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RESUMO

Neste trabalho realizou-se a analise modal de uma asa de um avido de aerodesign. Dessa forma, foi
desenvolvido um modelo real de uma asa a fim de realizar testes numéricos pelo método dos
elementos finitos e testes de vibracdo préaticos baseados na norma FAR-23 a fim de identificar as
frequéncias naturais de uma asa quando exposta a excitacfes externas. O protétipo de asa fora
fabricado com base no regulamento exposto pela SAE Brasil de Aerodesign, competicdo esta que
acontece anualmente na cidade de S&o José dos Campos, onde estudantes de todo Brasil se
encontram para competir através de resolugdes de problemas vividos pela industria aeronutica.
Utilizou-se 0 ANSYS para a realizacdo da andlise por elementos finitos, atribuindo as propriedades
mecanicas dos materiais compostos pelo protétipo e as condi¢des de contorno. Foram encontradas as
frequéncias naturais e seus respectivos modos de vibrar correspondentes as condi¢cdes de contorno
impostas. Foi observado um nivel alto de amplitude por volta de 30 Hz caracterizando o primeiro
modo de vibrar da asa quando esta foi exposta a excitacdo do motor em conjunto com inversor de

frequéncia.

Palavras-chave: Aerodesing, Elementos Finitos, Analise Modal



ABSTRACT

In this paper, perform a modal analysis of an aerodesign aircraft. Thus, a real wing model
was developed to perform numerical tests by the finite element method and practical vibration tests
based on the FAR-23 standard to identify the natural frequencies of a wing when exposed to external
excitations. The wing prototype was manufactured based on the Aerodesign SAE Brazil regulations,
a competition that takes place annually in the city of S&o José dos Campos, where students from all
over Brazil meet to compete through the resolution of problems experienced by the aeronautical
industry. ANSYS was used to perform the finite element analysis, attributing the mechanical
properties of the materials composed by the prototype and the boundary conditions. We found the
natural frequencies and their respective modes of vibration corresponding to the imposed boundary
conditions. A high amplitude level was observed around 30 Hz characterizing the first mode of wing

vibration when it was exposed to motor excitation in conjunction with frequency inverter.

Keywords: Aerodesign, Finite Element, Modal Analysis
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1 INTRODUCAO

A SAE Brasil de aerodesign promove uma competi¢do anual onde estudantes de
todo Brasil desenvolvem projetos através de regulamentos impostos pela competicdo onde sdo
restringidos alguns parametros da aeronave a fim de estimular os estudantes a desenvolverem
solucBes que serdo aplicadas na indUstria aeronautica.

A competicdo acontece em trés etapas, divididas em competicdo de relatério,
apresentacdo oral e competicdo de voo. Uma das maiores preocupacfes dos juizes é com a
seguranca de voo, tendo a certeza que a aeronave pode executar a misséo com total seguranca.
Dessa forma, sdo desenvolvidos relatérios de areas pré-estabelecidas pela competigéo a fim de
provar para 0s juizes que a aeronave pode alcar voo com total seguranca e estabilidade de
voo. Sao desenvolvidos relatdrios de aeroelasticidade onde a aeronave € exposta a condicdes
de voo a fim de provar que a mesma pode voar sem sofrer efeitos que podem comprometer a
seguranca de voo.

Segundo (AZEVEDO,2003) o método dos elementos finitos (MEF) tem como
objetivo o calculo dos estados de tensdo e de deformacdo de um sélido sujeito a acBes do
meio externo. O método surge através da necessidade de projetar estruturas com geometria
complexa, resultando na necessidade dos projetistas a terem uma ferramenta de calculo mais
precisa e que acarrete para industria uma solucdo satisfatoria e econdmica, eliminando assim a
hipétese de projetar uma estrutura superdimensionada evitando gastos futuros com
manutencao.

Para efetuar correta analise em elementos finitos, o primeiro passo é saber o tipo
de geometria, modelo de material utilizado, e a existéncia/conhecimento das cargas. O método
possui um leque consideravel de analises que podem gerar resultados altamente confidveis se
utilizado de forma correta, por isso a importancia de conhecer sua esséncia e ter o devido
conhecimento prévio do mesmo de forma analitica.

Antes de utilizar determinado software, no caso em estudo o ANSYS, se faz
necessario ter em consideracdo na fase antecessores a analise da estrutura o tipo de estudo a
ser feito. Dessa forma, é pertinente o conhecimento de Analise (Dinamica ou Estéatica),
(Linear ou Ndo linear) e o Tipo de Estrutura. Em nosso estudo, sera utilizado analise
estrutural estatica por ter que provar que a mesma esta dimensionada de forma a suportar
carga estatica e dinamica pelo fato do objeto de estudo estar exposto a véarios esforcos

dindmicos.
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Anélise Modal é o estudo de propriedades dindmicas quando sujeitas a excitacdes
por meio de vibragbes. O objeto geral do estudo em questdo serd o método dos elementos
finitos utilizando anélise modal aplicados em asa de aeronaves a fim de obter as frequéncias

naturais de seus respectivos modos de vibrar de forma a prever o flutter em aeronaves.

1.1 JUSTIFICATIVA

Em dindmica das estruturas, hd grande preocupacdo com a ocorréncia de
vibracdes excessivas, entendendo-se que todo e qualquer tipo de excitagdo em excesso é tido
como problema para o equipamento, visto que, podem causar danos estruturais podendo levar
0 material a entrar em colapso.

Segundo (TAVARES, 2009) fendmenos aeroelasticos sdo provenientes da
interacdo de forgas elésticas, aerodindmicas e inerciais. O flutter é um efeito aeroeléstico onde
as frequéncias se igualam, ou seja, os modos de vibrar estdo acoplados e sendo excitados
igualmente por cargas aerodinamicas. Tal problema estrutural surge quando deformacdes
estruturais que sdo provenientes de um corpo flexivel em movimento causam forcas
aerodinamicas adicionais, produzindo novas deformacbes induzindo a novas forgas
aerodindmicas resultando em altas deformacdes fazendo a estrutura que em nosso caso é
caracterizada por uma asa de uma aeronave de aerodesign entrar em colapso.

Este trabalho aborda o fenémeno do flutter, aplicado em aeronaves de pequeno
porte onde verificou-se 0s modos de vibrar por analise modal, referendando com o modelo
real pelo Ground Vibration Test (GVT) sugerido pela FAR-23, norma aplicada para aeronaves

de pequeno porte, como € o caso das projetadas pela equipe Zeus de aerodesign.
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2 OBJETIVOS

2.1 OBJETIVOS GERAIS

Investigar vibragdo induzida em asa de aeronave de competicdo SAE Aerodesign,
focando em simulagdes numéricas em elementos finitos e em analises modais experimentais

recomendadas pela norma FAR-23.

2.2  OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Modelar a asa da aeronave de aerodesign e aplicar o método dos elementos finitos
utilizando analise modal e fungéo de resposta em frequéncia.
e Construir um modelo real da aeronave;

e Realizar experimentos embasados com a norma FAR-23;
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1 AERODINAMICA

Aerodindmica estuda o movimento dos fluidos e as forcas que aplicam em corpos
solidos quando imerso no fluido. O estudo da aerodindmica ganhou forga com o surgimento
dos avifes e com a industria automobilistica quando surgiu a necessidade de gerar menos
atrito com o vento visando maior velocidade e economia de combustivel. A disciplina de
aerodinamica € composta por basicamente quatro forcas principais, sendo elas: Sustentacéo,
Arrasto, Tracdo e Peso. Em nosso estudo introdutério de aerodindmica, serdo abordados
conceitos apenas de forga de sustentacdo pelo fato de ser a forca mais afetado de acordo com

a problematica de aeroelasticidade estudada.

3.1.1 Forca de Sustentacdo

Segundo (RODRIGUES, 2009) a sustentacdo de uma aeronave representa um dos
maiores pontos focais quando se trata de um projeto aerodinamico, pelo fato de representar a
habilidade do avido se manter no ar, € certo que existem outros fatores que influenciam para
manter a aeronave voando estabilizada, porém em nosso estudo introdutério vamos destacar
somente a sustentacdo. Existem alguns principios fisicos que podem explicar suscintamente
como a sustentacdo é criada. A terceira lei de Newton e o principio de Bernoulli explicam

como o efeito de sustentacdo ocorre.

Sustentacdo

N

)

l L

Figura 3.1 — Forgas principais atuantes em uma aeronave em Voo reto e nivelado

(AUTOR)



18

Quando um aerofdlio ou asa desloca-se no meio fluido (Ar), o escoamento divide-
se em parcelas na parte superior e inferior do objeto imerso.

De acordo com o angulo de incidéncia formado pela asa como mostra a Figura
3.3, a parte inferior da asa aplica uma forca para baixo e o0 vento aplica uma forca para cima,
comprovando o fendmeno de agdo e reacgdo criado por Newton. Bernoulli explica que se uma
velocidade de uma particula aumenta enquanto a mesma escoa sobre uma linha de corrente a
pressdo dinamica do fluido aumenta automaticamente, atestando assim uma pressdo de

sustenta(;éo para a aeronave.

Figura 3.2 — Escoamento sobre uma asa de aeronave em Vvoo reto e nivelado
(RODRIGUES, 2009)

A Equacdo 3.1 calcula a forca de sustentacdo em funcdo da densidade do fluido,
area de asa, velocidade em relagdo ao fluido e coeficiente de sustentacdo do perfil

aerodinamico.

L =~ pv?SCl (3.1)

3.1.2 Teoria do Perfil Aerodindmico

Segundo (SOUSA, 2008) o perfil aerodindmico é caracterizado como superficie
de sustentacdo causada pelo diferencial de presséo segundo a teoria de Bernoulli, gerando um
efeito aerodinamico. Cada perfil aerodindmico possui caracteristicas proprias variando com
sua geometria, dentre elas: Arqueamento, Linha de arqueamento, Linha de Corda, Angulo de

ataque dentre outras caracteristicas.
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Toda aeronave possui caracteristicas proprio de perfil (Figura 3.3) caracterizado
como angulo de incidéncia, sendo este responsavel pelo aumento de sustentacdo da aeronave,
podendo aumentar tanto a sustentagdo quando mal calculado que pode chegar a um fenémeno
caracterizado como angulo de estol, sendo este responsavel pela perda de sustentacdo da

aeronave podendo levar a mesma a queda ou até mesmo entrar em “parafuso”.

cspessura

angulo de ataque

bordo de ataque anqueamento

linha de arqueamento

vento relativo angulo de

incidéncia

/ bordo de fuga
X linha de corda

linha paralela ao eixo longitudinal do avido

Figura 3.3: Caracteristicas geométricas de um perfil aerodindmico (RODRIGUES,
2009)

3.2 CARGAS NA ASA

A distribuicdo de cargas na asa, € um ponto de grande importancia para o projeto
estrutural de uma aeronave, onde envolve inUmeros conceitos de aerodinamica, visando
retornar a distribuicdo de sustentacdo da mesma assegurando que o projeto estaria dentro dos
padrdes definidos por norma. Para a obtencdo dessas cargas advindas de forcas
aerodindmicas, é utilizado o Método de Schrenk considerando a pior condicdo de

carregamento da aeronave, ou seja, com peso maximo para decolagem.

3.2.1 Distribuicdo de Sustentacdo na asa

A distribuicdo de sustentacdo ao longo da asa € intensa no centro da asa como
mostra a Figura 3.4, dessa forma, observa-se que deve haver um reforco estrutural no método
de fabricagcdo do perfil central da aeronave (Perfil da raiz). Para efeito de célculo de

distribuicdo de sustentacdo, existem metodologias de célculo que tem como parametro de
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entrada a geometria de asa, que no caso da presente obra é caracterizada pela asa de geometria

mista (Retangular e trapezoidal).

240
210
180
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Sustentagao (N/m)
(=1 0 ;:.J
3 S S

w
(=]

0
o o1 02 03 04 05 06 07 08 095 1 11
Semi-Envergadura (m)

Figura 3.4: Distribuicdo de sustentacdo na semi-envergadura da asa mista
(AUTOR, 2019)

3.3 AEROELASTICIDADE

Para o projeto de uma aeronave, aeroelasticidade tem papel fundamental por se
tratar de fendmenos indesejados no projeto. A insercdo de asas, empenagens horizontais e
verticais mais esbeltas tem aumentado os estudos na area de aeroelasticidade pelo fato de
serem mais suscetiveis a fenbmenos aeroelasticos como o estudado na presente obra, flutter.

Segundo (PORTELA,2004), Aeroelasticidade é o estudo do efeito provenientes de
forcas aerodindmicas em corpos elasticos.

Um dos maiores desafios da industria aerondutica é estabilizar uma estrutura
exposta ao ar, fazendo assim, o estudo da aeroelasticidade ser um topico de extrema

importancia em meio a um projeto de uma aeronave.
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Em 28 de dezembro de 1991 aconteceu um acidente onde vitimou trés pessoas a
bordo do Beech 1900 C. Investigac¢Oes preliminares apontaram que a causa do acidente seria
perda de consciéncia da altitude e desorientacdo do piloto (NTSB,1991). Uma investigacao
mais criteriosa realizada pela Associacdo de Pilotos de Linhas Aérea (ALPA) apontou que o
motor do lado direito da aeronave havia se soltado e colidido na empenagem vertical da
aeronave afetando o controle da mesma e como consequéncia da perda do motor ocasionando
um fendmeno aeroelastico apontado como Whirl flutter. A Figura 3.4 mostra 0 passo a passo

do rompimento do motor e como ocasionou 0 acidente.

Figura 3.5 Whril Flutter em motor de aeronave (Adaptado de
STEARMAN,1997)

Segundo (STEARMAN, 1997) Whirl Flutter é um fendmeno aeroelastico que tem
interacdo com a vibracdo transmitida pelo conjunto motor/hélice, rigidez na montagem dos
motores entre outros fatores que contribuem para tal fendbmeno.

Um dos problemas centrais da aeroelasticidade é a deformacdo elastica da
estrutura. Logo adiante, vamos entender o efeito da velocidade nos fendbmenos aeroelasticos,
tendo em baixas velocidades os efeitos diminuidos, entretanto em altas velocidades podem se
tornar extremamente perigosos, pois afetam diretamente alterando a geometria dos perfis
aerodinamicos ocasionando na perda de sustentacdo da asa e em casos onde o flutter ndo é
conhecido de forma prévia pelo piloto ocasiona o rompimento da estrutura. Em aviacéo, o
piloto é avisado de forma imediata quando algum fenémeno aeroelastico esta acontecendo,
uma de suas a¢des imediatas € reduzir a velocidade do avido visando fugir da zona de flutter

de forma a diminuir a excitagéo e perda de sustentacdo da aeronave.
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A interacdo mutua de forcas elasticas, de inércia e aerodinamicas pode ser

dividida e representada atraves do diagrama dos trés anéis.

Divergencia

Reversao de Controle Rajadas

Efetnvidade Estudos de carregamentos

Flutter

v

Inerciais

Vibragdo Mecanica
lmpactos

Figura 3.6 Areas de estudo de engenharia aeronautica correlacionadas com 0s
fendmenos aeroelasticos (Adaptado de STRGANAC, 2003)

3.3.1 Aeroelasticidade Estatica

Segundo (BISPLINGHOFF E ASHLEY, 1962) aeroelasticidade estatica € o
estudo de deflexdes de estruturas flexiveis da aeronave com exposicao a cargas aerodinamicas
gue ndo dependem do tempo. O efeito dessas cargas aerodinamicas € a inducdo de flexdo e
torcdo na asa alterando o angulo de incidéncia consequentemente alterando também o

escoamento da mesma mudando as cargas e deflexes da mesma.

3.3.1.1 Divergéncia

Segundo (BISPLINGHOFF E ASHLEY, 1962), divergéncia se trata de uma
instabilidade estatica da superficie de sustentagdo de uma aeronave (Asa, Empenagem
Horizontal e Vertical) em voo. Ocorre quando a estrutura sofre deflexdo por forcas
aerodinamicas aumentando a carga sobre o perfil aerodindmico podendo causar a falha da

estrutura devido aos altos esforgos. A analise de divergéncia de acordo com (BIDINOTTO,
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2007) a condicdo onde o perfil aerodindmico perde resisténcia a torcdo € chamado de

divergéncia

3.3.1.2 Reversédo de comandos

Segundo (WRIGHT, 2015) baixa eficiéncia e Reversdo de Comandos podem ser
gerados por deformacgGes elasticas onde sdo instaladas as superficies de controle da aeronave
levando a reversdo de comandos. Temos como exemplo o aileron quando posicionado na
ponta da asa gera um momento maior tornando o mesmo mais eficiente. O ponto onde o
mesmo fora posicionado é o ponto onde tem menor tor¢do provocada pelo perfil, com isso,
em altas velocidades pode causar uma forca extremamente alta fazendo a asa torcer
consequentemente alterando o angulo de ataque de projeto diminuindo a rolagem da aeronave.
De acordo com a intensidade do efeito torcional, os comandos podem ser diminuidos ou pode

haver a reversao de comandos.

3.3.2 Aecroelasticidade dinamica

Segundo (BISPLINGHOFF E ASHLEY, 1962) Aeroelasticidade dinamica é o
estudo do movimento variando significativamente com o tempo. Aceleracdes e velocidades
variando no tempo implicando no surgimento de componentes de inércia que interagem com

componentes elasticas e aerodindmicas

3.3.2.1 Flutter

Segundo (BERGAMI, 2008), flutter € um fendmeno de carater aeroelastico onde
hd um acoplamento de frequéncias naturais gerando instabilidade estrutural. Este fendmeno
no meio da industria aeronautica e em outras areas como na construcdo de pontes sao de alta
preocupacao pelo fato de ja terem ocorrido em outras épocas com certa frequéncia. EXistem
varias formas do calculo e previséo de flutter, atualmente a industria tem utilizado métodos
numéricos por apresentarem alta confiabilidade em suas previses. Segundo (BERGAMI,
2008) a previsdo de flutter pode ser calculada pela Equagdo 3.3 obtendo assim a velocidade
onde tal fendmeno ocorreria. A norma FAR Part-23 menciona que sejam realizados testes em

solo visando o calculo das frequéncias usuais aproximadas para serem comparados com 0s
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modelos matemaéticos e pelos métodos numéricos, sendo o mais utilizado o modelo por

elementos finitos.

3.3.2.2 Buffeting

Segundo (BISPLINGHOFF E ASHLEY, 1962) Buffeting € um tipo de resposta
estrutural provocada pela excitagdo advinda pelo choque induzido pela separacdo do
escoamento ocasionado por turbuléncias de camadas de ar em torno da aeronave. Tal efeito
pode acontecer durante uma manobra no voo de cruzeiro da aeronave. Conforme o angulo de
ataque da aeronave é alterado, podem ocorrer separacdes que formam uma determinada

excitacdo aerodinamica provocando instabilidade na aeronave.

34 ELEMENTOS FINITOS

O meétodo dos elementos finitos fora implementado aproximadamente pelo século
XX, juntamente com o surgimento dos computadores. A esséncia matematica do método ja
era conhecida, porém muito complexa devido ao tratamento matematico do método ser muito
forte, sendo invidvel sua solucdo a méo aplicada a estruturas de alto nivel de complexidade
geométrica como apresentado na Figura 3.7. A principio, comecou sua aplicacdo em
mecanica dos sélidos, abrangendo-se as outras areas de estudo devido ao seu alto desempenho
e confiabilidade nas andlises realizadas. De acordo com sua popularidade, foram tornando-se

importantes os estudos, gerando profundo conhecimento sobre 0 método.
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Figura 3.7: Exemplo de modelagem com carga distribuida ao longo da asa da
aeronave, (WRIGHT, 2015)

De acordo com as analises matematicas do método, a partir das analises estaticas
surgiram as dindmicas, dos problemas lineares para os ndo-lineares, a partir de um Unico
fendbmeno em estudo passou-se a estudar vérios fendmenos simultaneamente, através de
interfaces macantes, passou-se a ter interfaces amigaveis e intuitivas facilitando o
entendimento e compreensdo do usuario.

Os métodos analiticos classicos permitem um célculo de resposta exata de
deslocamentos, deformacdes e tensdes em infinitos pontos da estrutura, porém essas solucbes
sdo somente conhecidas para determinadas estruturas, fugindo das estruturas utilizadas no dia
a dia por engenheiros. De acordo com essa necessidade, tornou-se interessante o
desenvolvimento de métodos aproximados, que pudessem ser aplicados de forma geral sem
restricdo geométrica e de condicbes de carregamento, dentro das margens aceitadas por

normas.

3.4.1 Geragéo de Malha

De acordo com (NORTON, 2013) a geracdo de malha é um porto de importancia
para a determinacdo de resultados confidveis da simulacdo. Alguns softwares possuem
controle de malha adequado, facilitando ao engenheiro a escolha dos pontos de maiores
esforgos gerando um ponto de refino maior em relagdo aos demais pontos, considerados de
menor importancia pelo fato de ndo sofrerem tantos esforcos. No caso em estudo, a
distribuicdo de sustentacdo nos afirma que o ponto de maior esforco é o centro da asa, tanto
que para efeito de processos de fabricacdo, este ponto conta com um material sanduiche
constituinte de fibra de carbono bidirecional e chapa balsa.

A grande maioria dos geradores de malha oferece como padréo o tipo quadrilatero
e em casos de geometria de peca muito complexa, os softwares adotam malha mista de
quadrilateros e triangulos. A grande diferenca entre os softwares é a escolha manual de malha
adequada para cada geometria, sendo esta complexa ou ndo. A geracdo de malha de forma
manual, requer um conhecimento mais rebuscado por parte do engenheiro, porem se torna
bastante necessario para a obtencdo de resultados mais préximos da realidade, visto que esse €
o0 verdadeiro objetivo do método, a aproximacdo das geometrias e resultados reais. A geracao

automatica de malha pode ser muito utilizada para saber se a estrutura esta dentro dos padroes
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exigidos por norma, evitando perda de tempo para gerar uma malha tanto qudo refinada sendo

que o projeto pode ou n&o estar aprovado.

Figura 3.8: Asa de aeronave discretizada em elementos finitos. (WEIGHT, 2015)

3.4.2 Densidade de Malha

Para minimizar tempo de processamento e obter resultados rapidos, utiliza-se
uma malha com menor refinamento, ou seja, com elementos maiores. Em partes da estrutura
ou peca em estudo onde a um nivel de tensdo muito grande, deve-se usar um tipo de malha
mais refinada, aumentando a densidade da malha, tornando-a mais densa para obter resultados

mais confiaveis por conta da criticidade da regido em estudo.

3.5 TIPOS DE ELEMENTO

Segundo (NORTON, 2013) os tipos de elementos sédo classificados em uma, duas
e em trés dimensdes, ainda sim, existem elementos de linha, &rea e volume. Em modo geral,
usa-se um elemento mais simples que ainda sim o resultado sera desejado, haja vista que
elementos de ordem superiores requerem um tempo maior de processamento.

Segundo (ANSYS, 2018) o SOLID185 é usado para modelagem 3D de estruturas
solidas. E definido por oito n6s com trés graus de liberdade em cada no: translacdo nas
direcdes nodal x, y e z. O elemento possui plasticidade, hiperelasticidade, rigidez ao esforco,
fluéncia, grande deflexdo e grandes capacidades de deformacdo. Também possui capacidade
de formulacdo mista para simular deformagdes de materiais elastopléasticos quase

incompressiveis e materiais hiperelasticos totalmente incompressiveis.
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O solido estrutural SOLID185 ¢é adequado para modelar estruturas sélidas 3D em
geral. Permite degeneracbes de prisma, tetraédrico e piramide quando usado em regibes

irregulares.

Prism Option

M,N,OP
I
K,L
]

Tetrahedral Option -
not recommended

M,N,O,P

Pyramid Option -
not recommended

Figura 3.9: Elemento do tipo SOLID 185 utilizado na simulacdo em elementos
finitos. (ANSYS, 2018)

SHELL181 é adequado para analisar estruturas de casca fina a moderadamente
grossa. E um elemento de quatro n6s com seis graus de liberdade em cada nd: translaces nas
direcdes X, ye z, e rotacdes em torno dos eixos X, ye z. (Se a op¢do de membrana for usada, o
elemento tera apenas graus de liberdade de traducdo). A opcdo triangular degenerada deve ser
usada apenas como elementos de preenchimento na geragéo de malha.

O SHELL181 é adequado para aplicaces ndo lineares, de grande rotacdo e / ou de
grande tensdo. A mudanca na espessura da casca € contabilizada em analises ndo lineares. No
dominio do elemento, os esquemas de integracdo total e reduzido sdo suportados. Este é

responsavel pelos efeitos do sequidor (rigidez da carga) das pressoes distribuidas.
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KL

Triangular Option

not recommended
KEYOPT(11)=0 ( ) KEYOPT{11) =1

Figura 3.10: Elemento do tipo SHELL 181 utilizado na simulagdo em elementos
finitos. (ANSY'S, 2018)

3.5.1 Ordem dos elementos

As ordens dos elementos geralmente sdo escolhidas de acordo com a
complexidade da regido em analise. O aumento de ordem um determinado elemento é dado
pela importancia que o engenheiro da para regido em andlise, onde temos as melhores
aplicacdes de ordem para determinada geometria de peca. A ordem escolhida pelo engenheiro
gera um aumento ou uma redugéo de processamento, causando assim, um costume rotineiro a
escolher modelos lineares a fim de anteciparem os resultados da simulacéo, que como citado

anteriormente, ainda sim os resultados sdo extremamente confiaveis, porém néo tdo refinados.

36  VIBRACOES

De acordo com (RAO, 2008), vibragdes pode ser definido como movimentos de
um ponto oscilante em relacdo a um referencial, ou seja, um movimento de repeticdo dentro
de um intervalo de tempo. Utiliza-se como exemplo classico o movimento de uma corda
quando tocada. Um sistema de vibragdo geralmente é composto por elementos de
armazenamento de energia, caracterizado por uma mola (k), e uma determinada massa (m).

Em determinados sistemas, pode também ser acoplado ao conjunto massa mola um elemento
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responsavel pela por parte da dissipacdo de energia fornecida, sendo este denominado
amortecedor (c). Podemos observar um sistema massa mola amortecedor na Figura 3.10 com
excitacdo externa f(t).

A partir da Figura 3.1 ¢é possivel determinar o modelo matematico que caracteriza
a frequéncia natural como uma equacao que esta em fungdo da rigidez e massa do material

correspondente mosti x(1)
———

N
Figura 3.11: Sistema massa mola sem fonte de excitacdo externa (RAO, 2008)
m¥+kx =0 (3.4)
A partir da solucdo da Equacdo 3.4 é possivel obter o modelo matematico

correspondente ao conceito de frequéncia natural de um determinado sistema formulada pela

Equacéo 3.5.

W, = \/% (3.5)

—1(0

AMANNNNN

Figura 3.12: Sistema massa mola amortecedor com um grau de liberdade exposto
a uma fonte de excitagio externa. (NOBREGA, 2010)

De acordo com (HEIDRICH, 2002) a partir da segunda lei de Newton é possivel

representar o modelo matematico da Figura 3.12 conforme mostrado pela Equacéo 3.6.
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mx + cx + kx = f(¢t) (3.6)

3.6.1 Vibracdo Livre com amortecimento viscoso

A vibragdo de um sistema se torna livre quando o sistema ndo tem fonte de
excitacdo f(t), ou seja, quando tal termo da equacdo se iguala a zero Equacao 3.5. Quando tal
fendmeno acontece, a equacgdo torna-se somente homogénea tendo como resolucao através de

artificios em equacdes diferencias a Equacao 3.6

mi+cx+kx=0

(3.5)

S12 =§wy \/(fw)z — (wp)? (3.6)

A demonstracdo fisica da Equacdo 3.6 € caracterizada por (RAO, 2008) pela
relagcdo entre razdo de amortecimento e frequéncia natural. O sistema pode ser classificado
como: Subamortecido, critico e Supercritico como mostrado na Figura 3.13. A condicdo para
classificacdo do sistema correlaciona amortecimento com amortecimento critico mostrado na

Equacdo 3.7.

Sy
Il
|

(3.7)
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Nio amortecido ({ = )

Subamortecido (& < 1}
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Criticamenta

% ~ . amortecido ({ = 1)

Figura 3.13: Comparagdo entre movimentos com diferentes tipos de
amortecimento. (RAO, 2008)

3.6.2 Vibracdo Forcada

A vibragdo é caracterizada como forcada quando estd sujeita a forcas externas
normalmente sendo repetitivas. O termo f (t) mostrado na Equacdo 3.6 é diferente de zero,
caracterizando o sistema com vibracdo forcada. A solucdo geral da equacdo neste caso é
obtida através da solucdo homogénea e particular do sistema.
3.6.3 Vibracdo Amortecida

Ocorre quando qualquer tipo de energia for dissipado através de atrito ou de
qualquer resisténcia durante o periodo de oscilacdo ou movimento. E caracterizado pelo
amortecimento (c) da Equacéo 3.5.

3.6.4 Vibracdo ndo amortecida

Ocorre quando ndo ha dissipacdo de energia por meio de amortecimento. E

caracterizada pela auséncia do amortecimento (c) na Equagéo 3.4.
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3.7 FUNCAO DE RESPOSTA EM FREQUENCIA

Segundo (Sampaio, 2016) Funcdo de Resposta em Frequéncia (FRF) é uma razédo
entre a amplitude do deslocamento de um determinado sistema e a amplitude forcada
correspondente a cada frequéncia.

Para um sistema massa-mola-amortecedor temos a Equacdo 3.6. Podemos
escrever f(t) = F(o)e™?, sendo F(w) um ndmero real representando amplitude forcada
correspondente a cada frequéncia, e x(t) = X(») e™¢ onde X(w) € um niimero complexo que
representa a amplitude de fase do deslocamento do sistema.

Substituindo x(t) e f(t) na Equacéo 3.6 temos:

(—mw? + cwi + K)X(w)et = F(w)e'®t

Onde Ky ;, pode ser interpretado como uma rigidez dindmica do sistema

Kgin = (—mw? + cwi + k)

X(w) _ 1 1
F(0) Kgin k-mw2+coi

H(w) =

A Funcdo de Resposta em Frequéncia permite avaliar a resposta de um sistema

forcado harménico. Pode-se assim extrair a magnitude e fase da resposta:

k
(k-mw?)?+c*w?

H(w) =

O gréafico de Bode é o conjunto de dois graficos da magnitude e fase em funcéo da
frequéncia. Tal representacdo é muito utilizada pois permite identificar as frequéncias naturais
e amplitudes de vibracdo associada a cada uma das frequéncias correspondentes mostrada na
Figura 3.14.
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Figura 3.14: Funcéo de Resposta em Frequéncia (Sampaio, 2016)

3.8  ANALISE MODAL

O principal objetivo da anélise modal é o calculo das frequéncias e dos modos de
vibrar de uma estrutura. Dessa forma, é possivel prever se a frequéncia de trabalho da
estrutura ou no caso de uma asa (objeto de estudo da presente obra) esta muito perto das
frequéncias naturais da estrutura. Em engenharia aerondutica, a anélise modal é de suma
importancia no estudo do flutter, fendbmeno aeroeléstico que pode provocar o colapso da
estrutura da aeronave. Para validar que a mesma esta fora dos niveis de frequéncias naturais,
sdo realizados calculos analiticos, modelos computacionais em elementos finitos e por fim o
ensaio estrutural, que na referida obra é regida pela norma FAR-23 norma para aeronaves de
pequeno porte e subsénicas.

Analisar as frequéncias naturais de uma estrutura, € verificar as faixas de

frequéncias e modos de vibrar da mesma, tomando atitudes a fim de fugir dos niveis de
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frequéncias indesejadas e dessa forma otimizar o sistema até sair da proximidade das

frequéncias naturais.

3.8.1 Analise Modal Experimental

Anélise Modal Experimental (AME) consiste em extrair pardmetros modais de um
determinado modelo fisico. Pardmetros modais, sdo caracteristicas de cada sistema, sendo
assim, compostos por frequéncias naturais, fatores de amortecimento e modos de vibrar. O
método experimental é muito utilizado na industria aerondutica a fim de submeter a estrutura
da aeronave a niveis de frequéncia com o intuito de verificar o comportamento estrutural
visando prever o fenébmeno do flutter, previséo de fadiga, deteccéo de falhas, entre outras

Para assegurar que a aeronave esta livre de fendmenos aeroelasticos indesejados,
as estruturas aeronduticas precisam ser submetidas a algum tipo de verificacdo modal antes de
voo. Atraves de ensaios em solo, sdo obtidas as fungbes de resposta em frequéncia (FRF),
obtendo a partir das respostas de frequéncias os parametros modais do sistema e 0s

respectivos modos de vibrar.

SRR — e )

— |

Figura 3.15: Ensaio Ground Test Vibration em drone pertencente a NASA (2014)
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3.8.2 Anaélise Modal Numérica

Métodos numéricos sdo amplamente utilizados para obtencdo de parametros
modais como forma de estimar de forma prévia as frequéncias naturais e modos de vibrar de
determinada estrutura.

De acordo com (SILVA, 2009) os modos de vibrar de uma estrutura dizem
respeito a forma que o sistema assume quando exposto a determinadas frequéncias.

O Meétodo dos Elementos Finitos (MEF) é muito utilizado no @mbito numérico
por realizar analises dindmicas em geometrias complexas. As interpretacbes das analises
numeéricas se ddo por meio de fungdes de resposta em frequéncias, onde sdo analisadas as

amplitudes de vibracdo em funcédo das frequéncias correspondentes da estrutura.

_"\l_.‘\‘\
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Figura 3.16: Modelagem 3D demonstrando o primeiro modo de vibrar de uma

estrutura com frequéncia correspondente. (NORTON, 2013)



36

4 MATERIAIS E METODOS

4.1  ANALISE NUMERICA

Para a realizagdo de anélise modal numérica, fora modelada a estrutura da asa da

aeronave conforme mostra a Figura 4.1.

L oar

Figura 4.1: Modelagem 3D da asa da aeronave (AUTOR, 2019)

A atribuicdo das propriedades dos materiais compostos no modelo, deu-se pela
obtengdo dos dados da chapa balsa, material este utilizado nos perfis aerodindmicos e pela
caracterizagdo das propriedades mecanicas do perfil da raiz e da longarina, visto que esse é
um material compésito de fabricacdo propria da equipe Zeus.



Tecido Fibra de

Material Carbono
Bidirecional/Epoxi
Densidade (g/cm3) 1,58
Modulo Long. E; (GPa) 65
Moddulo Transv. E, (GPa) 65
Coeficiente de Poisson, v 0,05
Tensdo Ultima (MPa) 680

Figura 4.2: Propriedades mecénicas da Fibra de carbono. (AUTOR 2019)
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Direcéo das Massa especifica (g/cm3)

Fibras 0,124 0,25 0,33

~ oy (MPa) paralela 5 13 20
COMPRESSAQ paralela 2300 5300 8000
E(MPa) perpendicular 75 175 260

_ oy (MPa) paralela 10 21 31

TRAGAO paralela 0,65 0,95 0,30
E(MPa) | perpendicular 1930 4310 6380

Tu(MPa) paralela 1,00 2,50 3,25

CISALHAMENTO G(MPa) paralela 96 200 250

Figura 4.3: Propriedades mecéanicas da madeira Balsa. (AUTOR 2019)

A malha gerada apresentou 64744 nés e 57460 elementos com predominancia de

elementos do tipo SOLID185 no tubo de fibra de carbono e SHELL181 nas demais partes da
estrutura composta por chapa balsa.
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Figura 4.4: Malha gerada com elementos predominantes SOLID 185 e SHELL
181. (AUTOR)

Dessa forma, foram inseridas as condi¢fes de contorno do sistema variando em
trés tipos de contorno com o modelo Livre-Livre, ou seja, sem fixacdo em qualquer parte da

asa, Fixo-Fixo com todos os pontos fixados e Livre-fixo somente em um dos lados fixados.

Figura 4.5: Asa com condicGes de contorno livre-livre, ou seja, sem fixacéo.
(AUTOR, 2019)
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Figura 4.6: Asa com condigdes de contorno Fixo-Fixo, ou seja, com fixa¢do dos
dois lados. (AUTOR, 2019)

Figura 4.7: Asa com condicdes de contorno Livre-Fixo, ou seja, com fixacéo
somente em um dos lados. (AUTOR, 2019)

A partir da realizagdo da analise modal, foram gerados os graficos de Funcéo de
Resposta em Frequéncia para cada condicdo de fixacdo de asa. Colocou-se 0s pontos de
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leitura de amplitude na mesma posicdo do modelo real bem como o ponto de forca da asa
mostrado na Figura 4.8.

Figura 48: Atribuicdo do vetor Forca para realizar simulacdo de Funcdo de

Resposta em Frequéncia para cada condi¢do de fixacdo da asa. (AUTOR, 2019)
4.2  ANALISE EXPERIMENTAL

A norma FAR Part 23 Sec. 23.629 sugere que para encontrar as frequéncias
naturais de um sistema seja realizado testes de vibracdo a fim de expor antes do voo as
superficies de sustentacdo da aeronave a excitagdes aproximadas as de voo. Dessa forma, fora
utilizado o Ground Test Vibration GVT para a excitagdo da asa da aeronave.

O ensaio de vibragdo também denominado teste modal é largamente utilizado em
prot6tipos de aeronaves para estimativa das frequéncias naturais, formas modais e taxas de
amortecimento em determinadas estruturas como fuselagem, asa e empenagens horizontais e
verticais.

O sistema de excitacdo utilizado é composto por uma fonte estimuladora que € um
motor de indugdo (Figura 4.9 a) para excitacdo da asa. Para o controle de rotagdo do motor,
fora utilizado um inversor de frequéncia (Figura 4.9 b) com frequéncia maxima de 66 Hz

interligado com o motor como mostra na Figura (4.9 c).
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Figura 4.9: a) Motor de inducdo utilizado para gerar movimentos de excitacdo da asa.

(AUTOR) b) Inversor de frequéncia utilizado para controle dos niveis de frequéncia da asa.

(AUTOR) c) Motor e inversor de frequéncia interligados para controle de frequéncia

(AUTOR)
Frequéncia (Hz) 60
Rotacio (rpm) 1680
Corrente (I) 1.44
Tensdo (V) 220

Frequéncia Minima (Hz) 3
Frequéncia Maxima (Hz) 66
Corrente (A) 1.6
Tensdo (V) 200-240

Figura 4.10: Informacdes técnicas referentes: a) Motor VOGES e b) Inversor de frequéncia

CFW 100.

Para gerar a amplitude de movimento da asa, fora projetado um sistema biela
manivela (Figura 4.11 a) com excentricidade de 3 mm fixado a um conjunto de hastes
fabricados em impressora 3D. Para transmissdo dos movimentos fora utilizado um rolamento

acoplado a uma das hastes como mostra a (Figura 4.11 a) e figura (4.11 b) com o sistema de

transmissdo de vibragdo montado.
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Figura 4.11: a) Hastes para composi¢do do sistema biela manivela para transmissdo de
movimento de excitagdo. (Autor,2019) b) Batente com excentricidade de 3mm para gerar
transmissdo de movimento de excitacdo da asa. (Autor,2019)

-

Figura 4.12: Sistema biela manivela montado: a) Sem montagem com o motor (Autor,2019)

b) Sistema acoplado ao motor (Autor, 2019)

A aquisicdo do sistema fora realizada através de dois acelerometros ADXL 135

Figura 4.13 a) em conjunto com Arduino Uno na Figura 4.13 b).
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Figura 4.13: a) Acelerometro ADXL 135 utilizado para captagdo dos dados. (AUTOR,2019)
b) Placa Arduino UNO utilizado para transmissdo dos dados para o computador.
(AUTOR,2019)

Os acelerdmetros foram fixados nas duas extremidades da asa (Figura 4.12 a) a
fim de captar a amplitude correspondente a cada faixa de frequéncia onde a asa era imposta.
Dessa forma, a frequéncia fora sendo variada com incremento de 2 Hz com o intuito de
verificar a reacdo da asa aos niveis de frequéncia onde a mesma iria ser exposta. A fixagdo da
asa fora realizada por em pontos de fixagdo da asa (Figura 4.14 b) tentando aproximar ao

maximo da fixacdo do modelo numérico para obtencdo dos dados sem interferéncias.

Acelerdmetro 2

Acelerémetro 1

-
e
-
-
-
-

-
—
-
-
-

-
-

Figura 4.14: Modelo em 3D da asa: a) Visao geral da asa mostrando a posicao de fixacdo dos
acelerémetros. (AUTOR,2019) b) Aproximacéo para visualizagdo dos pontos de fixacdo da
asa. (AUTOR,2019).
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5 RESULTADOS E DISCURSSOES

As analises numéricas foram realizadas utilizando trés condi¢Ges de contorno,
verificando os modos de vibrar de flex&o e torcdo nas diferentes condi¢Ges. Observou-se que
h& uma diferenca entre as frequéncias naturais dos seus respectivos modos de vibrar em se
tratando da fixacdo da asa. Foram realizadas as andlises modais somente no primeiro e
segundo modo de vibrar de cada condicdo, haja vista que 0S mesmos seriam 0S mais

suscetiveis a aparecerem durante o voo da aeronave pelo fato das baixas frequéncias.

5.1  ANALISE NUMERICA LIVRE-LIVRE DA ASA

Para a primeira analise modal, a Figura XX mostra o primeiro modo de flexdao o mesmo

ocorre na frequéncia de 214,17 Hz.

0,021502 Min

nooo 0500 1,000(1)
0,150 0750

Figura 5.1: Primeiro modo de flex&o (214,17 Hz) sem fixacéo da asa (AUTOR)



45

A Figura 5.2 mostra o primeiro modo de tor¢do ocorrendo na frequéncia de

aproximadamente 282,38 Hz.

34553

20752
13852 P
069511 g
0,0050717 Min A ™ PR

052 o7se

Figura 5.2: Primeiro modo de torc¢do (282,38 Hz) sem fixacdo da asa (AUTOR)

A Figura 5.3 mostra o segundo modo de flexdo na condicgdo Livre-Livre, obtendo
como frequéncia natural 732,69 Hz, evidenciando um aumento de frequéncia alto se
comparado com o primeiro modo de Flex&o.

0w o : Loy )\ .

Figura 5.3: Segundo modo de flexdo (732,69 Hz) sem fixacéo da asa (AUTOR)
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A figura 5.4 mostra o0 Segundo modo de tor¢do da asa na condicdo Livre-Livre
com frequéncia de 508,18 Hz.

. |
0.74734 i

0,15823 Min

Figura 5.4: Segundo modo de torc¢do (508,18 Hz) sem fixacéo da asa (AUTOR)



47

52  ANALISE NUMERICA FIXO-FIXO DA ASA

A Figura 5.5 mostra o primeiro modo de vibrar com condigéo de contorno Fixo-
Fixo com frequéncia natural de 84,77 Hz.

s )
072615
04841 Py
0.24205 g I
0 Min 20w 0 Q500¥m)

Q25 0,65

Figura 5.5: Primeiro modo de flexao (84,77 Hz) fixo - fixo da asa (AUTOR)

A Figura 6.6 mostra o primeiro modo de tor¢do na condigé@o de contorno Fixo-

Fixo apresentando frequéncia natural de 189,73 Hz.

Q250 R

Figura 5.6: Primeiro modo de tor¢do (189,73 Hz) fixo - fixo da asa (AUTOR)

A Figura 5.7 apresenta o segundo modo de vibrar de flexdo na condicdo de

contorno Fixo-Fixo, retornando como frequéncia natural 124,25 Hz.



48

061616
054411 .
0.27205 5

0 Min 00 nso L

0235 0,675

Figura 5.7: Segundo modo de flexdo (124,25 Hz) fixo-fixo da asa (AUTOR)

A Figura 5.8 mostra o segundo modo de tor¢do com condi¢do de contorno Fixo-

Fixo apresentando frequéncia natural de 291,23 Hz.

14421
09414 e I
04807 g

0 Min

Figura 5.8: Segundo modo de torcdo (291,23 Hz) fixo-fixo da asa (AUTOR)

A avaligdo da Funcgéo de Resposta em Frequéncia - FRF fora realizada no range
de frequéncia de 2 a 100 Hz.
A Figura 5.9 nos mostra os resultados da FRF para condi¢éo de avaliagdo do

acelerdometro posicionado do lado esquerdo da asa.
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82928 a

2083,9

523,66
;

131,59

33,067

8,3004

Amplitude (m/s?)

2,0881

0,52471

0,13185

2, 12,5 25, 37,5 50, 62,5 75, 87,5 100,

Frequency (Hz)

Figura 5.9: Funcdo de Resposta em Frequéncia da asa totalmente fixa com
Acelerémetro 1 posicionado do lado esquerdo da asa. (AUTOR)

A Figura 5.10 mostra o resultado da FRF para condicdo de acelerdmetro fixado no
lado direito da asa.

7674,4 1
1686,6
3
370,67
<"
E 81,462
=
<
T 17,903
=
-
23,9346
L4
0,86471
0,19004
4,1765e-2
2, 12,5 25, 75 50, 62,5 75, 87,5 100,
Frequency (Hz)

Figura 5.10: Fungdo de Resposta em Frequéncia da asa totalmente fixa com
Acelerdmetro 2 posicionado do lado direito da asa. (AUTOR)
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53  ANALISE NUMERICA LIVRE - FIXO DA ASA

A Figura 5.11 mostra o primeiro modo de Flexdo em relagdo ao eixo “x” na
condicéo de contorno Livre-Fixo retornando como valor de frequéncia natural de 31,726 Hz.

09593 .
071948
047955 . |
0.23983 g
0 Min s ™ o

Q250 0750

Figura 5.11: Primeiro modo de flexdo (31,726 Hz) livre — fixo da asa (AUTOR)

A Figura 5.12 apresenta o primeiro modo de vibrar torcional na vista isométrica
com condicdo de contorno Livre — Fixo retornando 277,33 Hz de frequéncia natural.

Figura 5.12: Primeiro modo de tor¢éo (277,51 Hz) livre — fixo da asa (AUTOR)
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A Figura 5.13 demonstra o segundo modo de flexdo em relagdo ao eixo “z” com

frequéncia natural de 59,442 Hz.

D000 015 2300
0075 02t

Figura 5.13: Segundo modo de flexdo (59,442 Hz) livre — fixo da asa (AUTOR)

A Figura 5.14 demonstra o segundo modo de torgdo em vista isométrica com

frequéncia natural de 296,94 Hz.

Figura 5.14: Segundo modo de tor¢do (293,37 Hz) livre — fixo da asa (AUTOR)

Entre os modos de vibrar de flexdo e torcdo, a simulacdo numérica retorna um
terceiro modo de flexdo antecedente ao primeiro modo de tor¢do tendo como resultado uma
frequéncia de 120,89Hz como mostra a Figura 5.15.



52

TS mE O N

A R e

11418 -
085637
057082 - |
0.28546 ]
0 Min oo LS iy

220 070

Figura 5.15: Terceiro modo de torcao (120,89 Hz) livre — fixo da asa (AUTOR)

A Figura 5.16 apresenta o resultado da FRF na condicao de contorno Livre-Fixo

da asa com acelerdmetro fixado no lado esquerdo da asa.
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Figura 5.16: Funcédo de Resposta em Frequéncia da asa fixa somente em um lado
com Acelerémetro 1 posicionado do lado esquerdo da asa. (AUTOR)
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A Figura 5.17 apresenta o resultado da FRF na condicéo de contorno Livre-

Fixado com Acelerdmetro 1 fixado no lado direito da asa.

11958 *
3576,6
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2,5611
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2, 125 75, 375 50, 62,5 75, 875 100,

Frequency (Hz)
Figura 5.17: Funcédo de Resposta em Frequéncia da asa fixa somente em um lado
com Acelerémetro 2 posicionado do lado direito da asa. (AUTOR, 2019)
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54  RESULTADOS ESPERIMENTAIS.

Para avaliacdo da analise modal experimental, utilizou-se a condi¢éo de contorno
Livre-Fixo, pelo de a mesma apresentar a primeira frequéncia natural abaixo de 66 Hz sendo a
referida frequéncia o limite m&ximo do sistema de excitacdo. A Figura 5.13 mostra os dois
acelerémetros fixados sobre a asa (Sinalizados com fita azul). Também fora observado o

mecanismo biela manivela ligando o motor elétrico ao ponto de excitacao da asa.

Figura 5.18: Montagem do experimento com fixagdo dos acelerdmetros, motor e
inversor de frequéncia (AUTOR,2019)

A Figura 5.19 apresenta os resultados experimentais encontrados na faixa de
frequéncia avaliada que vai de 6 a 60 Hz. E apresentado um pico enfatizando o primeiro modo

de vibrar para o sistema quando utilizada a condicao de contorno Livre-Fixo.
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Figura 5.19: Funcdo de Resposta em Frequéncia encontrada a partir do teste

experimental com condi¢do de contorno Livre-Fixo. (AUTOR, 2019)

Dos dados experimentas s&o integrados dividindo os valores encontrados em mV
por (2rf)? onde o f é o valor da frequéncias em Hz. O gréfico 5.8 mostra o valor da primeira
frequéncia natural em 28 Hz e para o acalerometro 2 existe um pico proximo do valor de 48
Hz que representa o segundo modo de vibrar da asa Livre-Fixo.
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0 1 | |
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Gréfico 5.20: Funcdo de Resposta em Frequéncia do Acelerdmetro 1 e
Acelerébmetro 2 evidenciando as frequéncias naturais bem vistas pelo Acelerémetro 2.
(AUTOR, 2019)
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Os resultados encontrados nos experimentos para o Acelerdbmetro 1 néo

evidenciam claramente as frequéncias naturais.

O Grafico 5.21 e uma nova simulacdo onde o valor da Forca de estimulo e
Fy=90,Fx=9 e Fz=9. Diferenciando dos casos anteriores por um acréscimo de 10% do valor
da forca nos outros eixos. Para o caso Livre-Fixo. Com esse novo valor de for¢a préximo do

valor de 58 existe um pico representando o segundo modo de vibrar.

Amplitude (mm)

3.8535e.2

175 s0 82,5 75 575 100

Frequency (Hz)
Gréfico 5.21: Funcdo de Resposta em Frequéncia aplicando 10% da forca do eixo
y para os eixos X e Z.
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5.5  CONSIDERACOES FINAIS

A asa foi modelada utilizando elemento de casca contendo trés condicdes de
contorno Livre-Livre, Fixo-Fixo, Livre-Fixo. Para a condi¢do de contorno Livre-Livre a
frequéncia natural do primeiro modo de vibrar ficou acima de 200 Hz. Para a condigéo Fixo-
Fixo a frequéncia natural ficou acima de 80 Hz. Para a condi¢do de contorno Livre-Fixo a
frequéncia natural correspondente ao primeiro modo de vibrar ficou préximo de 31 Hz. Como
a configuracdo Livre-Fixo continha frequéncias abaixo de 60 Hz, fora esta escolhida para as

anélises experimentais.

Para o sistema de transmissdo do movimento de excitacdo proveniente do motor,
foi projetado em software 3D e confeccionado em impressora 3D do sistema biela manivela
bem como batente para fixacdo do mecanismo de excitacao.

Foi observado que no momento em que a asa estava passando pela rampa de 3 Hz
até o ponto de frequéncia maxima do inversor de frequéncia de 60 Hz a mesma apresentava
instabilidade por volta de 28 Hz, apresentando um alto indice de vibrag&o, caracterizando uma
frequéncia natural. Este fendmeno é validado quando observamos os graficos dos resultados

experimentais, onde € encontrada a primeira frequéncia natural de 28 Hz.

As condigfes de contorno Livre-Livre e Fixo-Fixo ndo foram testadas pela falta
de equipamento que chegassem as primeiras frequéncias naturais obtidas através da analise
numérica, ficando como sugestdo para trabalhos futuros a aquisicdo de um sistema de

excitacdo que chegue nas frequéncias naturais das condigdes de contorno néo testadas.
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