerteragelsnite a representacdo de

controle de sistemas pela emulagédo do conhecimento humaewoeinio da fisica dos siste-

65
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mas, em que o processo de inferéncia do homem para incedemabigiidades do mundo
real é dirigido subconscientemente (intrinsica a ativdagtebral, de maneira que a realizagéo
de uma acado seja automatica). A teoria difusa fornece urneogg aproximacao matematica
baseada na definicdo de conjuntos difusos para represenitarestezas dos sistemas. Com
esta aproximacao, pode-se assumir varidveis como elempeattencendo parcialmente a um
conjunto particular e também assumir operadores boolegicsidos para processar o sistema
de informacdo. O resultado é uma transicdo suave de umacé@pgpara outra durante o pro-
cessamento dos conjuntos difusos. Tal propriedade é bastpropriada para modelagem e

controle de sistemas dinamicos complexos (YAGER; FILE\34)9

Os conjuntos classicos, aqui denominados congp, usam um processo de modelagem
gue faz uso de operadores aritméticos, cujas transicoestantmembro e um ndo membro sao
abruptas e bem definidas. Pode-se representar esses oemgala funcéo de associacao ou de
pertinéncia, que é uma fungéo caracteristica de mapeameslementos de um universo de

discursoX de um conjuntarisp AC X, ou seja:

Ha(x) ={0; 1}, (4.1)

onde cada elemento do universo de discurso apresenta&xdosipletgua(x) = 0 ou perti-

néncia completaa(x) = 1 ao conjuntarisp A

O mapeamento é um importante conceito no relacionamenteoda tde conjuntos as re-
presentacdes por fun¢des de informagéo, o qual, para ¢osjclassicos, pode ser representado

como na figura 4.1.

(x)
¢ A

0 > x

Figura 4.1: Funcédo de associac¢ao para um conjunto clssico.

Os conjuntos difusos utilizam conectivos do tipo légicolkaao, tais como E, OU e SE-
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ENTAO, e apresentam uma transicdo gradual, no qual aos elesnéo universo de discurso
sdo atribuidos graus continuos de pertinéncia entre Qu&elcompleta) e 1 (pertinéncia com-
pleta) a cada conjunto definido. Estes valores de pertiaé@x@ressam 0s graus com 0s quais
cada elemento é compativel com as propriedades dos cosjgmianiverso e no qual pode ser

representado pela funcdo de pertinéncia, ou seja:

A = [0; 1. (4.2)

A figura 4.2 € uma representacao tipica de funcdo de assoadacém conjunto difuso,

especificamente com forma triangular.

H(x)

A

Figura 4.2: Funcéo de associagao para um conjunto difuso.

A figura 4.3 ilustra a diferenca bésica entre os conjuntasidés e difusos. Nos conjuntos
classicos a transi¢cao entre um membro (elembB¢oum ndo membro (elemerapé abrupta e
bem definida (o0 elemento pertence ou néo pertence ao codjjyrenquanto que nos conjuntos
difusos a transigéo é gradual (o elemenpertence parcialmente ao conju{p

Conjuntos classicos Conjuntos difusos

X X

Figura 4.3: Representacao de conjuntos classicos e difusos

A funcéo de associacdo prové uma relacdo entre o valor digitm} para uma representa-
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¢&o num conjunto difuso, num processo de conversao changadifudificacdo. Os conjuntos
difusos podem ser adjetivados por termos ou vocébulos guesentam uma abstracéo do valor
da variavel, como por exemplo, negativo grande (NG), negatédio (NM), negativo pequeno
(NP), zero (Z), positivo pequeno (PP), positivo médio (PMbositivo grande (PG), conforme
ilustrada na figura 4.4. Esta abstracao facilita o processiedisao e representa o ponto crucial

em muitos sistemas de inteligéncia artificial (ROSS, 1995).

.U'}\

NG N NP z PP PM PG

k.
>

Valores reais

Figura 4.4: Fungdes de associagdo adjetivadas.

Uma base de conhecimento difuso € composta por uma colecéonflentos difusos e
contém informagé&o significativa sobre o sistema que esw@dos@presentado. Além disso, o
comportamento do sistema também é representado por umaéasgras, que combina os
resultados do processamento das func¢des de associacaemasentar o grau de confianca
dos passos anteriores do algoritmo difuso. Para estabelecgrau de confianga em que esta
base de regra é verdadeira, cada uma das saidas difusaspdicadt por um fator de escala

adequado.

Os modelos difusos basicamente se dividem em duas categprediferem fundamental-
mente em sua representacdo da base de regras. Os model@siling (modelos de Mamdani)
s&o baseados em uma colecéo de regras SE-ENTAO. Os moddlalsagg-Sugeno-Kang, néo
tratados neste trabalho, sdo formados por regras logieaquuma combinacdo dos modelos

difusos e nao difusos.

O modelo linglistico € baseado em uma forma relevante depdaos seres humanos que
é a implicac&o logica, consistindo numa colecdo de regragppddSE-ENTAO. Tais formas

compreendem a expressao natural mais comum para representzhecimento humano, pois
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expressa o conhecimento empirico e heuristico da linguageocomunicacéo e de tomada de

decisdes, seja consciente ou inconsciente. A forma geettassao é:
SE premissa ENTAO conclusdo (4.3)

gue expressa uma regra de inferéncia, tal que se é conheunml@nemissa (fato, hipotese),

entdo é possivel inferir ou deduzir uma concluséao.

Para o modelo linglistico de Mamdani, pode-se expressaregta de inferéncia da se-
guinte maneira:

SE x€A; E.. xy€A, ENTAO B;E...B, (4.4)

ondeA;...A, sdo conjuntos difusog;...X, S8o as entradas reab,...B,, sdo os conjuntos difu-
sos obtidos pelo método de inferéncia através da base @ ngiifizada. A premissa da regra
compreende entdo as associacdes das operagdes simulv@rssa, operador l6gico E. A con-
cluséo da regra também compreende uma associacao dostosrgifusos, ou seja, operador
l6gico E. A saida do modelo Mamdani devidoragegras difusas € dada entédo pela agrega-
cao destes conjuntos, onde se utiliza operagdes de unid&eldeSes difusas, a fim de obter o

conjunto consequente global.

Tendo-se o conjunto difuso resultante, o valor exato @)sia saida para aplicacao real é
obtido pelo processo de dedifusificacdo, no qual se utilgiana métodos como por exemplo
0 principio da maxima associagédo, método do centroide e d&rpénderada (GRUPPIONI,

2003).

4.1.2 Controlador difuso

Por controle difuso entende-se como uma lei de controle aqui#iéa por um sistema de
base de conhecimento consistindo de um conjunto de regnas enetodologia de inferéncia
difusa. A base de regras é a principal parte de um controtiifiGo, que pode ser representada

em uma forma similar a lei de controle convencional, ou seja:

u(n) =F[e(n),e(n—1),...,u(n—1),u(n—2)], (4.5)
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ondeF é a fungdo que representa a lei de controle, ou seja, a lent®tdifusog(n) é o erro

e u(n) a acao de controle no tempo

Um controlador difuso tipico descreve a relacdo entre a ngadaa agdo de controle
Au(n) = u(n) —u(n—1) para o erroe(n) e sua variacade(n) = e(n) —e(n—1). Estes con-
troladores podem ser associados as estratégias de caanviencional do tipo proporcional-

integral-derivativo (PID).

O controlador tipo proporcional-derivativo (PD) combirssagdes do erro e da variacao do

erro para se obter a agéo de controle, ou seja:

u(n) = Fle(n),Ae(n)] . (4.6)

Sua lei de controle é similar a lei de controle PD convendjangeseja:

u(n) = Kpe(n) + KpAe(n) , (4.7)

ondeKp e Kp sdo os parametros do controlador tipo PD (ganho proporcgodarivativo). A

figura 4.5 caracteriza um controlador difuso do tipo PD.

+ Difuso
e(n-1) i\.e(n)'

v
NI

I
I
I
I
e(n) : Controlador 1 ()
I
I
I
I
I

B e

Figura 4.5: Sistema de controle difuso tipo PD.

A figura 4.6 ilustra o sistema de controle difuso em malhaddah com ganhos de con-
trole aplicados nas variaveis de entrada e saida. As estdadeontrolador difuso nos mode-
los linguiisticos sdo difusificadas e medidos seus graus rtiegrecia em relacao as variaveis
linglisticas. Através de um processo de inferéncia utiivase a base de regras, obtém-se

as saidas difusas de cada regra. Agregando-se estas satéas;se a saida difusa global, a
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qual é dedifusificada e obtida a saida real desejada (acamttele). Para facilitar o processo
computacional, os universos de discurso dos conjuntosalifsdo normalizados, constituindo
um controlador difuso generalizado. Os ganhos de contémeaplicados ao controlador di-
fuso, de maneira que eles alterem a intensidade de cadaelana seja, uma mudanca dos
ganhos provoca uma mudanca da resposta do controladorufRarantrolador difuso do tipo
PD pode-se ter os ganhos aplicados nas variaveis de ergraola (/ariacao do erro) e variaveis
de saida (acdo de controle). A figura 4.7 ilustra o contralagdo PD com ganhos ponderados
de entrada e saida.

controlador difuso

1

1

Base_ de Base de 1
Conhecimento Regras :
H 1

H = ' a
Entrada V V de

P :Comrole Saida
re erencl% Difusificac@o ] Inferéncia j=pf Dedifusificagdo Planta >
1

Sensores

Figura 4.6: Sistema de controle difuso.

<_“<|e
Controlador Ae

difuso kp. [€&——

Figura 4.7: Ganhos do controlador.

A base de conhecimento pode ser representada por conjufusssdcom diversos forma-
tos das funcdes de pertinéncia. O formato mais usado é gutem ilustrado na figura 4.4,
onde temos como exemplo os conjuntos difusos adjetivadas pariaveis linguisticas NG,
NM, NP, Z, PP, PM e PG, sendo as letras a esquerda N, Z e P siguifi¢'negativo”, "zero"e

"positivo”, respectivamente e as letras a direita G, M e Risagindo "grande”, "médio"e "pe-
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gueno", respectivamente. Pode-se estabelecer para oowtedslamdani as variaveis entradas

(erro e variacdo do erro) e saida (acdo de controle) de acoroa base de conhecimento

definida e normalizada.

Tendo-se as variaveis linglisticas e a base de conheciabeotmtrolador, a etapa seguinte
€ elaborar a base de regras, as quais definem uma lei de eamfitodcionam de acordo com

um mecanismo de inferéncia baseado nas informacgdes da dasmidecimento, permitindo

controlar a planta.

A base de regras empregada em controladores difusos tipedr® sm modelo padr&o do

raciocinio l6gico empregado no controle de processody@sizido pelas trés regras basicas:

e Regra 1: Se o0 erro e sua variagao sao zeros, entdo manterd@a@eatpntrole presente;

e Regra 2: Se o erro tende a zero numa variagdo satisfatotéy emantenha a acao de

controle presente;

e Regra 3: Se 0 erro ndo esta se corrigindo, entdo a agdo deleahtrdo zero e depende

do sinal e magnitude do erro e de sua variagao .

Sendo assim, a tabela 4.1 mostra uma base de regras compbetaggada em controladores
difusos tipo PD, sugerida por MacVicar-Whelan (YAGER; FILEL994), sendo a premissa
representada pelos sinais de erro e variagdo do erro, §gaelo conectivo légico E. A parte
consequente corresponde a acao de controle. Outros comjdatregras podem ser obtidos

seguindo-se o0 modelo de MacVicar-Whelan (GRUPPIONI, 2003)

Tabela 4.1: Base de regras completa do controlador difuso.
a2 NG NM NP Z PP PM PG

NG || NG NG NG NG NM NP Z
NM | NG NG NM NM NP Z PP
NP (NG NM NP NP Z PP PM
Z |[NG NM NP Z PP PM PG
PP [NM NP Z PP PP PM PG
PM |[NP Z PP PM PM PG PG
PG| Z PP PM PG PG PG PG
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4.2 Emulacédo do controlador por rede neural artificial

4.2.1 Fundamentos de rede neural artificial

Desde os tempos antigos 0 Homem vem aplicando seus conimeogpara obter resulta-
dos satisfatorios em diferentes tarefas e melhorar o sew m@dida. Para isto, ele utiliza a
propria natureza como inspiracdo em suas descobertayéstla estudos do sistema nervoso
de alguns animais e do proprio Homem, pesquisadores dégeram asRedes Neurais Arti-
ficiais (RNA), que tentam reproduzir as mesmas caracteristicasodegsamento dos sistemas
nervoso central de animais. Apesar da complexidade, gatadigcdo € bastante satisfatoria,
pois permitiu a aplicagdo em diferentes areas de pesquisalmente, as RNA séo utilizadas
nas industrias aeroespacial, automotiva, eletronicajsemsas financeiros, sistemas de defesa,
manufatura, medicina robdtica, telecomunicac¢fes, tatspreproducdo da fala humana etc.
Suas principais aplicacbes sdo em classificacdo de paditérsficacdo, emulacdo e controle

de sistemas.

As pesquisas modernas iniciaram-se com McCulloch e Pitt3#8, formando as bases da
teoria de RNA seguindo-se até o aparecimentp@eptronpor volta de 1958, desenvolvido
por Rosenblatt et al (YAGER; FILEV, 1994). Estas pesquis@&sam éxito apds 1969, quando
houve um grande avanc¢o nos sistemas computacionais, geisAagdependem de computado-
res para processamento. Minsky e Papert introduzirgrarceptronmulticamada, que levou
ao aparecimento do algoritmo de treinamento de retropegg@agback-propagatioly o qual se

tornou o mais utilizado.

Uma rede neurdieedforwardé constituida por unidades de processamento chamadas nés
ou neurdnios, semelhantes aos neurdnios do sistema neteoseres vivos. O modelo de

neurbnio mais comum éperceptron como mostra a figura 4.8.

Neste modelo, os sinais de entrada sdo multiplicados pelessp que sdo medidas da
importancia das conexdes na rede, e somados. O resultadosdesa é entdo comparado

com o valor de limiar (conhecido conmas ou threshold, formando o potencial de ativagcéo
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Figura 4.8: Modelo do neurdnjgerceptron

onde é aplicada uma funcéo de ativacao obtendo-se a saiéaidmio, ou seja:

p
Yo=Y 9k+.Zkai X |, (4.8)

onde os sinais de entragasdo multiplicados pelos pesog € somados. O resultado obtido
desta soma € comparado (somado) com o valor de ligjdormando o potencial de ativacédo

vk. Uma funcgéo de ativaca@(vk) é aplicada neste potencial de ativa¢éo obtendo-se a saida do
neurdnioyy. As fungbes de ativacdo mais comuns sdo as fungbes sigmpatesxemplo, e a

tangente hiperbdlica.

O conhecimento é adquirido através de um processo de apaeiode armazenado pelos
pesos sinapticos, que multiplicam os sinais de entradamovalor especifico para cada en-
trada. Estes valores sinapticos sdo modificados conformeend@izado, até que um resultado
satisfatério seja atingido. Existem diversos paradigneaapitendizagem, tais como o supervi-
sionado, por refor¢co e nao supervisionado. A figura 4.9rdustaprendizado supervisionado,
no qual a rede neural deve reproduzir a saida gerada pelovegoepara uma determinada

entrada.

estimulo

Ambiente Supervisor

T esposta
desejada

AR resposta

M da rede

Rede Neural ——)
M -
A N €Iro

Figura 4.9: Aprendizado supervisionado.
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As ligacdes dos neurdnios formam uma grande rede, sendaisggal caracteristica o
processamento paralelo e distribuido. Esta rede pode sena@nica camada e com multiplas

camadas, conforme a figura 4.10.

—
—Y,
X1 L =
camada
de entrada - y2
——» camada

de entrada

camadas
intermedidrias

Figura 4.10: Arquitetura de rede multicamada de neurdnios.

Existem diversos algoritmos para treinar uma rede neunaénp um dos mais utilizados é
o de retropropagacaddck-propagatiopn que segue o paradigma de aprendizagem supervisi-
onada, no qual a rede neural deve reproduzir a saida gerbdaupervisor, para uma deter-
minada entrada. Tipicamente, as entradas e saidas da meders@lizadas e definidas num
intervalo fechado [0,1] ou [-1,1]. Este algoritmo surgiurco aparecimento deerceptrormul-
ticamada. Sua principal caracteristica € o método de redig&rro (diferenca entre o sinal
desejado e o sinal gerado pela rede) através da propagagedogsdhackward do sinal de erro
(método da regra delta), durante as iteracdes, que definempmtde aprendizado. Neste algo-
ritmo o parametrdaxa de aprendizado especifica como os pesos devem serdmsrggiando
existe um erro. Quando a soma quadratica de todos os erredeatinge um minimo global,
diz-se que a rede esta treinada. Treinamento € um procesativit, 0 qual deve convergir
para uma solucao correta. Porém existe um periodo em quecesgmde treinamento ficara
instavel e ndo convergira, ou ele convergira para uma solgd desejada por ficar parado em
um minimo local. Este problema pode ser contornado intiadozse perturbacdes aleatorias

nas correcoes calculadas.

Uma vez treinada, pode-se supor que a rede armazenou o soehex a ela fornecido.

Entretanto, o conhecimento dentro de uma rede neural ndoazeanado em uma localizagéo
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particular. Depende de sua topologia e da importancia desspea camada de entrada. A
generalizagdo de uma rede neural artificial é a capacidadepdeduzir sinais desejados para
diferentes sinais de entrada que nédo foram utilizados mwatreento da rede, ou seja, que ela

seja capaz de interpolar ou extrapolar de uma maneira sénsiv

4.2.2 Emulagao do controlador

Atabela 4.2 mostra uma base de regras empregada em coatedalifusos tipo PD, obtida
da base de regras sugerida por MacVicar-Whelan (YAGER; ¥|LI®94), sendo a premissa
representada pelos sinais de erro e variagdo do erro, §gaelo conectivo légico E. A parte
consequente corresponde a acéo de controle. Esta base, @@esr menos refinada que a base

completa sugerida por MacVicar-Whelan, ilustra satisfatnente a agédo do controlador difuso

do tipo PD.

Tabela 4.2: Base de regras do controlador difuso tipo P2 aui&.
NAeING NP Z PP PG

NG |[NG NG NP NP Z
NP | NG NG NP Z PP
z |[NP z z z PP
PP [NP Z PP PG PG
PG | Z PP PP PG PG

Afigura 4.11 mostra a respectiva superficie de decisdoat&dtro do universo de discurso
unitario, ou seja, considerando-se ganhos unitarios. Quode se observar, esta superficie
mostra-se suave, ou seja, sem picos ou vales abruptos, jgitarsam o controlador a gerar
acOes de controle extremamente rapidas (sinais degrauremmeg amplitudes), fazendo com
gue o atuador empregado ndo siga a dinamica adequada, cacéeia de controle com grandes
aceleracoes. Esta superficie de deciséao foi otimizadiégzamilo-se o método de algoritmo

genético empregado em Gruppioni (2003).

Os algoritmos genéticos surgiram das teorias dos algasigwolucionarios e se baseiam na
teoria da evolugéo natural formulada por Charles Darwingedética. Envolvem principios ge-

néticos da reproducéo, recombinacéo de cromossarasspvey e mutacao dos individuos, os
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quais participam de uma competi¢cdo, onde sobrevivem odthatis mais aptos (GOLDBERG,
1989). Basicamente corresponde a um processo paralelwiestio de procura probabilistica
para a obtencdo de uma solucéo 6tima. Um algoritmo genéicaliha com individuos repre-
sentando um conjunto possivel de solucdes do problemae Nabalho considerou-se entao os
ajustes dos ganhos e funcdes de pertinéncia do controlddso dos quais correspondem aos

parametros representados pelos individuos de uma populaca

1-
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Figura 4.11: Superficie de decisédo do controlador.

Apesar da facil implementacéo do controlador difuso, @wilals de velocidade de proces-
samento podem ser encontrados, principalmente devidoogegso de difusificacéo e dedifu-
sificacdo, que demanda tempo de processamento consideB&velo assim, para melhorar a
acao de controle, a superficie de decisdo € mapeada usandmaskRNA, a fim de aumentar a
velocidade de simulagao do sistema (SOUZA et al., 2002). kdig.12 ilustra uma rede neu-
ral multi-camadasféedforward com uma camada de entrada com dois neurdnios, uma camada

escondida com trés neurénios e uma camada de saida com wnipeaorrespondendo a uma
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rede 2-3-1. A RNA em consideracéo neste trabalho é uma rettecamnadas feedforward
com uma camada de entrada com duas entradas (sinal de.geg@ariacéo de errixye), duas
camadas escondidas com 20 e 10 neurdnios, respectivamems, camada de saida com um
neurdnio que fornece a acéo de contrile,Esta RNA corresponde a uma rede 2-20-10-1. As
funcBes de ativagdo dos neurdnios sdo todas tangentesidigsne o treinamento da rede €

feito com o algoritmo déack-propagatiofHAYKIN, 1999).

agao
controle

delta erro
—»

Figura 4.12: Rede neural para o controlador difuso.

As acdes de controle requeridas ao utilizar o controladosdipodem ser obtidas agora
utilizando-se a rede neural artificial, a qual reproduz caeatiddo a mesma superficie de deci-

sao do controlador difuso utilizado.

4.3 Controle aeroelastico da asa

A figura 4.13 mostra o esquema em malha fechada para o protitecaamtrole aeroelastico,
onde a saida da planta € comparada com um sinal de refer@raiadg um sinal de erro.
O controlador recebe este sinal e fornece um sinal de acaordmie para a planta, com a

finalidade de gerar o sinal de saida igual a referéncia.

Rede Neural Artificial
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Figura 4.13: Diagrama do sistema de controle aeroelastieasd.
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Neste caso, a planta compreende o sistema aeroelastieseafando a asa ativa, a qual
€ constituida pela estrutura principal e os atuadores Ipteizes colados, como mostra a fi-
gura 4.14. Os valores do erro e da variacao do erro, devidosleglocamentos obtidos em
determinado ponto da estrutura (no caso da figura 4.14,seotecontrole do deslocamento na
ponta da estrutura), sdo realimentados ao controlador.cbel@a com os ganhos de ponde-
racdo, o controlador fornece a agédo de controle devida aas@es piezelétricos, ou seja, a
tensao elétrica, de maneira que estes atuem na estrutucgplida asa, atenuando a vibracéo
aeroelastica. Os deslocamentos na estrutura devem-sgegaraento aerodinamico devido as

condicOes iniciais (velocidade do escoamento e angulcedgiej.

A acdo nos atuadores piezelétricos se da de forma simujtaneseja, as tensbes serdo
positivas nos atuadores em cima da estrutura principal &timag nos atuadores embaixo, ou

vice-versa. Desta maneira, procede-se a flexao da estprtncgpal.

Distirbio

Atuadores
Deslocamento
na ponta
I

AT |

¢ Posicao de

referéncia

Entrada de controle erro

Controlador [<

Figura 4.14: Sistema de controle aeroelastico da asa.
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CAPITULO

5

Controle aeroelastico de uma asa flexivel

nao-linear

Este capitulo mostra os resultados obtidos por simulag@putacional para os modelos
aeroelasticos de uma asa flexivel, sendo os modelos eatsutlatidos pelo método de ele-
mentos finitos com elementos de viga, elementos de placar lmedo-linear. Inicialmente é
apresentada a descricdo do modelo empregado, e em seguétpastas para o controle da
estrutura com elementos atuadores piezelétricos coladestrutura principal da asa. A téc-
nica de resolugdo empregada para resolver o sistema dedegudiferenciais foi 0 método de
preditor-corretor, para ambos os modelos linear e ndadlisendo no modelo ndo-linear, este
método adaptado para resolucao das equacdes acopladem, @mos atualizacdo da matriz de
rigidez a cada passo no tempo. Apresenta-se também uma emé@palos valores em regime
permanente em diferentes velocidades do escoamentodana yerificar a ndo-linearidade do
modelo. O controlador utilizado é o mesmo descrito no chpénterior, sendo este emulado

por uma RNA.

5.1 Descricao do modelo de asa inteligente

A asa flexivel em estudo pode ser aproximada por uma viga &igasm balancgo, ou por

uma placa plana engastada sendo estas as possiveis astpuincipais para suportar esforcos

81
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aerodindmicos ndo-estacionarios. O modelo aerodinamicquestdo trata a asa com painéis
planos na superficie que define o arqueamento da mesma conm e placa plana. As di-
mensodes da asa sam de semi-envergadura eZbm de corda. As dimensdes da estrutura
principal correspondem as dimensodes da asa, sef@ode comprimento e @25m de largura

e 4mmde espessura. Estas dimensdes foram tomadas de formarapiiaseada em modelos
em tunel de vento desenvolvidos no Laboratorio de Aeraeldatie da EESC/USP. O material

considerado da estrutura principal é o aluminio, com asr@ugdes mostradas na tabela 5.1.

Tabela 5.1: Propriedades da estrutura da asa de aluminio.

Moédulo de elasticidade3Pa) | E 69
DensidadeKg/m®) p | 2740
Coeficiente de Poisson u | 0,308

Os atuadores piezelétricos séo posicionados ao longo daeseargadura e da corda, sem-
pre aos pares (em cima e embaixo da estrutura principal),efeito de motor bimorfico, ou
seja enquanto o atuador de cima se deforma sob a¢éo do casimpmogbositivo aplicado, ex-
pandindo seu comprimento no eixo axial (longitudinal) esua® esforcos de tracdo, o de baixo
se deforma diminuindo seu comprimento neste mesmo eixeaodo esforcos de compressao.
Deste modo, a estrutura principal flexiona-se para baixanverso também ocorre quando o

campo elétrico negativo € aplicado, flexionando a estrymungipal para cima.

A figura 5.1 mostra a asa sob escoamento livre de velocidad®sm par de atuadores

colados, um em cima e outro embaixo da estrutura principal.

P
I

escoamento de ar

Figura 5.1: Esquema da estrutura principal da asa com paudéaes colados.

As simulacdes serao realizadas considerando-se a eatpincipal com modelos de ele-
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mentos de viga e de placa. No modelo estrutural de elemeatoigd, a estrutura com efeito
piezelétrico foi discretizada em 25 elementos de viga derEBérnoulli considerando-se mo-
dos de flexao e torgéo. Estudos sobre o nivel de refinamentaltie mostraram que a discreti-
zacao escolhida representa uma relacdo adequada entgesfmputacional e precisdo. Sao
usados trés pares de atuadores piezelétricos, em cima é&erdbaestrutura principal, distri-
buidos ao longo da linha média da semi-envergadura. As gidesrdos atuadores piezelétricos
considerados foram 150100mm(comprimento e largura, respectivamente) separados eada p

em 1Gnmde distancia.

Para os modelos estruturais de elemento de placa tambérarfsiderado a mesma es-
trutura, sendo a discretizacado de>368 elementos de placa de Kirchhoff ao longo da semi-
envergadura e da corda, respectivamente, consideranttoedt refinamento de malha. Os
pares de atuadores foram considerados os mesmos. A figuhash& a discretizacdo em ele-
mentos de placa para a estrutura principal da asa, not@motEs pares de atuadores dispostos

ao longo da linha média da semi-envergadura, para o comtagb®nta da asa (primeiro modo

de vibrar).
0.25
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Figura 5.2: Discretizacdo da asa com elementos de placa.

A figura 5.3 mostra os modos de vibrar da estrutura linear copaces de atuadores cola-
dos, sem aplicacédo de campo elétrico. As frequéncias matleavibracdo estdo mostradas na
tabela 5.2, sendo os superscritos "f' e "t" correspondeadanodos de flexdo e torcéo, res-

pectivamente, como pode-se observar nas formas dos modafcad-se que as frequéncias
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naturais e as formas dos modos da estrutura com pares derm@si@dsem os pares de atua-
dores, sdo bem préximas, devido as dimensdes e propriedesies terem influéncia minima
na estrutura principal. Pode-se verificar também, para cefodohear de estrutura e acopla-
mento com modelo aerodinamico utilizando-se coordenadais, que os modos de tor¢cao
necessarios estao presentes, correspondendo ao tercgiimt@ modos. Verifica-se também
gue o segundo e terceiro modos, de flexao e torcao, respretie, estdo muito proximos, ou
seja, caracterizando a condicaofligter (acoplamento dos modos de vibracdo) de acordo com

a velocidade de escoamento.

1° modo 2° modo

Figura 5.3: Forma dos modos de vibrar da estrutura da asatexdgacom atuadores piezelétri-
cos colados.
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Tabela 5.2: Frequiéncias naturais do modelo de placa, pateuéea engastada com atuadores
piezelétricos colados.

Modo | frequéncial2)
1f 5,149
2f 31,187
3 33,819
4f 88,215
5t 105,106

Para o modelo de placa nao-linear, fez-se uma verificacdd@ddimearidade para este

modelo estrutural. A validacéo, verificada em capitulororeda-se sem escoamento.

Fez-se entdo uma comparagéo para verificar a ndo-linearideldida. A verificagédo deu-
se através da comparacédo das proporcionalidades de atepltara ganhos diferentes no mo-
delo aeroeléstico, no caso, para escoamentos com velesid#drentes. Ou seja, um sistema
linear, para entradas diferentes, as respostas mantéropg@@onais as entradas. Em sistemas
nao-lineares, uma das caracteristicas da nao-linear@adgamente ndo possuir esta propor-

cionalidade (OGATA, 1982).

No modelo aerolastico foram feitas entéo as simulacbesdii@r@ntes velocidades, sendo
estas as entradas do sistema ndo-linear. As velocidadgisieradas foram do escoamento livre
deVe = 10%n a 1402’ esta ultima compreendendo a velocidaddlakter, como observado na

secao 5.3 posterior.

Para o modelo de estrutura linear, a figura 5.4 ilustra a peoptalidade das respostas
para diferentes velocidades de escoamentos. A curva indigdor em regime permanente
da resposta em relagéo a resposta de velocidade 10T. Nota-se entdo que as respostas
em regime permanente segue de maneira ndo-linear até adeeledeflutter (Vo ~ 140T),
apesar do modelo estrutural ser linear. Isto deve-se asesgo regime do escoamento variar

quadraticamente em relacéo a velocidade de escoamemto livr

Para o modelo de estrutura ndo-linear, a figura 5.5 ilustra@opcionalidade das respos-
tas para diferentes velocidades de escoamentos. As cumas bbtidas também da mesma

maneira que o linear, em relacéo a resposta de velocMade10T. Nota-se entdo que as
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Figura 5.4: Proporcionalidade das respostas para ditsemiocidades de escoamento livre,
modelo linear de placa.

respostas em regime permanente ndo seguem a mesma proglideide, até a velocidade de
flutter, ou seja caracterizando a ndo-linearidade, apesar delasteamem pequena proporgao.
Ha uma ligeira reducéo da amplitude devido ao caso naorlineao mostrado no capitulo 2,

comparando-se com o linear. Porém, esta ndo-linearidadicada deve-se ao carregamento
aerodinamico, pois 0 mesmo cresce de forma quadréatica décacom a velocidade do escoa-

mento livre.

Com isto mostra-se que o controle difuso também pode cantmkistema néo-linear,
sendo este treinado para o sistema linear da respostagsticeel considerando-se as amplides
em questdo, no mesmo dominio, ou seja, para velocidade anesoto livre até a fronteira de

flutter.

Fez-se entdo uma verificagéo considerando uma mesma \aeledd escoamento e alterando-
se os angulos de ataque, através de um sinal de perturbagégéa flegrau. Os sinais variando
de O graus a 5 graus foram entdo subtraidos dos sinais aesenerifica-se enté pela figura 5.6
gue a subtracdo apresenta resultados proximos, ou sejatracsio deveria ser da mesma pro-

porcéo.
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Figura 5.5: Variacdes nao-lineares de proporcionalidadeespostas para diferentes velocida-
des de escoamento livre.
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Figura 5.6: VariacOes lineares de proporcionalidade damrtas a funcao degrau para diferen-
tes angulos de ataque.

Para o modelo n&o-linear, fez-se a mesma verificacdo. CGlygnse o resultado da fi-
gura 5.7, verifica-se que a proporcionalidade ja ndo se maatéhesma, apresentando uma

ligeira diminuicdo, comprovando assim a nao-linearidaaestrutura.
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Os atuadores piezelétricos sédo considerados hipotétieoisio a escala de tensdo maxima
admitida ser maior que o de atuadores comerciais encostramlmercado, que esta na faixa
de 100 a 20@. Porém, as propriedades principais sdo proximas as doaatparelétrico
QP10NR da Midé Technology Corp., que corresponde a um atuadorlgteze de proprie-
dades conhecidas. A espessura considerada foi a mesmacdps@amentos piezelétricos da
Midé (packg, ou seja, 0254mm As propriedades consideradas para este piezelétrico esta
na tabela 5.3. Nao foi considerada a espessura e propreedadmcapsulamento de material

sintético e também da cola (adesivo) para colar o atuadpelgigico na estrutura.

Tabela 5.3: Propriedades dos atuadores piezelétricizadtils na asa.

Médulo de elasticidade3Pa) E 66
DensidadeKg/m?) o) 7800
Coeficiente de Poisson u 0,30
Coeficientes de deformacéo piezelétripa(V) | d3; | —190

ds3 390
coeficientes de carga piezelétric@g 1Y) ei5 | 0,046

es3 | 0,046
dielétrico para deformag&o constamé (m) (33| 15,992

O controle da estrutura da asa consiste em fornecer o destotana ponta da asa no meio
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da corda como retroalimentacédo na malha de controle, constrado na figura 4.14. Este

deslocamento, sendo medido de forma ideal, € entdo congpeoad um valor de referéncia,

gue no caso é zero devido ao objetivo de se eliminar a vibnaggmnta da asa. O erre) (e

a variacao deste errd\§) sdo entdo ponderados por ganhos de entrada do controifukn d

(emulado pela rede neural artificial) e avaliado pela leiadgrole (ver figura 4.11), fornecendo
a acao de controle que, ponderada também por um ganho defsaigae a tensdo elétrica a
ser aplicada nos pares de atuadores piezelétricos. A tapsidada é positiva nos atuadores
em cima e negativa nos atuadores embaixo da estruturagainou vice-versa, para promover

entdo a flexdo minima na ponta da asa.

O controlador difuso utilizado foi o controlador tipo prepmnal-derivativo (PD), apresen-
tado no capitulo 4. Este controlador foi primeiramentetapls automaticamente atraveés do uso
de algoritmo genético para otimizacdo das funcdes e cargude pertinéncia, considerando-
se respostas na ponta da estrutura da asa (processo seémalhapresentado por Gruppioni
(2003)). Os ganhos de ponderacéo do controlador difusdifuea 4.7) foram ajustados ma-
nualmente para o controle da asa de estrutura modelada eomergbs de viga, obtendo-se os
valores da tabela 5.4 para os ganhos do sinal dekgruariacdo do erréin € acao de controle
ky. Estes ganhos foram utilizados também para o controle dawst modelada com elementos

de placa.

Tabela 5.4: Ganhos utilizados no controlador difuso.

Ke 133m?
Kne 341(%)—1
Ky g872v—1

A malha de controle é fechada depois d&sDa fim de verificar a eficacia do controle apos

a oscilacdo da ponta da asa em fungéo da velocidade do estoame

5.2 Controle aeroelastico do modelo com elementos de viga

Para o modelo estrutural de elementos de viga, a estrutnsidesada com efeito piezelé-

trico foi discretizada em 25 elementos de viga, como desndtsecdo anterior. Para a malha
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aerodinamica foram considerados 8 painéis longitudindisransversais. O acoplamento das
malhas é feito pelo método de interpolacdogpinesde superficie e utilizadas as coordenadas
modais, como descrito no capitulo 3. A figura 5.8 ilustra agaracao das curvas de nivel das
duas malhas, geradas na interpolacdo das mesmas. Notargejacmencionado, os modos de
torcao existentes, pois estes sdo necessarios para reatizaplamento entre as duas malhas
pelo método deplinesde superficie. Como pode-se observar, existe uma conaeadantre

as duas malhas.

O controle é feito pela realimentacdo das coordenadasgisio primeiro modo (deslo-
camento vertical na ponta da asa), sendo a acdo de coneobAd elétrica) fornecida aos

atuadores piezelétricos. A malha de controle é fechadasidpd 1s de simulacao.

As figuras 5.9 a 5.10 mostram resultados do controle da respesoelastica para o0 caso
da estrutura linear (admitida como uma viga) de asa flexiae pelocidade do escoamento
livre de 307, tanto em malha aberta quanto em malha fechada para coripaRuade-se notar
a supressao da vibragédo do primeiro modo observando-sa@ssép na ponta da asa, tanto
do bordo de ataque quanto do bordo de fuga. O valor em regimeapente nao foi possivel
reduzir, pois a poténcia necessaria aos atuadores deveagerque o apresentado, ou seja a
tensao elétrica exigida era maior. Na figura 5.11 nota-sbdama tensdo de entrada nos atu-
adores piezelétricos (agdo de controle), cuja amplitudelata chegou-se a aproximadamente
600v. Considerou-se valida esta amplitude devido ao fato désaéelar ser hipotético, porém,
para atuadores comerciais a amplitude maxima de atuagiineate alcanca estes valores. Isto
pode ser considerado para otimiza¢ao do controlador e nziagdo do custo de implementacéo

fisica.

Varios testes foram feitos considerando-se o numero dd@atespiezelétricos e suas posi-
cOes. Constatou-se que a influéncia destes quando se awonmentero dos mesmos ao longo
da envergadura, controla-se outros modos de vibrar, oypasga-se a controlar o segundo ou
terceiro modos em diante, 0 que ja era esperado devido aatuastarem ocorrendo proxi-

mas aos nés dos modos de vibragdo. A observagéo princigi fipie quanto mais proximo o
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Figura 5.8: Comparacao das curvas de nivel dos modos itteiggdas malhas estrutural (linha

sélida) e aerodinamica (linha tracejada).

atuador da raiz, a atenuacgéo do primeiro modo é maior. Comadelmda estrutura € linear e

com elementos de viga, o controle sobre o modo de tor¢ao néothlo, devido estes estarem

alinhados longitudinalmente com a estrutura (na linha d¢reelas faces de cima e de baixo

da estrutura principal).
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Figura 5.9: Deslocamento modal paa= 307, modelo de viga.

N&o verificou-se nenhuma influéncia no controle dos modostatera, aterando-se ape-

nas os ganhos do controlador. Notou-se somente mudancaplitudedas respostas.

5.3 Controle aeroelastico do modelo com elementos de placa

5.3.1 Controle usando o modelo de placa linear

Considerando-se o modelo de placa linear obtido, as dinesrkis atuadores piezelétricos
considerados foram as mesmas utilizadas com os trés parsegjay 150< 100mm (compri-
mento e largura, respectivamente) separados cada pand® distancia. A discretizacao foi

de 30x 5 elementos de placa de Kirchhoff, como pode ser observafiguma 5.2.

Os mesmos testes foram feitos utilizando-se o0 modelo padenoadas modais e a asa no
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Figura 5.11: Tensao aplicada nos atuadores piezelétkigpmdelo de viga.

escoamento-livre com velocidade de€f3MNa simulagéo, a malha de controle é fechada depois
de Q 1scom o objetivo do controle do deslocamento vertical na pdatasa. As figuras 5.12 a
5.13 mostram resultados da simulagdo com a malha aberta bha feehada. Pode-se notar a

supresséo da vibracao vertical na ponta da asa na corda, médiga, refletindo a supresséao do



94 5 Controle aeroelastico de uma asa flexivel ndo-linear

primeiro modo de vibrar, como pode ser notado pelas tramsfdas de Fourier do deslocamento
vertical, as quais mostram as frequiéncias de oscilagcaalesntas respostas. Pode ser notada
também na figura 5.15 a tensao de entrada do piezelétrico@ue,no caso do modelo de viga,
também apresentou atuacao com grande escala de tensdja, aumseaplicacdo demasiada de

tensdo para um atuador piezelétrico comercial.

54r
—malha aberta
— —malha fechada

531 [ |

5.2

5.1 “ ’

Angulo de ataque na ponta da asa (graus)

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
tempo (s)

Figura 5.12: Angulo de tor¢éo na ponta da asa para 302, modelo de placa linear com
coordenadas modais.

O desempenho do controle ativo também foi verificado pardaeidade do escoamento-
livre de 1407, como mostra as figuras 5.16 a 5.19 e observa-se uma indéalgilem malha
aberta, caracterizando o fendmenofllgter. O sinal de controle é ativado depois dd$)
para o controle do deslocamento vertical na ponta da asarda owedia. Também pode-se
notar a supressédo de vibragao, apesar da ocorréndlatti (instabilidade antes de acionar
o controlador). Apesar da acao de controle ser para suprédssgrimeiro modo (supresséo
do deslocamento vertical na ponta da asa), a atenuaca® omsegundo modo de flexdo e
primeiro modo de tor¢do, como pode ser observado na figuga Batando-se o acoplamento
destes modos, caracterizando ent&o o fendmefiotta. Isto ocorre devido a posi¢éo e dimen-

sionamento dos atuadores na estrutura, que contribuirearapenuar estes modos. Contudo,
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Figura 5.14: Transformadas de Fourier pasa= 307, modelo de placa linear com coordenadas
modais.

a acao de controle nos atuadores piezelétricos para a séaprdiutter &€ excessivamente alta

comparando com 0s casos anteriores. Isto implica que, emsgrraticos este controle também
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Figura 5.15: Tensao aplicada nos atuadores piezelétkigompdelo de placa linear com coor-
denadas modais.

possui um custo bastante elevado.
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Figura 5.16: Angulo de tor¢do na ponta da asa para: 1402, modelo de placa linear com
coordenadas modais.

Para verificar a evolugcédo dtutter, foram feitas simulacdes variando as velocidades do
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Figura 5.17: Deslocamento vertical na ponta da asa) (paraVe, = 1407, modelo de placa
linear com coordenadas modais.
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Figura 5.18: Transformadas de Fourier pdsa= 140%, modelo de placa linear com coordena-
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Figura 5.19: Tensao aplicada nos atuadores piezelétkigompdelo de placa linear com coor-
denadas modais.

escoamento livre dé, = 10T atéV,, = 140%. As figuras 5.20 a 5.21 ilustram a evolug&o das
frequéncias de oscilacdo do deslocamento vertical na pardaa, enquanto que as figuras 5.22

a 5.23 mostram a evolugéo da resposta do angulo de torcamteagaasa.

Como pode-se observar, hd um acoplamento das frequénsisssgastas do deslocamento
vertical e do angulo de torcao, ou seja, isto correspondeaacamacteristica da ocorréncia do

fendbmeno ddlutter.

5.3.2 Controle usando o modelo de placa nao-linear

Para o modelo estrutural de placa néo-linear, utilizou+s®mdelo por coordenadas fisicas
descrito no capitulo 4. Inicialmente considera-se a asasooamento-livie com velocidade
de 30¢. As dimensdes dos atuadores piezelétricos consideracirs fas mesmas utilizadas
com os trés pares colados, ou seja, £AB0mm (comprimento e largura, respectivamente)
separados cada parrhthde distancia. A figura 5.24 ilustra a comparacéo do resultido

simulagdo das coordenadas fisicas, utilizando tanto o imtéidear quanto o ndo-linear. Pode-
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Figura 5.20: Transformadas de Fourier do deslocamentica&ipraV,., = 10%n a 50'2, modelo
de placa linear com coordenadas fisicas.
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Figura5.21: Transformadas de Fourier do deslocamentcalgrarav., = 70%n a 1402, modelo
de placa linear com coordenadas fisicas.

se notar uma aproximacao dos resultados. Isto deve-seadwd®s ndo-lineares estarem na
faixa que caracteriza um comportamento bem préximo dodireaseja, devido ao pequeno

deslocamanto na ponta da asa, como pode-se notar da ordeil&m0
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A figura 5.25 mostra o resultado para o controle da estruteialata n&do-linear, compa-
rando com o resultado em malha aberta (sem atuacéo). Comesparbservar, houve um bom

controle da oscilagéo, ou seja, houve uma diminuicdo daitudelde oscilacédo, apesar do va-
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Figura 5.24: Deslocamento fisico(r) paraVe., = 30T, comparando o linear e o ndo-linear.

lor em regime permanente néo ter sido zerado, devido aoresta. A figura 5.26 mostra o
resultado do angulo de torcdo. Como pode-se verificar, ngerte ao caso linear, ndo houve
o controle do angulo de torcédo nesta velocidade do escoartierd, devido as dimensdes e

posi¢des consideradas dos atuadores piezelétricos.

As figuras 5.29 a 5.32 mostram também as respostas paradagleaio escoamento-livre
de 502 e as figuras 5.33 a 5.36 mostram as respostas para velocidaseahmento-livre de

707,

Como no caso anterior, verificou-se também o controle pasdogidade do escoamento-
livre de 14CY, como mostra as figuras 5.37 a 5.40. Observa-se uma indtatglno controle em
malha aberta, caracterizando o fendmendwatéer, como j& esperado. Também pode-se notar
neste caso a supressao de vibracdo. Apesar da acao deecsatrphra supresséo do primeiro
modo (deslocamento vertical na ponta da asa), a atenuagée oo segundo modo de flexao
e primeiro modo de tor¢cdo, como pode ser observado na figd®@artotando-se o acoplamento
destes modos, caracterizando enté@o o fendmefiatte. Isto ocorre também devido a posicao

e dimensionamento dos atuadores na estrutura, que corgnibpara atenuar estes modos. A
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nao-linear.
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Figura 5.26: Angulo de tor¢éo na ponta da asa)(paraVe, = 30T, modelo de placa néo-linear.

acao de controle nos atuadores piezelétricos mostrouessgExamente alta devido as grandes

amplitudes ocasionadas pela velocidade alta.

A evolucao ddilutter, entéo, foi verificada para velocidades do escoamentovafiando
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Figura 5.27: Tens&o aplicada nos atuadores piezelétiggsafaVe., = 30T, modelo de placa
nao-linear.
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Figura 5.28: Transformadas de Fourier pdsa= 30T, modelo de placa néo-linear.

de Ve, = 10T atéV,, = 140%. As figuras 5.41 a 5.42 ilustram a evolugéo das freqiiéncias de
oscilacdo do deslocamento vertical na ponta da asa, ermquaaas figuras 5.43 a 5.44 mostram

a evolucéo das frequéncias de oscilacdo do angulo de toagdona da asa.
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Figura 5.30: Angulo de tor¢éo na ponta da ase)(paraVe. = 507, modelo de placa néo-linear.

Como pode-se observar também, ha um acoplamento das foéagiéas respostas do des-
locamento vertical e do angulo de tor¢éo, ou seja, caraateto a ocorréncia do fendmeno de

flutter.
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Figura 5.32: Transformadas de Fourier pdta= 50T, modelo de placa néo-linear.

Como pode-se notar, apesar do modelo estrutural ser réar;ltendo amplitudes um pouco

maiores e comportamento ndo-linear, o controlador corsaar e atenuar a oscilacao provo-
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cada pelo escoamento.
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CAPITULO

6

Consideracoes finais

6.1 Sumario e conclusodes

Este trabalho apresentou uma revisdo sobre estruturdigentes e suas aplicacées em
controle de fenbmenos aeroelasticos, considerac¢des aleibnentos ativos piezelétricos, bem
como o0 uso de controle com técnicas ndo-convencionaistizarfdo o controle por logica
difusa. Desenvolveu o modelo matematico de elementosdioiton efeito piezelétrico, uti-
lizando elementos de viga de Euler-Bernoulli e de placa dehKpff. Com a inclusao de
nao-linearidade geomeétrica para estrutura principalsidenando-se grande deslocamento na
formulacdo matemética, obteve-se o modelo proposto panarassédo do fenémeno €etter.
Alguns resultados de verificagcdo dos modelos foram mostragonparando-se com alguns
resultados encontrados na bibliografia e também compassa@dom resultados obtidos do

softwarecomercial de modelagem por elementos finitos (MSC Nastaanai®).

Como pode ser visto, os resultados do controle da estrutgar lda asa sdo satisfatorios,
mostrando a supressao da vibracao do primeiro modo espeudide, refletindo na supressao
da vibragédo na ponta da asa. O modelo com elementos de plaea fambém apresentou-se
satisfatério em relacdo ao modelo com elementos de viga. d2imaom elementos de placa
pode entdo ser empregado de maneira mais ampla, pois pemmatenaior possibilidade de
colocacgéo dos atuadores piezelétricos na asa, podendmselar a estrutura na diregéo do

comprimento e da largura da asa. Esta possibilidade maiposieionamento dos atuadores,
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permite entdo o controle dos modos de tor¢cdo independenterdmle do modo de flexéo,

notando-se que para isto sdo necessarios dois contradad@® resultados desta aplicacédo
nao foram mostrados pois ndo obtiveram-se os ganhos dmlzadr, sendo estes obtidos de
maneira heuristica ou por algoritmo genético, por exengptpue demanda tempo de processa-

mento muito grande.

Nota-se que os resultados para o caso ndo-linear apresargarproximos aos do caso li-
near. Isto deve-se a faixa de trabalho das cargas, send@ésla proximas do comportamento
linear. Para cargas mais elevadas (devido as velocidadgssdamento mais elevadas) notou-se
um comportamento divergente, ndo concordando com o espguedera atingir o fenébmeno
deflutter. Uma analise também verificada foi de se conseguir o fendmeh@O, porém isto

nao foi notado.

Apesar dos atuadores serem controlados simultaneamentendtrou-se que o controle
da supressao de vibragcdo mostrou-se satisfatéria. Comtmmdividual dos atuadores, é
possivel um maior controle das respostas aeroelastiocdasngo-se atuar de forma a se controlar

determinados modos de vibracao da estrutura.

Os campos elétricos aplicados nos atuadores séo de orderardiegas discrepantes das
ordens de grandezas de atuadores comerciais. Fez-serstmpaprovar a eficacia do controle
por atuadores piezelétricos. Na pratica, o campo elétles@eo polariza os cristais piezelétri-

cos, fazendo estes perderem as caracteristicas piezasétri

6.2 Propostas para trabalhos futuros

Para tornar o modelo de elementos finitos mais completo fstsgeestender para 0 mo-
delo de placa de Reissner-Mindlin, juntamente com o modekleimento de placa com efeito
piezelétrico incorporado, sendo estes também com nédatke geométrica (grandes deslo-

camentos).

A otimizacao do controlador difuso pode ser realizada palaonar a superficie de decisao
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e também para minimizacdo do custo de implementacéo fiBloasivelmente com o uso de

técnicas de otimizacéo, por exemplo o algoritmo genétiocdegse obter um modelo melhor da
estrutura com os atuadores piezelétricos colados, setemraslhorados quanto ao nimero de
atuadores, posicao e dimensionamento e também quantordussgios mesmos empregado no
controlador difuso. Estes atuadores podem ser dispostosdeira que se obtenha o controle

de determinado modo de vibrag&o da estrutura.

O custo de implementacéo dos atuadores piezelétricos marmpbde ser analisado, visto
que, devido as altas tensdes requeridas para trabalh@dteritricas aplicadas nos atuado-
res), inviabiliza sua aplicacdo. Ent&o, a otimizagc&do ddrotador considerando-se a energia

utilizada seria primordial para aplicacao real no sisteeraedastico.

Pode-se também utilizar controladores difusos indepdaadgrara cada par de atuadores
ou cada atuador piezelétrico. Isto possibilitaria um mammtrole dos modos de vibrar da
asa, apesar do sistema de controle ser mais complexo, podstelconter controladores em

paralelo, ou controle multivariavel.

Apesar do alto custo experimental envolvendo atuadoreglgieicos, uma validagédo por
experimento em tunel de vento de asa aeroelastica com atisguiezelétricos incorporados é
necessaria afim de se comprovar a eficacia do processo deageaheha fase preliminar de

analise de estruturas aeronauticas inteligentes.
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