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RESUMO

A manutencdo na induastria aeronautica corresponde a uma grande parte dos gastos de
companhias aéreas e a seguranca na condicdo de voo de uma aeronave comercial é de
extrema importancia. Portanto, técnicas de Monitoramento da Integridade Estrutural (SHM,
do inglés Structural Health Monitoring) sdo amplamente pesquisadas para serem
empregadas no ramo aeronautico como forma de manutencao preditiva para a previsdo de
falhas e defeitos na estrutura das aeronaves. Entretanto, diversos materiais e métodos séo
estudados para serem aplicados no SHM, como a utilizacdo de materiais piezelétricos no
monitoramento da sua condigéo estrutural. Justificado pela necessidade de monitoramento
constante de estruturas aerondauticas, o presente trabalho visa na avaliacdo numérica do uso
de materiais piezelétricos no monitoramento de estruturas aeronauticas em técnicas de SHM.
Para isso, foi construido um protétipo de uma asa de aeronave comercial em madeira balsa
e adquirida uma base de dados experimentais a partir de testes vibratérios com o
monitoramento do sensor piezelétrico. Além disso, a asa foi modelada por meio do Método
dos Elementos Finitos (MEF) para avaliacdo do modelo com o protétipo construido e para
realizar testes de danos impostos ao modelo computacional. Os resultados encontrados
mostraram que para a aplicacdo de técnicas de SHM é necessario avaliar uma faixa de
frequéncia de trabalho para esta técnica. Além disso, foi observado que para o
monitoramento de estruturas aeronauticas € observado alteracdes nas frequéncias naturais e
na Funcdo de Resposta em Frequéncias. Os resultados mostraram que é possivel obter um
modelo representativo do prot6tipo da asa de uma aeronave com o material piezelétrico pelo
MEF e que é valido o uso desta metodologia para o estudo de técnicas de SHM. Além disso,
foi possivel observar que o modelo computacional proposto foi capaz de detectar mudancas
estruturais causadas por danos na asa, abrindo a possibilidade da implementacédo de técnicas
de SHM.

Palavras-chave: SHM. Método dos Elementos Finitos. Analise Modal. Estruturas

Aeronduticas. Sensor Piezelétrico.



ABSTRACT

The maintenance of the aeronautical industry corresponds to a big part of spending from
aero companies and the safety during the flight of a commercial airplane it’s extremely
important. Therefore, Structural Health Monitoring (SHM) techniques are widely searched
to be employed in the aeronautical area as a form of predictive maintenance for predicting
aircraft structure failures and defects. Meanwhile, several materials and methods are being
studied for application in SHM, such as the use of piezoelectric material in the monitoring
of its structural condition. Justified by the need for constant monitoring of structural aircrafts,
the present work aims the numerical evaluation of the use of the piezoelectric materials in
the monitoring of aircraft structures in SHM techniques. For this, a prototype of a
commercial aircraft wing was built in balsa wood and an experimental database was acquired
from vibration tests with the piezoelectric sensor monitoring. In addition, the wing was
modeled using the Finite Element Method (FEM) to evaluate the model with the built
prototype and to perform damage tests imposed on the computational model. The results
found showed that for the application of SHM techniques it is necessary to evaluate a
working frequency range for this technique. In addition, it was observed that for the
monitoring of aeronautical structures changes in natural frequencies and in the Frequency
Response Function. The results showed that it is possible to obtain a representative model
of an aircraft wing prototype with the piezoelectric material by FEM and that it is valid to
use this methodology for the study of SHM techniques. Furthermore, it was possible to
observe that the computational model proposed was able to detect structural changes caused
by damage to the wing, opening the possibility of implementing SHM techniques.

Keywords: SHM. Finite Element Method. Aircraft Structures. Modal Analysis.
Piezoelectric Sensor.
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1. INTRODUCAO

Segundo Almeida et al. (2016) foram registrados entre os anos de 2005 e 2016 no
Centro de Investigacao e Prevencdo de Acidentes Aeronauticos (CENIPA) 1294 acidentes e
526 incidentes graves na aviacao civil brasileira com avides. Do total de 766 relatérios finais
publicados sobre os acidentes, 167 (21,8%) estavam relacionados a manutenc¢éo de aeronave
como fator contribuinte, ficando na quinta posicdo dentre os fatores contribuintes
identificados. Do total de 224 relatdrios finais publicados sobre os incidentes graves, 80
(35,7%) estavam relacionados a manutencdo de aeronave como fator contribuinte, ficando
na terceira posicdo dentre os fatores contribuintes identificados. Estes dados mostram que a
manutencdo de aeronaves foi fator contribuinte para uma parcela consideravel de acidentes.
Quando observado os incidentes graves, a situacdo da manutencdo de aeronave como fator
contribuinte se destaca ainda mais.

A manutencéo de aeronaves corresponde a uma parcela significativa dos gastos na
aviacao civil brasileira. Segundo o documento Anuario do Transporte Aéreo 2019 (2020) de
autoria da Agéncia Nacional De Aviacdo Civil (ANAC) os gastos com seguros,
arrendamentos e manutencao de aeronaves corresponderam a 11,5% das despesas de voo na
indUstria aerondutica brasileira. Isto coloca a manutencéo na quarta posicdo dos gastos na
indastria em 2019. J& no ano de 2020, o documento Anuario do Transporte Aéreo 2020
(2021) mostrou que os gastos com seguros, arrendamentos e manutencdo de aeronaves
corresponderam a 17,8% das despesas de voo na industria aerondutica brasileira. Isto
colocou a manutencdo na terceira posicao dos gastos na industria em 2020 perdendo apenas
para despesas operacionais dos servigos aéreos publicos e combustiveis e lubrificantes.

No contexto de tornar a aviagdo mais segura e diminuir 0s gastos relacionados a
manutencdo, surgem as técnicas de monitoramento da integridade estrutural. Segundo
Giurgiutiu (2007) o monitoramento da integridade estrutural (SHM, sigla do inglés
Structural Health Monitoring) é um campo de estudo que abrange o monitoramento de
sistemas estruturais de forma continua e, consequentemente, na manutencdo progressiva
desta estrutura. Com o SHM, é possivel diminuir o tempo e 0s gastos em manuteng&o,
substituindo a manutengdo programada por manutengdo baseada em condigdo estrutural,
manutencdo preditiva. Além disso, é possivel prolongar a vida Util em estruturas

aeronauticas e garantir maior seguranca e confiabilidade.
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O monitoramento da integridade estrutural e técnicas de testes ndo destrutivos (NDT,
sigla do inglés de non-destructive testing) sdo necessarios em muitas aplica¢fes industriais
CcOmo aeronautica, aeroespacial, marinha e estruturas de usinas nucleares, para identificar e
avaliar danos e qualificar os reparos necessarios (L1U, 2008).

A Figura 1 mostra uma representacdo esquematica de um sistema de SHM genérico
composto por sensores ativos, concentradores de dados, comunicagéo sem fio entre o sistema

e uma unidade central de SHM.

Figura 1 - Representacdo esquematica de um sistema SHM genérico de uma aeronave.

Active Active
sensors sensors
Structural health cluster 2 cluster 3

monitoring unit

Active
sensors
cluster 1

Active
sensors
cluster 4

Fonte: (GIURGIUTIU, 2007).

A instalacdo de transdutores convencionais em uma estrutura torna-se inviavel na
indUstria aerondutica devido ao seu peso e custo altos. Sendo assim, as pastilhas
piezoelétricas ou Piezoelectric Transducer (PZT) sdo instrumentos de sensoriamento
estrutural de grande potencial por serem pequenos, leves, baratos e possibilitarem a
construcdo em diferentes geometrias (GIURGIUTIU, 2007).

As técnicas de SHM se enquadram no método de manutencdo preditiva que € um
programa de manutencdo orientado por condicdes. Trata-se de uma filosofia que utiliza um
gerenciamento considerando as condi¢fes operacionais reais do sistema e, com base nestes
dados, programa as atividades de manutencdo conforme necessario, otimizando o processo.
A manutencéo preditiva pode otimizar a disponibilidade do maquinério e reduzir os gastos
com manutencdo (MOBLEY, 2002).

Como ferramenta de estudo de SHM, as analises computacionais utilizando o Método
dos Elementos Finitos (FEM, sigla do inglés Finite Element Method) sdo muito empregadas
a fim de comparar sua resposta com dados experimentais. O modelo numérico permite

simular a configuracdo experimental avaliando, por exemplo, o estudo da propagacdo de
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ondas ou as técnicas de SHM empregadas. O modelo FEM permite calcular diversos dados
fisicos de modo a aprimorar a compreensao dos processos envolvidos (DELEBARRE et al.,
2012).

Justificado pela importancia do desenvolvimento da manutencéo aerondutica e da
necessidade do monitoramento constante de estruturas aeronauticas, o presente projeto de
pesquisa visa a obtencdo de um modelo representativo, utilizando o Método dos Elementos
Finitos, que implemente pastilnas piezelétricas em estruturas aeronauticas para 0
sensoriamento da condicdo estrutural e, consequentemente, abrir caminho para a

implementacdo de técnicas de SHM para manutencao preditiva.
1.1. OBJETIVOS

O objetivo principal deste trabalho é avaliar 0 uso de materiais piezelétricos para
monitorar os niveis de vibracdo da asa de aeronaves para a identificacdo de danos estruturais
no Método dos Elementos Finitos. Assim, a avaliacdo deste modelo abrird a possibilidade
da implementacdo de uma técnica de SHM que seja capaz de localizar e quantificar esses
danos, caso existam, com 0 uso de materiais piezelétricos. Destacam-se como objetivos
especificos:

e Aplicar o Método dos Elementos Finitos (FEM) na modelagem e anélise da asa,
incluindo o material piezelétrico responsavel pela realizacdo da técnica de
monitoramento de integridade estrutural.

e Realizar uma andalise CAE (sigla do inglés Computational Aided Engineering) na
asa, identificando as frequéncias naturais, modos de vibrar e as Fungdes de
Resposta em Frequéncia da asa.

e Comparar as Funcdes de Resposta em Frequéncia (FRF) obtidos
experimentalmente e via Método dos Elementos Finitos.

e Verificar as possiveis alteracbes do comportamento dos dados obtidos pelas
pastilhas piezelétricas na Analise em Elementos Finitos com a presenca de danos

na estrutura da asa, passivel de utilizar no modelo para SHM.
1.2. ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho de concluséo de curso foi dividido em 6 capitulos que sdo descritos a

sequir:
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Capitulo 1 - INTRODUCAO:

Apresentacdo do tema e do objetivo geral e especifico do TCC.

Capitulo 2 - REVISAO BIBLIOGRAFICA:

Estudo do estado da literatura sobre o tema, descrigdo de manutengéo preditiva em
estruturas aeronduticas, descricdo do monitoramento da Integridade Estrutural, revisdo da
aplicabilidade de materiais piezelétricos no sensoriamento e revisdo do Método dos

Elementos Finitos em estruturas aeronauticas.

Capitulo 3 - MATERIAIS E METODOS:
Explicacdo dos materiais e métodos utilizados para o0 método experimental e para o

Método em Elementos Finitos.

Capitulo 4 - RESULTADOS OBTIDOS
Apresentacdo dos resultados obtidos pelo método experimental e pelo Método em

Elementos Finitos.

Capitulo 5 - DISCUSSAO DOS RESULTADOS
Comparagdo, discussdo e comentérios dos resultados obtidos por cada um dos

métodos empregados.

Capitulo 6 - CONCLUSOES:
Conclusdes gerais do trabalho desenvolvido.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Segundo Scheffer e Girdhar (2004) h& quatro tipos de filosofias de manutencéo
empregadas na industria em geral, como podem ser vistas na Figura 2. S&o elas a manutencgéo
corretiva que é realizada quando ocorre uma avaria no sistema, manutencéo preventiva onde
as atividades de manutencdo sé@o realizadas em um tempo predeterminado, manutengéo
preditiva que é baseada na condicao do sistema monitorado e a manutengdo proativa que é

o rastreio de todas as falhas do sistema até sua causa raiz.

Figura 2 - Tipos de filosofia de manutencéo.

Falha em tempo real Baseado em condigoes
Conserto quando falhar Manutengao baseada em condigdo monitorada

P

Manutengao corretiva Manutengao preditiva
N A

Tipos de planos de
manuten¢ao

P N

Manutengao proativa

Manutengao preventiva

Projetar por fora
Identificar e planejar a causa raiz das falhas

Tempo determinado
Manutengao baseada em calendario ou horas de execugao

Fonte: Adaptado de Scheffer e Girdhar (2004).

A manutencdo, que é o campo de estudo deste trabalho, é essencialmente uma
manutencdo preventiva baseada em condic¢des. A manutengéo preditiva monitora e avalia a
condigcdo mecanica, a eficiéncia do equipamento, entre outros parametros e deriva o tempo
aproximado de uma falha estrutural. (SCHEFFER e GIRDHAR, 2004).

No campo financeiro, a implementacdo de técnicas de manutencdo preditiva pode
gerar economias na area de manutencdo. A Figura 3 representa esquematicamente o fluxo
de caixa de um investimento em técnicas de manutencdo preditiva baseadas na condigéo

monitorada. E notavel que inicialmente ha um custo maior para a instalagio da técnica, mas
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ha um ponto de equilibrio onde o gasto gerado pela técnica de manutengdo é igual a
economia gerada pela mesma e, posteriormente, caminha para uma regido onde hd um ganho
financeiro positivo constante (MOBLEY, 2002).

Figura 3 - Fluxo de caixa tipico de um investimento em manutencao preditiva.
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Fonte: Adaptado de Mobley (2002).

Segundo Franco (2009) ha diversas metodologias para se monitorar a integridade
estrutural podendo este monitoramento ser do modo ativo e passivo. As metodologias ativas
utilizam sensores ativos que interagem diretamente com a estrutura e monitoram a
integridade estrutural. As metodologias passivas avaliam o estado da estrutura usando
sensores passivos que monitoram no tempo e séo realimentados a partir da estrutura. Dentre
0s tipos, encontra-se 0 monitoramento da integridade estrutural a partir do monitoramento
dos niveis de vibracGes. As alteracGes das caracteristicas de vibracfes mecénicas em uma
estrutura sdo indicios de alteragbes nas caracteristicas dos materiais que a compdem e,
portanto, a deterioracdo gradual de uma estrutura.

ApOs uma excitacdo inicial, um sistema que é deixado para vibrar livremente ira

vibrar em suas frequéncias naturais caso oscile sem forcas externas (RAO, 2018).
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Devido ao fato de transdutores convencionais serem pesados e de custo elevado, o
uso destes equipamentos para implementacéo de técnicas de SHM, principalmente quando
se trata da industria aeroespacial, torna-se inviavel. Sendo assim, 0s sensores ativos de
pastilhas piezelétricas (PZT, sigla comumente utilizada para pastilhas piezelétricas, mas que
representa a composic¢ao Titanato Zirconato de Chumbo) tornaram-se potenciais para 0 uso
em técnicas de SHM por serem leves, baratos, de facil producéo e permitirem uma avaliagdo
ndo destrutiva do sistema. Além disso, as pastilhas piezelétricas podem simplesmente serem
coladas em diversos tipos e pontos de superficies para 0 monitoramento da saude estrutural
e deteccdo de danos. Entretanto, a fragilidade associada a ceramica piezelétrica é uma
desvantagem do uso destas pastilhas piezelétricas (GIURGIUTIU, 2007).

Materiais inteligentes (Smart Materials) sdo geralmente empregados para o
monitoramento ativo da salde estrutural. Devido a sua caracteristica piezoelétrica, 0s
sensores piezelétricos sdo empregados por diversos autores para a identificacdo de danos
estruturais (BAPTISTA, 2010; FRANCO, 2009; MEDEIROS et al., 2012). Com a
implementacdo dos sensores piezelétricos para 0 monitoramento pode-se aplicar diversas
técnicas de identificacdo de danos estruturais, como o método das ondas Lamb (FRANCO,
2009) e a impedéancia eletromecéanica (BAPTISTA, 2010). A aplicacdo das técnicas de
identificacdo de dano envolve analises computacionais e analises experimentais.

Para a analise computacional, o Método dos Elementos Finitos € muito empregado
na area aeronautica em aplicacGes que vdo desde andlises aerodindmicas até otimizacéao
estrutural (KATRNAK e JURACKA, 2017), sem contar as diversas aplicacdes em anélise
modal.

Batista et al. (2016) realizaram uma anélise modal em estruturas aeronduticas para
posteriormente aplicar um método de identificacdo de danos. Um modelo CAD (Computer
Aided Design) da asa de uma aeronave foi projetado, como pode ser vista na Figura 4 (a), e
utilizando o Método dos Elementos Finitos, Figura 4 (b), os autores puderam comparar as
frequéncias naturais de vibragbes considerando condi¢des do modelo com e sem danos.
Concluiu-se que o modelo com danos presentes na asa gerava resultados em que as
frequéncias naturais tinham valores menores se comparadas as frequéncias naturais do
modelo sem danos. Possivelmente, mudangas nas propriedades dinamicas da estrutura foram
observadas devido a perda de rigidez. Entretanto, neste estudo ndo foi realizada uma analise

da resposta em frequéncia considerando a intensidade dos modos de vibrar.
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Figura 4 - Asa de uma aeronave: (a) modelo em CAD e (b) primeiro modo de vibrar
obtido pela Analise em Elementos Finitos.

Fonte: (BATISTA et al., 2016)

No trabalho de Basutkar, Baruah e Kudari (2019), foi realizada uma anélise em
frequéncia de uma aeronave Boeing 747-400 via Método dos Elementos Finitos
considerando o carregamento devido ao efeito da turbina e do vértex de ponta de asa. Um
modelo em CAD da asa foi preparado de forma que a turbina e detalhes da ponta da asa
fossem considerados. Uma malha de Elementos Finitos foi criada, conforme apresenta a
Figura 5 (a) e a analise em foi realizada, identificando-se as frequéncias naturais e modos de
vibrar da asa, conforme apresentado na Figura 5 (b). Com essa analise, as frequéncias de
ressonancia prejudiciais foram apontadas reforcando a importancia dessa analise no projeto
e construcdo de aeronaves. De acordo com 0s mesmos, a analise em frequéncia € muito
importante no projeto de uma aeronave, visto que asas de aeronaves comerciais séo longas

e finas e, assim, suscetiveis a problemas de vibracéo.

Figura 5 - Analise em Elementos Finitos de uma asa de aeronave: (a) detalhamento da

construcdo da malha e (b) exemplo de modo de vibrar da asa identificado.

(b)

Fonte: (BASUTKAR, BARUAH e KUDARI, 2020)
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Vale ressaltar que asas de aeronaves podem ser representadas, dependendo do estudo
em questdo, por modelos de vigas, como na Figura 6. Medeiros et al. (2012) utilizou vigas
de aluminio com pastilhas piezoelétricas acopladas em suas superficies para realizar o
monitoramento destas estruturas. O Método dos Elementos Finitos (FEM) permitiu fazer as
anélises mecénica dos dados encontrados pelos dados vibratorios aferidos pelas pastilhas
piezoelétricas. Nos ensaios de vibracdo foram utilizadas vigas ndo danificadas e vigas
danificadas, com um total de trés niveis de danos. O método computacional implementado
considerou as propriedades dielétricas e propriedades piezoelétricas das pastilhas utilizadas.
A andlise das FRFs (Funcdo de Resposta em Frequéncia) do sistema permitiu identificar
danos através de métodos modais aplicados a estruturas danificadas.

Figura 6 - As malhas utilizadas nas analises numéricas (a) nao danificado, (b) dano 1, (c)
dano 2 e (d) dano 3.

(d)

Em verde corresponde ao aluminio e em branco corresponde aos remendos piezoelétricos.
Fonte: (MEDEIROS et al., 2012)

Para a analise experimental faz-se necessario a construcao de um protétipo para a asa
da aeronave. Dentre os diversos materiais que poderiam ser escolhidos para a construcéo do
prototipo, o material selecionado para a parte estrutural do mesmo é a madeira balsa. A
madeira balsa é um material acessivel, leve e muito utilizada na construgdo de aeromodelos.
Além disso, a madeira balsa cumpre os requisitos de projetos de propriedades mecanicas
quando se trata de resisténcia a flexdo e torcdo (SANTOS et al., 2021) e muito utilizada na
construcéo de aeromodelos (ANGELO e BRASIL, 2015). A Figura 7 mostra 0 modelo em
CAD de um aeromodelo em que a madeira balsa foi escolhida como material.
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Figura 7 - Modelo em CAD de um aeromodelo de madeira balsa.

Fonte: (ANGELO e BRASIL, 2015)

Um experimento muito realizado no campo de testes ndo destrutivos (NDT) € o teste
de impacto. O teste de impacto é uma técnica de analise de vibracdes que extrai frequéncias
naturais em estruturas ou maquinas, além de poder ser utilizado na analise modal (COSTA,
2017). O experimento pode ser realizado excitando a estrutura com um martelo de impacto
e a pastilha piezelétrica ira coletar os sinais vibratorios provenientes deste impacto. As
frequéncias naturais podem ser determinadas a partir de uma Transformada Discreta de
Fourier utilizando o algoritmo da Transformada Rapida de Fourier (FFT, do inglés Fast
Fourier Transform) (FEKRMANDI, 2015).

O martelo de impacto é um instrumento que aplica a forca para excitar o sistema e,
ao mesmo tempo, coleta os dados deste impacto. Estes dados sdo aferidos durante o impacto
porque o martelo possui um sensor de forca na sua extremidade e um sinal elétrico
proporcional a forca do impacto é gerado (COSTA, 2017).

A FFT ¢ utilizada para calcular a FRF do sistema. Os picos determinados pela
resposta da FFT sdo as frequéncias naturais do sistema em que estd sendo feito o
experimento, embora alguns picos encontrados podem ser interferéncias no experimento
como, por exemplo, a influéncia da rede elétrica ligada ao experimento. Além disso, O
espectro calculado no ponto de medicdo da estrutura € uma caracteristica de assinatura do
sistema e se comporta de forma consistente. Caso uma carga seja aplicada ou danos
estruturais sejam causados no componente, ocorrera alteracdes no espectro em frequéncia
(FEKRMANDI, 2015).
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Segundo Franco (2009) é necessario fazer uma analise de coeréncia dos sinais
recebidos pelos sensores piezelétricos, pois podem aparecer imprecisdes na leitura dos
dados. A analise da coeréncia garante que o sinal recebido é resultado da excitacdo aplicada
no sistema e, a partir desta analise, é possivel determinar a melhor faixa de frequéncia de
trabalho para o estudo. Em diversos testes feitos foi observado que algumas faixas de
frequéncia ndo foram adequadas para andlise de sinais. Basutkar, Baruah e Kudari (2019)
consideraram uma faixa de trabalho de 0 a 300 Hz para a analise da asa de uma aeronave
comercial e Lafarge et al. (2018) consideraram uma faixa de trabalho de 0 a 150Hz para a
analise de um automdvel, por exemplo.

Uma forma de estimar a coeréncia dos sinais obtidos pelos sensores piezoelétricos é
utilizando o comando mscohere do Matlab. O comando mscohere estima a funcdo de
coeréncia quadréatica de magnitude usando o método de periodograma médio sobreposto de
Welch. A equacéo (1) indica o calculo deste método onde P;;(f) é a densidade espectral de
poténcia (PSD) do sinal 1, P,,(f) é a densidade espectral de poténcia (PSD, sigla do inglés
Power Spectral Density) do sinal 2 e P;,(f) é a densidade espectral de poténcia cruzada dos
sinais 1 e 2. A estimativa de coeréncia assume valores entre 0 e 1, que indicam quéo bem
um sinal corresponde a outro sinal no dominio da frequéncia (ARCONDOULIS, LIU e XU,
2019).

P2 ()]

A LA 1
P11(f)P22(f) D

Y122(f) =
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3. MATERIAIS E METODOS

O desenvolvimento do trabalho pode ser dividido em duas grandes partes de acordo
com a metodologia empregada para a obtencao dos dados: método experimental e Método

dos Elementos Finitos. A seguir ¢ discutido o desenvolvimento de cada uma dessas partes.
3.1. METODO EXPERIMENTAL

Para executar o trabalho experimental, foi necessario dividir a metodologia em
diversas etapas. Inicialmente, foi projetado o protétipo da asa de uma aeronave a qual sera o
objeto deste estudo. Em seguida, foi feita a construcdo do prot6tipo desta asa e adquiridas as
propriedades dos materiais utilizados. Por fim, foi realizado o procedimento experimental.

A seguir, é detalhado cada uma destas etapas para 0 método experimental.

3.1.1. Projeto do Protétipo da Asa de uma Aeronave Comercial

Com a finalidade de comparar e avaliar o modelo em elementos finitos, é necessario
construir um protétipo da asa de um avido comercial onde os testes vibratorios seriam feitos.
Foi escolhido o modelo A320 da Airbus de base para a criacdo do projeto CAD do proto6tipo.

As dimensbes de referéncia para o projeto do protétipo foram extraidas do
documento A320 Aircraft Characteristics - Airport and Maintenance Planning (AIRBUS
S.A.S., 2005). A Figura 8 mostra as dimensdes gerais da aeronave Airbus A320-200
utilizadas como referéncia para o projeto do prototipo.

Uma simulagdo com um modelo de avido de dimensdes do Airbus A320 requereria
um poder de processamento computacional muito elevado. Além disso, é inviavel construir
um prototipo de dimensdes reais para testes vibratorios experimentais. Sendo assim, algumas
simplificacGes foram adotadas para o projeto do protétipo.

O prot6tipo seguiria a mesma inclinacdo do Airbus A320 e 0 mesmo perfil para a
asa, entretanto algumas simplificagcbes com relagdo a geometria da asa foram adotadas de
forma a simplificar a modelagem do prot6tipo visto que o objetivo deste estudo é apenas

avaliar o uso de pastilhas piezelétricas em estruturas aeronauticas.
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Figura 8 - Dimensdes gerais da aeronave Airbus A320-200.
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Fonte: (AIRBUS S.A.S., 2005)

O perfil de aerofdlio escolhido para o projeto do protétipo foi o de designacdo
NACA 23015 pois este aerofdlio é muito semelhante aos aerofdlios utilizados no Airbus
A320 (KARUNAKARAN, 2013). Utilizando o banco de dados de aerofdlios da
Airfoil Tools.com?, foi possivel obter o perfil, que pode ser visto na Figura 9. Este perfil foi

utilizado para modelar o protétipo no software CAD.

L Airfoil Tools: Base de dados de perfis de aerofdlio.
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Figura 9 - Aerofdlio NACA 23015.

775

Fonte: (AIRFOILTOOLS.COM, 2020)

O projeto CAD da asa do protétipo, Figura 10 foi elaborado no software NX Siemens.
O projeto CAD continha apenas 0s elementos estruturas importantes para o experimento

sendo eles as nervuras, a longarina, o bordo de ataque e o bordo de fuga.

Figura 10 - Projeto em CAD do protétipo.

Fonte: Autoral.

3.1.2. Construcao do Protétipo da Asa

Para a construcdo, foi impresso os perfis das nervuras projetadas em CAD. Os perfis
impressos sao utilizados para auxiliar no recorte dos perfis de todas as nervuras. O corte dos
perfis foi feito utilizando um estilete simples. A Figura 11 mostra as nervuras obtidas a partir

do impresso do projeto do prototipo.
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Figura 11 - Nervuras do prototipo da asa.
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Fonte: Autoral.

Ap0s ter posse das nervuras, pode-se iniciar a construgdo da estrutura do protétipo
da asa. Para isso, tambem foi impresso um gabarito que indica a disposicdo das nervuras
conforme projeto elaborado inicialmente e auxiliaria na construgdo do prototipo.

A primeira peca encaixada foi a longarina que é composta de uma madeira utilizada
na confecgédo de flechas para uso recreativo. As nervuras sdo encaixadas na longarina e se
ajustam na disposi¢do da planta do projeto. Foram necessérias duas emendas na longarina
para que o protdtipo atingisse comprimento estabelecido no projeto. A Figura 12 indica a

disposicao das nervuras com o gabarito da asa e as emendas feitas na longarina principal.
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Figura 12 - Disposicéo das nervuras no gabarito da asa.

Fonte: Autoral.

Em seguida, foram inseridas na asa o bordo de fuga e o bordo de ataque. O bordo de
fuga é uma placa de madeira balsa com 50 mm de largura e é disposta ao longo de todo o
comprimento da asa e encaixando com todas as nervuras. J& o bordo de ataque é encaixado
no espaco reservado unindo cada uma das nervuras. Devido a geometria complexa de corte,
optou-se por encaixar 0 bordo de ataque com um perfil de secdo quadrada com dimensdes
de 5x5 mm de perfil e ajustar a geometria lixando um dos lados deste material até que ela
possuisse a forma desejada para o bordo de ataque.

Por fim, é finalizada a construcdo do prot6tipo da asa inserindo o chapeamento na
regido entre a longarina e o bordo de ataque. Este chapeamento é necessario pois é nele que
a pastilha piezelétrica sera colada.

O resultado da construcdo do protétipo pode ser visto na Figura 13 e na Figura 14.



Figura 13 - Prototipo da asa — vista de cima.
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Fonte: Autoral.

Figura 14 - Protdtipo da asa — vista lateral.

Fonte: Autoral.
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3.1.3. Propriedade dos Materiais Utilizados

Por se tratar de um material heterogéneo e fibroso, a madeira balsa e a vareta da
longarina podem apresentar diferencas nas suas propriedades mecénicas consequente da
producdo, transporte e armazenamento do material. Sendo assim, torna-se necessario estimar
as propriedades destes materiais utilizados na constru¢do do prototipo para que estas
propriedades sejam introduzidas na modelagem computacional. Para a madeira balsa
utilizada em grande parte dos elementos do prototipo, as propriedades utilizadas no modelo
numérico podem ser obtidas a partir da literatura. Diversas sdo as caracteristicas e
propriedades que diferentes madeiras balsas disponiveis no mercado podem apresentar
(NEWAZ, MAYEED e RASUL, 2016).

A longarina da asa é um elemento especial no projeto que possui geometria regular
e pode ser simplificada como uma viga simples para aferir suas propriedades. Segundo Pipi
(2017) uma forma de se encontrar o modulo de elasticidade € modelar o material utilizado
como uma viga simples, formando um sistema com um grau de liberdade e aplicando cargas
pontuais em sua extremidade. Assim, a partir de testes de deslocamento desta viga e
seguindo a Lei de Hooke, a rigidez deste material serd o coeficiente linear gerado pelo
gréafico de forca por deformacgdo. Logo, o moédulo de elasticidade pode ser encontrado pela
equacdo (2) que relaciona a rigidez do material com o mddulo de elasticidade.

_3-E-I

E )

Para a configuracao da viga do modelo deste trabalho, a rigidez da mola é definida
através dos parametros e propriedades da viga considerando um sistema com um grau de
liberdade com uma carga pontual em sua extremidade, podendo ser modelada de acordo com
a Figura 15.
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Figura 15 - Vibragao livre com um grau de liberdade com uma massa na extremidade.
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Fonte: (RAO, 2018)

Logo, um ensaio do madulo de elasticidade do material empregado na longarina foi

realizado conforme a Figura 16 aferindo o deslocamento causada pela forca peso imposta na

sua extremidade (viga engastada-livre). O objetivo deste ensaio foi determinar as

propriedades de rigidez e modulo de elasticidade do material utilizado como longarina do

protétipo da asa. O comprimento do elemento da longarina [ € de 40 centimetros,

considerando a distancia entre o ponto de fixacdo dele em uma extremidade e o ponto onde

massas foram instaladas. O diametro da vareta é de 8 mm.
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Figura 16 - Teste de deformac&o na vareta de madeira utilizada como longarina da asa.

Fonte: Autoral.

Os deslocamentos aferidos no teste da Figura 16 pode ser gerado um grafico que
relaciona os deslocamentos resultantes com a forga peso imposta no teste. A Figura 17
mostra o gréafico gerado neste teste com a indicacdo R-quadrado dos dados. A rigidez do
material foi determinada pelo célculo do coeficiente angular da reta gerada pela interpolacéo

linear dos pontos e, a partir da equacéo (2), foi possivel determinar o modulo de elasticidade
do material.
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Figura 17 - Deslocamento da extremidade da longarina quando aplicada forca.
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Fonte: Autoral.

A rigidez encontrada para a madeira da longarina foi de 83,1439 N/m e,
consequentemente, o modulo de elasticidade deste material foi de 9,122 GPa. Estas
propriedades também foram importantes para a implementacdo do Método dos Elementos

Finitos pois sdo requisitadas para ser feita a simulagéo.
3.1.4.  Procedimento Experimental

De posse do prototipo construido, foi possivel realizar os testes experimentais
propostos para este trabalho. Foi arquitetada duas configuracdes experimentais que
permitisse realizar os testes vibratorios no protdtipo. Um teste de impacto, geralmente
chamado de bump test, foi realizado para verificar a faixa de frequéncia de trabalho deste
estudo e permitiu realizar os testes vibratdrios do sensor piezelétrico.

Peca fundamental para o experimento e componente principal deste estudo, o
material piezelétrico foi utilizado para realizar o sensoriamento das vibragGes mecanicas que
seriam geradas nos testes experimentais. A pastilha piezelétrica, que pode ser observada na

Figura 18, contém uma base de latdo para evitar a ruptura da ceramica piezelétrica,



34

confeccionada em PZT (Titanato Zirconato de Chumbo) e muito fragil. A fungéo da pastilha
piezelétrica é a de um transdutor, convertendo a vibragdo mecanica aferida por ela em tenséo
elétrica.

Figura 18 - Pastilha piezelétrica utilizada como transdutor de vibracéo.

Fonte: Autoral.

A localizacdo desses materiais foi cuidadosamente verificada de forma que
caracteristicas vibratdrias da asa pudessem ser detectadas. Portanto, a pastilha foi localizada
na regido superior da do chapeamento que se encontra no bordo de ataque préximo a regido
que seré engastada em uma bancada de trabalho. A Figura 19 indica a localizacdo da pastilha
piezelétrica no protétipo.
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Figura 19 - Localizacdo da pastilha piezelétrica no protétipo.

Fonte: Autoral.

Para a coleta dos dados aferidos pela pastilha piezelétrica foi utilizada uma placa de
aquisicdo de dados NI1-9234 do fabricante National Instruments, apresentada na Figura 20.
Esta placa possui um modulo de entrada de som e vibracGes da Série C deste componente. o
NI-9234 pode medir sinais de sensores piezoelétricos com eletronica embarcada e outros
tipos de sensores, como acelerdmetro por exemplo. Os canais de entrada medem os sinais
simultaneamente e cada canal possui filtros antialiasing que se ajustam automaticamente a
sua taxa de amostragem (NATIONAL INSTRUMENTS, 2014). Como foi utilizado junto
com o software LabView da mesma fabricante, o mddulo ofereceu a funcdo de
processamento para 0 monitoramento de condicdo e, consequentemente, analise das

frequéncias.
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Figura 20 - Sistema de aquisic¢éo de sinais NI-9234 utilizado na coleta de dados

experimentais.

Fonte: Autoral.

A excitacao do experimento foi realizada por um martelo de impacto que excita a asa
quando impactado na mesma e coleta as informagdes da intensidade da forca aplicada. Com
estes dados, o teste de impacto pode ser executado. A Figura 21 mostra 0 martelo de impacto
da marca PCB Piezotronics modelo 086C03 que foi utilizado no experimento. A ponteira
utilizada no experimento foi uma ponteira de nylon. Este modelo de martelo possui
sensibilidade de 2,25 mV/N (PCB PIEZOTRONICS, 2011).
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Figura 21 - Martelo de impacto PCB Piezoeletronics 086C03.

Fonte: Autoral.

Além do martelo da PCB Piezoeletronic, também foi inserido um acelerémetro para
se medir a aceleracdo na extremidade da asa. O objetivo do acelerémetro é averiguar a faixa
de frequéncia de trabalho ideal para a anélise. O acelerémetro tem designagdo 333B30 e
sensibilidade de 100,2 mV/g, segundo o fabricante. A Figura 22 mostra o acelerémetro

embarcado na extremidade da asa.
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Figura 22: Acelerémetro PCB Piezoeletronics 333B30 na extremidade da asa.

|~

Fonte: Autoral.

Observa-se da Figura 22 que foi necessario aderir uma chapa de aluminio de formato
quadrado com 30 mm de lado para que o0 acelerdmetro pudesse aferir a aceleracdo no ponto
desejado. Essa chapa de aluminio foi necessaria para uma melhor fixacdo do acelerdmetro.

Para a realizag&o dos testes vibratorios, o protdtipo da asa € fixado em uma bancada
de trabalho. A bancada de trabalho é fixa e simula a fuselagem de uma aeronave onde a asa
é engastada.

Com os materiais citados e a configuracdo experimental construida foi possivel
realizar os testes vibratérios de impacto no prototipo da asa.

O martelo de impacto excitou o prot6tipo na regido proxima da segunda nervura da
asa. Os dados da intensidade da forca aplicada pelo martelo foram lidos pelo mesmo e a
vibracdo decorrente do experimento foi aferida pela pastilha piezelétrica. Todos os dados
adquiridos pelo martelo de impacto e pela pastilha piezelétrica foram coletados pela placa
de aquisigdo. A Figura 23 mostra o setup experimental em que foi realizado o trabalho.
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Figura 23: Setup experimental.

-

Fonte: Autoral.

De posse dos dados, foi utilizado o software MatLab para o processamento dos sinais

obtidos no experimento.
3.2. METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

A fim de verificar a resposta dos sinais aferidos pelo sensor piezelétricos, foi aplicado
0 Método dos Elementos Finitos para a simulagdo computacional. O Método dos Elementos
Finitos discretiza 0 meio continuo de problemas complexos da engenharia em elementos
finitos com a finalidade de calcular solugBes a partir de equacdes diferenciais
(GIURGIUTIU, 2007).

Foi utilizado o software NX Siemens para ser realizada a analise em elementos finitos
pois este € o software disponivel na universidade.

Assim como no método experimental, foi necessario dividir o método computacional
em algumas etapas para a execugdo do trabalho. Inicialmente, foi configurada a malha e as
condi¢des de contorno em elementos finitos no software NX Siemens. Em seguida, foi
configurada as duas solucbes de analise modal utilizadas neste trabalho. Por fim, foi

realizado o monitoramento de danos estruturais em diversas condices.
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3.2.1. Configuracao da Malha e das Condigdes de Contorno em Elementos Finitos

Inicia-se 0 desenvolvimento do Método dos Elementos Finitos a partir do modelo
CAD projetado na Figura 10Figura 7. Algumas modificacbes sdo necessarias para
simplificar a geometria do protdtipo e, devido a geometria usual de alguns elementos
estruturais, diminuir o tempo de processamento da solucao.

A longarina da asa possui geometria cilindrica bem definida e, portanto, pode ser
aplicado para tal elemento uma malha unidimensional (1D). Ja os elementos que foram
construidos a partir de placas e chapas de madeira balsa por possuirem uma espessura bem
definida pode ser aplicado malhas bidimensionais (2D) para este elemento, os componentes
que se enquadram neste caso sdo nervuras, chapa do bordo de ataque e chapa do bordo de
fuga. Devido a sua geometria complexa, o refor¢o na regido do bordo de ataque nédo entrara
na analise em elementos finitos sendo esta uma simplificacdo adotada no modelo
computacional.

A Figura 24 mostra o CAD do prot6tipo com as simplificacdes aplicadas nas
geometrias da asa. Foram aplicadas cores nos elementos do prototipo para melhor
visualizacdo dos componentes sendo esta alteracdo com interferéncia apenas visual. As
nervuras estdo em tom amarelado, o chapeado do bordo de ataque em tom esverdeado e 0
chapeado do bordo de fuga em tom azulado. A longarina, por ser simplificada a uma
geometria 1D, é representada por um cilindro vermelho, embora quando a malha for criada

uma linha representara este componente.
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Figura 24: Modelo CAD modificado com simplificagdes de geometria.

[ ] Bordo de Ataque
[] Bordo de Fuga
B Longarina

[ Nervuras

Fonte: Autoral.

Além dos componentes estruturais adaptados no CAD como na Figura 24, foi
implementado o material piezelétrico na mesma regido onde este foi instalado no prototipo
construido para o método experimental. Os materiais constituintes deste sensor sdo o latdo
na base e a ceramica piezelétrica na parte de cima. Por ter uma espessura bem definida, estes
dois materiais sdo simplificados para dois elementos circulares chapeados.

A Figura 25 mostra a geometria do sensor piezelétrico aplicado no CAD da asa em

comparagdo com o protétipo experimental.
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Figura 25: Comparacéo da localizagédo do sensor PZT no modelo computacional e

experimental.

Fonte: Autoral.

O modelo CAD finalizado com todas as simplificacOes feitas e com a implementacao

do sensor piezelétrico pode ser observado na Figura 26.

Figura 26: Modelo CAD desenvolvido para o Método dos Elementos Finitos.

Fonte: Autoral.



43

Para o Método dos Elementos Finitos criou-se inicialmente o arquivo .fem do modelo
computacional. O arquivo .fem contera as informac6es da malha da asa. O tipo de solugdo
escolhido para o ambiente de solugcdo é o NX Nastran e o tipo de solugéo selecionado € o
estrutural.

No proprio arquivo .fem é estabelecido os materiais utilizados neste trabalho para a
construcdo do prototipo. As propriedades dos materiais sdo inseridas na janela Manage
Materials.

Entre as diversas opc¢des disponiveis pelo software para criar os materiais, foram
escolhidas aquelas que afetariam diretamente na analise estrutural mecénica que sera feita,
portanto, as propriedades importantes para a anélise deste estudo sdo densidade, modulo de
elasticidade e coeficiente de Poisson.

Em softwares mais sofisticados € possivel implementar para o sensor piezelétrico as
equacdes constitutivas do efeito piezelétrico deste elemento e assim conseguir a resposta
aferida por este sensor em tenséo elétrica. Entretanto, a licenga do NX Siemens disponivel
para a execucdo deste trabalho ndo possui esta opc¢do. Logo, foi escolhido realizar uma
analise estrutural deste sensor piezelétrico de forma a ja aferir o resultado em aceleracéo e,
consequentemente, calcular a FRF desta resposta.

A Tabela 1 mostra os materiais utilizados e suas propriedades mecanicas que foram
inseridas no software. Vale ressaltar que a pastilhas piezelétrica é constituida do latdo na

base e da ceramica piezelétrica na camada superior.

Tabela 1: Propriedades dos materiais utilizados no método dos elementos finitos.

v | owie[g] | teote | oo
Madeira Balsa ! 210 1200 0.3
Madeira Longarina 2 780 9122 0.3
Latéo 3 8 409 103 400 0.35
PZT* 7780 38 500 0.34

Fonte: Adaptado.
(1) (NEWAZ, MAYEED e RASUL, 2016).
(2) Autoral.
(3) Banco de dados do software NX Siemens.
(4) (KORNMANN e HUBER, 2004) e (LI, 2022).
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Ap0s definir e configurar os materiais na aba Manage Materials, é possivel gerar as
malhas dos elementos do modelo CAD.

Inicialmente cria-se a malha das nervuras conforme a Figura 27. Para uma melhor
visualizacdo, os demais componentes do CAD sdo escondidos. Como a nervura foi
simplificada para uma geometria 2D no CAD desenvolvido para 0 modelo em elementos
finitos, a malha que seré gerada para este componente utiliza o comando 2D mesh. Neste
comando é determinado o tamanho e tipo de elemento para criacdo da malha entre outras

caracteristicas.

Figura 27: Malha gerada para as nervuras.

Fonte: Autoral.

Em seguida, foi criada a malha para o chapeado do bordo de fuga. O bordo de fuga
segue 0 mesmo tipo de simplificacdo geométrica 2D que as nervuras, portanto o0 método
utilizado para gerar a malha é semelhante ao utilizado nas nervuras. Entretanto, este
componente possui uma geometria retangular simples, é possivel utilizar o comando
2D mapped mesh. Neste comando é determinado o tamanho do elemento, tipo de elemento
para criacdo da malha entre outras caracteristicas.

Outra diferenca entre a malha do bordo de fuga é que é necessario criar condicdes de
contorno garantindo coeréncia entre o numero de elementos de um lado e de outro na divisao.

As condigdes de contorno sao criadas com o comando mesh control. As arestas que estejam
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em contato s&o selecionadas e é definido o nimero de elementos que devem estar em contato
com estas arestas. O tipo de contorno que € escolhido no mesh control é o number on edge.

A malha gerada para o chapeado do bordo de fuga pode ser vista na Figura 28. Os
demais elementos do modelo sdo escondidos para melhor visualizacdo da malha. Os
octaedros de cor amarelada sé&o as condig¢des de contorno criadas pelo mesh control e garante
a coeréncia no nimero de elementos entre as arestas. Ja os octaedros azulados séo as

condicdes de contorno criadas pelo 2D mapped mesh e garantem a regularidade da malha.

Figura 28: Malha gerada para o chapeado do bordo de fuga.

Fonte: Autoral.

Apbs, é criada a malha do chapeado do bordo de ataque. Também segue a
simplificacdo geométrica 2D, sendo que possui uma geometria regular e, portanto, utiliza-se
0 comando 2D mapped mesh, no qual é determinado o tamanho do elemento, tipo de
elemento para criacdo da malha entre outras caracteristicas.

Semelhante ao caso da malha criada para o bordo de fuga, o chapeado do bordo de
ataque componente é divido conforme hd o encontro entre ele e as nervuras. Assim, é
necessario criar uma condi¢do no contorno dessas divisdes que garanta que o nimero de
elementos de um lado seja igual ao numero de elementos do outro lado e a malha esteja
coerente. Esta condigdo de contorno é aplicada atraves do comando mesh control onde é
definido o numero de elementos no contato das arestas destas divisdes. O tipo de contorno

gue ¢ escolhido no mesh control é o number on edge.
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A malha gerada para o chapeado do bordo de ataque pode ser visualizada na Figura
29. Os demais elementos do modelo s&o escondidos para melhor visualizagdo da malha. Os
octaedros de cor amarelada séo as condi¢des de contorno criadas pelo mesh control e garante
a coeréncia no numero de elementos entre as arestas. Ja 0s octaedros azulados sdo as

condigdes de contorno criadas pelo 2D mapped mesh e garantem a regularidade da malha.

Figura 29: Malha gerada para o chapeado do bordo de ataque.

Fonte: Autoral.

E necessario fazer a checagem da duplicidade dos nds gerados pelas malhas pois
elementos que sdo divididos, como o bordo de ataque e de fuga, geram nos duplicados na
criacdo da malha e isso acarretaria erro na simulacdo. O comando que funde os nés
duplicados € o duplicate nodes e a Figura 30 esboga 0 exemplo de um dos locais onde foi

necessario aplicar esta operagéo.
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Figura 30: Exemplo de regido onde foram fundidos noés duplicados.
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Fonte: Autoral.

Geradas as malhas 2D e fundidos os n6s duplicados, é possivel aplicar o material a
cada um dos elementos. Para o bordo de ataque, o bordo de fuga e as nervuras foi aplicada
0 material da madeira balsa, seguindo o prot6tipo experimental construido. Além disso,
nessa fase é delimitada a espessura de cada componente conforme projeto CAD inicial da
asa. As nervuras e 0 bordo de ataque possuem 2.5 mm de espessura e o bordo de fuga 1.5
mm de espessura.

Em seguida pode ser criada a malha da longarina. Como visto anteriormente, a
longarina tera elementos unidimensionais (1D) devido a sua simplificacdo geométrica. A
malha da longarina é criada a partir do comando element create, onde é possivel escolher a
opcdo para a malha ser da familia 1D. O tipo da malha escolhido foi 0 CBEAM e 0s
elementos que corresponderiam com a longarina foram gerados entre as nervuras da asa. A
subdivisdo dos elementos lineares foi feita com o comando Split 1D Element, que
selecionando todos os elementos da longarina e os divide em 3 partes de mesma dimensé&o.
Por fim verificou-se os possiveis nos duplicados que fossem gerados enquanto a malha era
criada.

No caso da longarina, foi necessario configurar a dimensédo do didametro da longarina
dentro das opcdes das propriedades dos elementos deste componente. Neste caso

configurou-se o didmetro de 8 mm da longarina, seguindo o projeto inicial.



48

I configurar o display da longarina e

s

do, € possive

~

Apenas por efeito de visualizag

selecionar para ficar visivel o sélido gerado pelo elemento, como pode ser observado na

Figura 31. A longarina possui cor avermelhada.

Figura 31: Malha gerada para a longarina.

Fonte: Autoral.

como pode ser

, a longarina esta em contato com as nervuras das asas

Visualmente

observado da Figura 31. Entretanto, no modelo em elementos finitos é necessario configurar

da longarina nos pontos em que ocorre

do furo das nervuras com o no

0s

0 contato entre os n

0 contato. Este contato é configurado com o comando 1D connection. O tipo de conexdo

escolhida é Node to Node e o tipo de elemento utilizado foi 0 RBE2.

de contato entre a longarina e as nervuras

ao

A Figura 32 mostra em detalhe a regi

com os elementos de contato na cor magenta.
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Figura 32: Detalhe do contato entre a longarina e as nervuras.

Fonte: Autoral.

As malhas do sensor piezelétrico foram criadas pelo comando 2D mesh pois as
camadas deste elemento foram simplificadas em duas sec¢Oes planas e circulares. Neste
comando € determinado o tamanho e tipo de elemento para criacdo da malha entre outras
caracteristicas. A Figura 33 mostra a malha criada para a base de latdo e para a ceramica

piezelétrica.

Figura 33: Malha criada para o sensor piezelétrico.

Fonte: Autoral.
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A Figura 34 mostra a malha completa gerada para a asa. Assim, é finalizada a

configuracdo do arquivo .fem para simulacao.

Figura 34: Malha gerada para a asa com 0 sensor piezelétrico.

Fonte: Autoral.

Finalizada a configuracdo do arquivo .fem, é criado um arquivo .sim ligado com a
malha gerada anteriormente.

Neste arquivo, foram feitas duas simulagdes para a asa: a primeira correspondente a
solugédo SOL 103 Real Eigenvalues e a outra a solu¢do SOL 108 Direct Frequency Response,
Além de configurar as condi¢6es de contorno da asa.

Algumas etapas na configuracdo do arquivo .sim sdo idénticas nas duas solucgdes.
Portanto, primeiramente, serd apresentado as configuracGes que sdo muatuas em ambos 0s
tipos de solucgdes e depois as particularidades de cada uma.

A primeira condicdo de contorno configurada no arquivo .sim é o engaste dos nos na
primeira nervura, simulando o engaste feito no modelo experimental, na qual o protétipo foi
fixado na bancada de trabalho. Este engaste € simulado no modelo em elementos finitos pelo
comando User Defined Constraint onde seleciona-se todos 0s nés que se encontram na
regido da primeira nervura, incluindo os outros componentes, e define como fixo todos 0s

graus de liberdade. A Figura 35 mostra os nds que foram selecionados e aplicado o User
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Defined Constraint. Como o sensor piezelétrico ndo pode ser engastado, ele é omitido desta

visualizagéo.

Figura 35: NOs selecionados para aplicar o engaste.

Fonte: Autoral.

Outro ponto configurado é o contato entre o chapeado do bordo de ataque com as
nervuras e o chapeado do bordo de fuga com as nervuras.

Este contato pode ser configurado pelo comando Edge-to-Surface Gluing. Para o
contato entre o chapeado do bordo de ataque e as nervuras € necessario selecionar a borda
das nervuras que estdo em contato com o bordo de ataque e, em seguida, selecionar como
alvo os elementos do chapeado que estdo em contato com as nervuras. O contato pode ser
visto na Figura 36 como os elementos laranjas da figura.
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Figura 36: Contato por cola entre o chapeado do bordo de ataque e as nervuras.

Fonte: Autoral.

O contato entre o chapeado do bordo de fuga e as nervuras segue 0 mesmo estilo do
anterior. Utiliza-se o comando Edge-to-Surface Gluing e é necessério selecionar a borda das
nervuras que estdo em contato com o bordo de fuga e, em seguida, selecionar como alvo os

elementos do chapeado que estdo em contato com as nervuras, conforme visualizado na
Figura 37.
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Figura 37: Contato por cola entre o chapeado do bordo de fuga e as nervuras.

Fonte: Autoral.

Também é necesséario configurar o contato da pastilha piezelétrica com o chapeado
do bordo de ataque. Neste caso, € utilizado o comando Surface-to-Surface Gluing
selecionando a regido no bordo de ataque onde ocorre o contato e a base se latdo do PZT. A
aderéncia entre a ceramica piezelétrica e o latdo segue o mesmo principio e utiliza-se o

mesmo comando. A Figura 38 mostra a configuracéo para estes contatos.
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Figura 38: Contatos da malha da pastilha piezelétrica.

Fonte: Autoral.

As configuracdes anteriores do arquivo .sim sdo implementadas em ambas as
solugcBes SOL 103 Real Eigenvalues e SOL 108 Direct Frequency Response. Apds €
necessario configurar as condicdes especificas de cada solucao.

3.2.2. SOL 103 Real Eigenvalues

A solucdo SOL 103 Real Eigenvalues é um tipo de solucdo que faz a analise linear
de autovalores. O resultado desta solugdo s&o os modos de vibrar e informag6es do sistema
para todos os nds, como por exemplo a aceleracdo. Na aba Output Requests foi selecionada
as caracteristicas desejadas da solugdo e na aba Lanczos Data foi definido que a solugédo
encontre os dez primeiros modos de vibrar.

A resposta desta solucgdo séo as caracteristicas desejadas do sistema selecionado no

Output Requests para cada modo de vibrar calculado.
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3.2.3.  SOL 108 Direct Frequency Response

A solucdo SOL 108 Direct Frequency Response é um tipo de solucdo que faz a anélise
de resposta em frequéncia direta, em que a resposta estrutural é calculada em frequéncias de
excitacdo discretas.

Especificamente para esta solucéo é necessario indicar a intensidade e a posi¢cdo onde
a asa é excitada. Sendo assim, utiliza-se 0 comando Load Type e escolhida a opcéo Force.
Um ponto no chapeado do bordo de ataque localizado na posi¢do adjacente da segunda
nervura foi escolhido para aplicar esta excitagdo, conforme Figura 39, simulando o ponto de
impacto no modelo experimental. Para a intensidade da forga € escolhido intensidade de 1
N partindo da frequéncia de 1 Hz até 200 Hz, que é a faixa de frequéncia de trabalho.

Figura 39: Ponto onde foi aplicada a forca na asa.

Fonte: Autoral.

E necessario finalizar a configuracdo da solugdo no arquivo .sim. Na aba Output
Requests foi selecionado as caracteristicas desejadas da solucdo. Na aba Forcing Frequecies
é configurado as frequéncias discretas de 1 Hz até 200 Hz para a solu¢do com passo de 1 Hz.
Por fim, é configurado o amortecimento do sistema na opcdo Structural Damping. O
amortecimento € a energia dissipada pela estrutura e, pelos testes deste estudo, foi constatado
que o amortecimento é de 0,7% a partir de simulagdes que aproximassem o resultado

experimental e computacional.



56

A resposta desta solucdo séo as caracteristicas desejadas do sistema selecionado no
Output Requests para cada frequéncia discreta determinada para a solugéo e, portanto,

permite a comparagdo com o modelo experimental.
3.2.4. Monitoramento de Danos Estruturais

Apols os testes de avaliagdo do modelo em elementos finitos, foi feita a
implementacdo de danos na estrutura da aeronave afim de verificar as alteragGes nas
caracteristicas vibratérias do sistema. Foram feitos testes de danos na longarina da asa. A
longarina foi o elemento estrutural escolhida para ser aplicado o dano pois é um dos
principais elementos estruturais da asa.

Como visto nas referéncias bibliogréaficas, diversas sdo as formas de aplicar dano no
Método dos Elementos Finitos. Buscando reduzir a rigidez da longarina na asa, foi aplicado
0 dano no modelo reduzindo progressivamente o modulo de elasticidade da longarina. Ou
seja, para cada simulagdo de dano foi implementado no MEF que a longarina perdia 10% de
modulo de elasticidade reduzindo, consequentemente, a rigidez da asa.

A Tabela 2 mostra os mddulos de elasticidade implementados na longarina como

danos estruturais.

Tabela 2: Parametros aplicados como dano na asa.

Parametro Maodulo de Elasticidade [MPa]
Eiongarina_sem_dano 9122
Eiongarina_danot 8209,8
Eiongarina_danoz 72976
Eiongarina_danos 6385,4
Eiongarina_danoa 5473,2

Fonte: Autoral.

A Figura 40 indica em vermelho a regido inteira da longarina onde foram
implementados estes danos. Para os demais elementos, em azul, as propriedades mecanicas

nédo foram alteradas e, portanto, ndo foram aplicados danos.
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Figura 40: Regido da asa em que foi implementado danos no MEF.

Fonte: Autoral.

Assim, pode-se aplicar a solucdo SOL 103 Real Eigenvalues para avaliar
precisamente as frequéncias naturais da asa com os danos e a solu¢cdo SOL 108 Direct
Frequency Response para avaliar as alteracdes da FRF devido ao dano na asa.

3.2.5. Dados de Simulacdo do Método dos Elementos Finitos

A configuracdo implementada no software em elementos finitos apresenta em seu
relatério final um resumo de dados e informagdes principais do modelo. A Tabela 3
apresenta estes dados em relacédo a quantidade de elementos existentes na simulagéo.



Tabela 3: Resumo dos dados implementados no MEF.

Nome do elemento Quantidade
BCRPARA 8
BEDGE 2
BGADD 1
BGSET 4
BSURF 6
CBEAM 34
CQUAD4 22873
CQUADS 15922
CTRIA3 633
DLOAD 1
FORCE 1
FREQ1 1
GRID 74148
MAT1 4
PARAM 7
PBEAML 1
PSHELL 4
RBE2 11
RLOAD1 1
SPC 3987
TABLED1 1

Fonte: Autoral.
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O modelo computacional apresentou para o protétipo nele configurado uma massa
total de 115,29 g, enquanto a massa do prototipo experimental foi de 98,0 g. Essa diferenca
ocorre pelo fato de 0 modelo em elementos finitos ndo ser exatamente igual ao modelo
experimental, além disso os materiais utilizados na construcdo do protétipo ndo sao
homogéneos e diferencas na densidade podem acontecer.

Por fim, o modelo em elementos finitos apresentou um total de 74148 nds e

39473 elementos na sua configuracao.
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4. RESULTADOS OBTIDOS

Neste capitulo € apresentado e discutido os resultados obtidos pelo método
experimental e pelo método computacional. Posteriormente, de posse de todos os resultados,
é possivel fazer a comparacédo destes de forma a conseguir verificar o objetivo proposto pelo
trabalho.

4.1. RESULTADO EXPERIMENTAL
4.1.1. Resultado da Coeréncia de Sinais Obtidas Experimentalmente

O experimento realizado foi o bump test no protétipo para averiguar a faixa de
frequéncia de trabalho ideal para a anélise. Foram feitos dez testes com o martelo de impacto
aplicando uma excitagcdo no protdtipo. A realizacdo de mais de um teste para a mesma
condicdo é explicada pelo fato de que, com mais testes e calculando a média dos resultados
obtidos, diminui-se a influéncia de possiveis erros de medi¢do que seriam despercebidos ao
se realizar apenas um teste, além de minimizar o efeito do ruido. Para fazer esta verificacéo,
0 acelerémetro embarcado na extremidade da asa fez a leitura do teste. O software utilizado
para o tratamento dos dados foi 0 MatLab.

A Figura 41 mostra os sinais de um dos testes de impacto realizados na asa.
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Figura 41: Exemplo dos sinais aferidos no bump test.
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Fonte: Autoral.

A andlise da coeréncia dos sinais recebidos € necessaria para garantir que o sinal
recebido pelo sensor é resultado da excitacdo aplicada (FRANCO, 2009). Portanto, uma
analise da coeréncia dos sinais aferidos pelo martelo e pelo acelerémetro foi realizada no
software MatLab. Para isto, foi utilizado o comando mscohere que calcula em porcentagem
a coeréncia destes sinais.

A Figura 42 mostra um destes estudos de coeréncia de sinais até 1000 Hz.
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Figura 42: Coeréncia obtida em um dos testes experimentais.
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E possivel averiguar da Figura 42 que a porcentagem de coeréncia do sinal aferido é
muito baixa em frequéncias muito altas. Tal consideracdo também foi constada no trabalho
de Franco (2009). Logo, levando em consideracao este resultado, foi adotado para o estudo
deste trabalho uma faixa de frequéncia de trabalho entre 0 e 200Hz.

A Figura 43 mostra a coeréncia obtida para esta faixa de frequéncia de determinada

para o estudo, de 0 a 200 Hz.
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Figura 43: Coeréncia na faixa de frequéncia de trabalho de 0 a 200 Hz.
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Da Figura 43 é possivel notar que a coeréncia de sinais foi baixa em frequéncias
muito baixas. As frequéncias baixas estdo mais suscetiveis a interferéncias externas na
recepcdo dos sinais e, portanto, o erro associado a estes pontos é maior. Portanto, a analise
dos sinais aferidos nesta regido deve ser mais cautelosa e esperasse respostas nao tao
compativeis com a excitacdo imposta ao protétipo de fato.

4.1.2. Resultado da FRF do Modelo Experimental

Além do resultado da coeréncia de sinais, 0 Bump test também permitiu calcular a
FRF da resposta experimental. Para o célculo da FRF foi utilizado o software MatLab e o
comando tfestimate a partir da média de 10 testes de impacto aferidos pelo material

piezelétrico. A Figura 44 mostra a FRF obtida pelo modelo experimental.
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Figura 44: FRF obtida pelo método experimental.
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O objetivo deste experimento é aferir com o sensor piezelétrico as vibragdes do
sistema e comparar com o resultado proveniente do Método dos Elementos Finitos. De posse
da FRF calculada a partir dos sensores piezelétricos utilizados no teste experimental é

possivel realizar a comparacdo dos resultados experimentais e computacionais.
4.2. RESULTADO COMPUTACIONAL
4.2.1. Resultados da SOL 103 Real Eigenvalues

A primeira simulagdo implementada no NX Siemens foi a solugdo SOL 103 Real
Eigenvalues que mostraria em sua resposta as caracteristicas desejadas do sistema para cada
modo de vibrar calculado pelo software. Para este estudo, foi indicado que o software
calculasse os dez primeiros modos de vibrar da asa.

A Figura 45 mostra o resultado obtido pela solugdo SOL 103 Real Eigenvalues obtido

pelo Método dos Elementos Finitos para as frequéncias naturais do sistema.
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Figura 45: Frequéncias naturais obtidas pela SOL 103 Real Eigenvalues.
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Os resultados das frequéncias naturais obtidos pela SOL 103 Real Eigenvalues serdo

discutidos posteriormente no capitulo 5 onde este sera comparado com as frequéncias

naturais obtidas pelo método experimental.

Disponivel ainda pela solugdo SOL 103 Real Eigenvalues, é possivel visualizar os 10

primeiros modos de vibrar da asa pela Figura 46 até a Figura 55.

Figura 46: 1° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 47: 2° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 48: 3° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 49: 4° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 50: 5° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 51: 6° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 52: 7° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 53: 8° Modo de vibrar obtido pelo MEF.

Subcase - Eigenvalue Method 1, Mode 8, 177688 Hz
Displacement - Nodal, Magnitude

Min - 0.00, Max © 18.19, Units = mm

D 1Di

- Nodal Mag
I 1819

= 16.68

1518 —_—

N

Fonte: Autoral.

Figura 54: 9° Modo de vibrar obtido pelo MEF.
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Figura 55: 10° Modo de vibrar obtido pelo MEF.

Fonte: Autoral.

4.2.2. Resultados da SOL 108 Direct Frequency Response

A solucdo SOL 108 Direct Frequency Response fez a analise de resposta em
frequéncia direta, em que a resposta estrutural é calculada em frequéncias de excitagcdo
discretas. No caso deste trabalho, as frequéncias discretas trabalhadas foram de 1 até 200 Hz
com incremento de 1 Hz. Vale ressaltar que a escolha dessa faixa de frequéncia de excitagédo
foi pelo fato de ser a faixa de frequéncia de trabalho definida anteriormente e o incremento
foi escolhido para atender a necessidade do estudo e poupar processamento computacional
ja que este tipo de simulagdo demora muito tempo.

O proprio software CAE possibilita gerar um gréafico da aceleracdo pela frequéncia.
Este processo permite obter as solu¢Ges do Método dos Elementos Finitos e exporta-las para
um software que processe estes dados, no caso o software utilizado para processamento dos
dados foi 0 MatLab.

Esta foi uma limitacdo encontrada para este estudo visto que o NX Siemens ndo possui
a interface que implemente as equagfes constitutivas do efeito piezelétrico no sensor.
Portanto, uma andlise estrutural foi feita a partir da aceleracdo aferida pelo sensor
piezelétrico no Método dos Elementos Finitos.

A Figura 56 mostra a aceleragdo da resposta obtida pelo Método dos Elementos

finitos de acordo com a frequéncia.
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Figura 56: Aceleragdo aferida no MEF de acordo com a frequéncia.
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Assim, com a aceleracdo pode-se calcular a FRF obtida pelo Método dos Elementos
Finitos. A Figura 57 mostra a FRF obtida a partir dos dados aferidos pelo PZT no modelo

em elementos finitos.
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Figura 57: FRF obtida pelo Método dos Elementos Finitos.
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Vale ressaltar que devido a discretizacdo imposta pela SOL 108 Direct Frequency,
as amplitudes de algumas frequéncias naturais apresentam duplicidade. Entretanto, isso ndo

ird interferir na comparacdo com o resultado experimental, pois a SOL 103 Real Eigenvalues

permite verificar com mais precisédo as frequéncias naturais.
Com o resultado obtido pelo Método dos Elementos Finitos é possivel comparar esta

solucdo com o método experimental.
4.2.3. Solucdo do Monitoramento de Danos Estruturais

Inicialmente, a configuracdo com a solugdo SOL 103 Real Eigenvalues foi aplicada
para a asa sem dano e com diversas condi¢des de dano. Assim, seria possivel obter pelo

Método dos Elementos Finitos as frequéncias naturais dos dez primeiros modos de vibrar da

asa.
A Tabela 4 mostra as frequéncias naturais para a asa sem danos e para diversas

condigdes de danos impostas.



73

Tabela 4: Frequéncias naturais para diversas condi¢cdes de integridade estrutural.

M\?i%(g?e Sem Dano Dano 1 Dano 2 Dano 3 Dano 4
Modo 1 9,17768 Hz | 9,13546 Hz | 9,09125Hz | 9,04449 Hz | 8,99428 Hz
Modo 2 27,3313 Hz | 27,1676 Hz | 26,9789 Hz | 26,7584 Hz | 26,4962 Hz
Modo 3 35,4491 Hz | 34,8937 Hz | 34,3002 Hz | 33,6594 Hz | 32,9575 Hz
Modo 4 70,1495 Hz | 69,0491 Hz | 67,8998 Hz | 66,6883 Hz | 65,3944 Hz
Modo 5 85,0114 Hz | 83,1638 Hz | 81,1844 Hz | 79,0436 Hz | 76,6979 Hz
Modo 6 94,3775 Hz | 93,8807 Hz | 93,3057 Hz | 92,6272 Hz | 91,8071 Hz
Modo 7 133,008 Hz | 130,243 Hz | 127,290 Hz | 124,107 Hz | 120,632 Hz
Modo 8 177,688 Hz | 174,725 Hz | 171,458 Hz | 167,795 Hz | 163,612 Hz
Modo 9 186,345 Hz | 183,002 Hz | 179,429 Hz | 175,613 Hz | 171,529 Hz
Modo 10 207,942 Hz | 207,792 Hz | 207,557 Hz | 207,064 Hz | 205,596 Hz

Fonte: Autoral.

E possivel verificar que ha diferencas nas frequéncias naturais para as condicdes da

asa sem e com dano. E observado que conforme a intensidade do dano aumenta as

frequéncias naturais diminuem. Esta constatacdo sera melhor discutida no capitulo 5.

Além da solucdo SOL 103 Real Eigenvalues, também foi implementada a solucéo

SOL 108 Direct Frequency Response que permitiu obter as FRFs das condi¢des da asa.

A Figura 58 mostra as acelerac@es obtidas pelo Método dos Elementos Finitos para

as diferentes condicdes estruturais.
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Figura 58: Aceleragdes obtidas pelo MEF para diferentes condic¢Oes de integridade

estrutural.
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Assim, com a aceleracdo obtida pelo Método dos Elementos Finitos é possivel

calcular as FRFs para diversas condi¢6es da integridade estrutural da asa.
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5. DISCUSSAO DOS RESULTADOS

Este capitulo fara a comparagdo dos resultados apresentados anteriormente. Assim,
os resultados obtidos pelo método experimental e os resultados obtidos pelo Método dos
Elementos Finitos serdo confrontados e analisados.

A Tabela 5 a seguir mostra as frequéncias naturais obtidas pelo método experimental
e pelo MEF através da solugdo SOL 103 Real Eigenvalues, além de calcular a diferenca da

resposta obtida entre os dois casos.

Tabela 5: Frequéncias naturais obtidas pelo méetodo experimental e pelo MEF (em Hz).
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Fonte: Autoral.

E possivel observar da Tabela 5 que os modos de vibrar de 2 a 6 apresentaram as
menores diferencas comparando o resultado experimental e o resultado obtido pelo Método
dos Elementos Finitos. Sendo assim, estas frequéncias naturais séo indicadas para o estudo
técnicas de monitoramento da integridade estrutural da asa deste estudo.

O primeiro modo de vibrar teve uma discrepancia muito grande entre o método
experimental e o MEF. Isso pode ser explicado pelo fato de a coeréncia de sinais para a
regido de frequéncia deste modo ser baixa, como foi constatado na Figura 43. Alem disso,
problemas relacionados ao engaste do prototipo e sua configuracdo no MEF pode provocar
a diferenca observada. Sendo assim, este ndo é de interesse utilizar como referéncia este
primeiro modo de vibrar em técnicas de SHM para este estudo.

A solucdo SOL 108 Direct Frequency Response permitiu adquirir os resultados do
MEF a partir de frequéncia discretas e, neste caso, a FRF pode ser calculada para este
método. De posse dos resultados do MEF e do modelo experimental, é possivel comparar a
FRF de cada modelo conforme a Figura 59. Assim, as amplitudes da FRF podem ser

analisadas.
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Figura 59: FRF para a asa pelo método experimental e pelo MEF.
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Revalidando o que foi observado nas frequéncias naturais obtidas pela SOL 103 Real
Eigenvalues, é possivel observar da FRF do Método dos Elementos Finitos que as
frequéncias naturais dos modos de vibrar comparando com o modelo experimental séo
préximas para os primeiros modos de vibrar, exceto o primeiro modo de vibrar que est4 na
regido em que a coeréncia de sinais experimental foi muito baixa

Observa-se que a amplitude do segundo modo de vibrar obtido pelo Método dos
Elementos Finitos € muito menor comparando com a amplitude obtida pelo método
experimental. O que pode explicar esta constatacdo é que no modelo experimental o sistema
estad mais propicio de aparecer as frequéncias naturais da estrutura por conta da localizagao
em que é feita a medida da vibragdo. Outro fator que pode causar essa interferéncia é devido
a construgdo do prototipo, pois irregularidades da asa ocorrem em seu processo de
construcdo e isso pode evidenciar uma frequéncia natural.

Além disso, observando a FRF do modelo experimental e do modelo em elementos

finitos, é possivel apurar que o terceiro e o quarto modo de vibrar sdo bons candidatos para
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ser feita uma anéalise de integridade estrutural e, possivelmente, aplicar técnicas de SHM
para 0 monitoramento continuo desta estrutura.

Para aplicar uma técnica de SHM pode-se analisar primeiramente as frequéncias
naturais de cada modo de vibrar da asa, obtidas pela solu¢cdo SOL 103 Real Eigenvalues, em
diversas condigdes de integridade estrutural da asa. Sendo assim, é possivel criar um gréafico
que mostre a interferéncia nas frequéncias naturais do sistema conforme o dano é aplicado.

A Figura 60 mostra o grafico das frequéncias naturais com as diversas condi¢cfes de
dano de cada modo de vibrar seguindo o resultado da Tabela 4. Os modos de vibrar que
serdo analisados para a técnica de SHM s&o os modos de vibrar de 2 a 6 pois foi observada
as menores de frequéncias naturais comparando o resultado experimental e o resultado

obtido pelo Método dos Elementos Finitos na Tabela 5.

Figura 60: Grafico das frequéncias naturais com as diversas condi¢des de dano.
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Fonte: Autoral.

E observado da Figura 60 que conforme a intensidade do dano é maior, a frequéncia
natural do sistema para 0os modos de vibrar analisados diminui. A intensidade do dano é

diretamente relacionada com a perda de rigidez do sistema e, portanto, é esperado este
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resultado para as frequéncias naturais. Também é observado que 0 4° e 0 5° modo de vibrar
séo mais afetados quando a longarina da asa perde rigidez.

Logo, é possivel aplicar uma técnica de SHM que analise as frequéncias naturais para
identificar a perda de rigidez do sistema e que, consequentemente, indicaria dano a estrutura
monitorada. Além disso, os modos de vibrar que sdo afetados com o dano na asa podem
indicar o elemento ou a localizacdo de onde este dano esta ocorrendo.

Além da analise das frequéncias naturais dos modos de vibrar, é necessario verificar
a amplitude das FRFs e estudar a influéncia dos danos nela. De posse da aceleracdo obtida
pelo Método dos Elementos Finitos na Figura 58, foi possivel obter as FRFs para diversas
condicOes da integridade estrutural da asa. A Figura 61 mostra as FRFs calculadas para

diversas condicGes de integridade estrutural.

Figura 61: FRFs obtidas pelo MEF para diferentes condic¢des de integridade estrutural.
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Fonte: Autoral.

Vale ressaltar que devido a solugdo SOL 108 Direct Frequency Response ser

discretizada com incrementos de 1 Hz, entdo ha interferéncias e descontinuidades das
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respostas. Uma configuracdo mais discretizada pode ser aplicada, porém haveria um custo
computacional relativo.

E possivel observar da Figura 61 que conforme a intensidade do dano é maior, a
intensidade da FRF do sistema aumenta em alguns modos de vibrar. Ou seja, a energia
contida na FRF é maior quanto maior for o dano e, portanto, é possivel aplicar técnicas de
SHM que analise as intensidades das FRFs dos modos de vibrar e indicar a intensidade do
dano. Também é observado que, quando o dano € implementado na longarina, 0 3°,04°e 0
5° modo de vibrar sdo os mais afetados com relacéo a intensidade.

Logo, é possivel aplicar uma técnica de SHM que analise a intensidade das FRFs das
frequéncias naturais para identificar o tipo e a intensidade de alteragdes na estrutura e que,
consequentemente, indicaria dano a estrutura monitorada. Além disso, a diferenca de
intensidade observada pode sinalizar qual elemento da estrutura esta colapsando ou até

mesmo localizar o dano.
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6. CONCLUSOES

O objetivo principal deste trabalho foi validar o uso de materiais piezelétricos para
monitorar os niveis de vibracdo da asa de aeronaves para a identificacdo de danos estruturais
utilizando o Método dos Elementos Finitos.

Inicialmente, foi averiguado pelo método experimental que a coeréncia de sinais
aferidos pelo acelerdmetro em frequéncias muito altas foi baixa, sendo assim, é esperado
resultado semelhante quando utilizado o sensor piezelétrico. Portanto, é necessario
determinar uma faixa de frequéncia de trabalho para o monitoramento da integridade em
estruturas aeronduticas, no caso do prototipo projetado a faixa de frequéncia de trabalho foi
entre 0 e 200 Hz. Além disso, foi possivel notar que em frequéncias muito baixas a coeréncia
de sinais foi baixa. Esta constatacdo pode ser explicada pelo fato destas frequéncias estarem
mais suscetiveis a interferéncias externas e, portanto, seria implicado erros a recepcdo de
sinais nesta regido. Logo, em baixas frequéncias é necessério ter cautela com os dados
aferidos.

Os resultados encontrados para as FRFs do método experimental e do método
computacional monitorados pelos materiais piezelétricos foram similares e, portanto, 0 uso
da ferramenta é validado. Entretanto algumas limitacdes foram observadas para o uso de tal
ferramenta. Devido ao custo computacional é necessario definir o incremento para analise
do trabalho de acordo com as frequéncias e este incremento esta relacionado com a qualidade
da resposta obtida pelo Método dos Elementos Finitos. Portanto, é necessario definir com
atencdo as regibes em que a analise em frequéncias sera feita, poupando recursos
computacionais e aprimorando o incremento e a qualidade das solucdes.

Com relagdo a solucdo SOL 103 Real Eigenvalues foi possivel verificar as
frequéncias naturais de cada modo de vibrar do sistema, comparando as respostas obtidas
pelo método experimental e pelo Método dos Elementos Finitos. Foi observado que os
modos de vibrar de 2 a 6 tinham as menores diferencas entre os dois modelos e, para o caso
deste projeto, sdo candidatas para o estudo de aplicacOes de técnicas de SHM.

Além disso, a solugdo SOL 103 Real Eigenvalues do Método dos Elementos Finitos
pode ser utilizada para aplicar uma técnica de SHM que analise as frequéncias naturais de
cada modo de vibrar selecionado para este tipo de monitoramento. Foi observado que
conforme aumenta a intensidade do dano relacionado com a perda de rigidez do sistema as

frequéncias naturais dos modos de vibrar diminuiam. Vale ressaltar que 0 4° € 0 5° modo de
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vibrar foram os que sofreram maior interferéncia quando foi aplicada a perda de rigidez na
longarina. Este resultado abre a possibilidade de aplicar uma técnica de SHM capaz de
indicar o elemento ou a localizacdo onde o dano € monitorado, embora faca-se necessario
estudar outros danos aplicados em outros elementos da asa.

Em relagdo a solucdo SOL 108 Direct Frequency do Meétodo dos Elementos Finitos,
foi possivel calcular a FRF do modelo computacional permitindo a anélise das amplitudes
das FRFs do sistema. Foi observado que a amplitude do segundo modo de vibrar obtidos
pelo MEF é muito menor quando comparado com o modelo experimental. Pode ser
constatado que neste modo de vibrar o modelo experimental esteve mais propicio em
aparecer frequéncias naturais da estrutura devido a localizacdo do sensor piezelétrico e das
irregularidades relacionadas ao processo construtivo do protétipo.

Observando os modos de vibrar de 2 a 6 com a solugdo SOL 108 Direct Frequency
foi notado que, conforme a intensidade do dano aplicado ao modelo é maior, a frequéncia
natural do sistema para os modos de vibrar diminui. Além disso, foi contemplado que,
conforme a intensidade do dano é maior, maior € a intensidade da FRF do sistema para 0s
modos de vibrar. Sendo assim, este resultado abre a possibilidade de aplicar uma técnica de
SHM que permita identificar o tipo e a intensidade do dano monitorado na estrutura, embora
seja necessario avaliar efeitos em tipos de danos diferentes da variacdo do modulo de
elasticidade e em outros elementos além da longarina.

Portanto, pode-se concluir que o material piezelétrico é um elemento que permite
realizar o monitoramento da integridade estrutural e que o uso do Métodos dos Elementos
Finitos é valido para o estudo da aplicacdo de técnicas de SHM em estruturas aeronauticas.
Além disso, € possivel implementar um sistema que identifique e monitore alteracdes nas
respostas vibratorias de sistemas mecanicos permitindo identificar possiveis danos a
estrutura e aplicar uma metodologia de manutencdo preditiva.

Para trabalhos futuros € interessante propor um modelo computacional que permita
a implementacdo de uma técnica de SHM que seja capaz de localizar e quantificar danos

estruturais de diversos elementos da estrutura da aeronave.
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