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RESUMO

Avibes, foguetes, carros e até construcdes civis estdo sujeitos a cargas dinamicas.
Essas cargas dinamicas podem causar danos as estruturas e com isSso causar
graves acidentes. Por essa razdo, é de extrema importancia identificar os
parametros modais de uma estrutura ao fazer a concepcdo de um projeto. A
determinacdo desses parametros consiste em identificar as frequéncias naturais,
fatores de amortecimento e modos naturais de vibracdo. Eles também colaboram
para determinar a vida atil do material utilizado, bem como identificar possiveis
falhas na estrutura. A obtencdo deles pode ser através de ensaio modal
experimental ou de modelos tedricos utilizando método de elementos finitos. Esse
trabalho visa apresentar formas de obter essas propriedades utilizando estudo
tedrico e experimental. Além de correlaciona-los visando obter uma visdo otimizada
dessas caracteristicas para uma melhor compreensdo do comportamento das
estruturas. Serdo apresentados modelos tedricos de uma viga engastada e um
painel leve do tipo sanduiche com nucleo de honeycomb em condigéo de contorno
livre-livre e os respectivos ensaios modais dessas estruturas.

Palavras-chave: Analise modal experimental, parametros modais, honeycomb



ABSTRACT

Airplanes, rockets, cars and even civil constructions are subject to dynamic loads.
These dynamic loads can cause damage to structures and cause serious accidents.
For this reason it is extremely important to identify the modal parameters of a
structure to make the design of a project. The determination of these parameters
consists of identifying the natural frequencies, damping factors and mode shapes.
They also cooperate to determine the useful life of the material used and to identify
possible failures in the structure. The obtaining them can be through experimental
modal test or theoretical models using finite element method. This paper presents
ways to get these properties using theoretical and experimental study. In addition to
correlate them in order to obtain an optimal view of these characteristics for a better
understanding of the structures behavior. Theoretical models of a cantilever beam
and a light panel type sandwich with honeycomb core in free-free boundary condition
and its modal testing of these structures will be presented.

Keywords: experimental modal analysis, modal parameters, honeycomb.
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1. INTRODUCAO

Vibracdes € uma caracteristica presente em um projeto aeroespacial. Seja um
aviao durante o voo, um foguete lancador de satélite ou um satélite sofrem com
forcas dindmicas durante a missdo. Durante um voo, um avido esta submetido a
cargas aerodindmicas que variam com cada fase do voo. Um foguete também sofre
acdo dessas forcas aerodinamicas. Além disso, esses veiculos possuem propulsores
que também geram uma carga em suas estruturas. Essas cargas causam o
fenbmeno de vibracdo. As vibracBes podem causar desgastes e danos as estruturas,
bem como incémodo as pessoas que fazem parte do sistema.

Por essa razéo, é fundamental que na concepcao de um projeto seja feito um
estudo das caracteristicas dinAmicas das estruturas. Esse estudo consiste em
identificar as frequéncias naturais, os fatores de amortecimento e as formas modais
de vibracdo. Ele também contribui para determinar a vida util dos materiais e a
melhor da geometria a ser utilizada em cada parte do projeto. Também ajuda na
concepcao do sistema de controle, a fim de minimizar a transmissdo dessas
vibracbes para componentes eletrénicos e para as pessoas para diminuir 0s
desconfortos gerados por elas.

Nesse trabalho serdo apresentados o0s principais conceitos envolvidos no
estudo de vibractes. A definicdo de frequéncia natural e a importancia de identifica-
la. A relacdo entre o numero de graus de liberdade de um sistema com 0 numero de
frequéncias naturais. O conceito de Métodos dos Elementos Finitos. A metodologia
usada para se fazer uma analise modal experimental.

Serdo mostrados os resultados de um ensaio modal feito em uma viga
engastada e um ensaio feito em uma amostra de painel leve do tipo sanduiche com
nacleo honeycomb. Esse painel serd usado na estrutura de um satélite
geoestacionario brasileiro. Também serdo apresentados modelos de elementos
finitos de cada um deles a fim de relacionar os resultados obtidos experimentalmente
e 0s obtidos teoricamente através de uma analise numérica.

Ao final esse trabalho tem como objetivo mostrar a importancia de se fazer
um estudo tedrico-experimental das propriedades dindmicas de uma estrutura na
concepcdo de um projeto na area aeroespacial, ou mesmo em qualquer area da

engenharia.
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2. REVISAO TEORICA

Neste capitulo seréao
apresentados 0s
principais conceitos
envolvendo o estudo de
vibragdes. Bem como
definir a melhor forma de
obter as caracteristicas
modais de uma
estrutura.

2.1. GRAUS DE LIBERDADE

O numero de graus de liberdade de um sistema é definido pela quantidade de
variaveis independentes capazes de descrever o comportamento desse sistema ao
longo do tempo. Em um sistema mecanico, esses graus de liberdade estarédo
associados a cada ponto de massa do sistema ligados entre si por algum
mecanismo, como por exemplo: um sistema massa-mola-amortecedor ou péndulo

composto que para cada massa sera atribuida uma variavel independente.

2.2. SISTEMAS LINEARES.

Seja o sistema da figura:

x(t) y(t)
h{t)

Figura 2.1. Representacdo de um sistema

Onde x(t) é a entrada do sistema, A(?) é a funcdo de resposta do sistema e
y(t) é a saida do sistema.
Esse sistema sera dito linear se apresentar as seguintes caracteristicas:
Entrada x,(t) a saida sera y,(t) e entrada x»(¢) a saida sera y»(t).
(I) Para xa=x,entao y.=y
(I) Para x;+x, entdo a saida sera dada por y+y»

(1) Para uma constante ntal que a entrada € nx, a saida sera ny,
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2.3. SERIE DE FOURIER E TRANSFORMADA DE FOURIER

Se um sinal periddico satisfizer as condi¢fes de Diritchlet (Arruda 2008):

(1) x(=x(t+nT)para n=0,1,23.. e[} |x(t)| dt <eo

(I)Namero finito de descontinuidades num periodo 7

(II1) Numero finito de maximos e minimos locais num periodo 7

Esse sinal podera ser representado por uma série de Fourier. Esta ferramenta
nos permite transformar um sinal periédico no tempo em um somatorio de senos e

C0SSenos, 0 que ira contribuir para uma analise de um sistema linear.

X(Z)z% m—1(ay, cos(mwgyt) + by,sen(mwyt), m=1,2,3... (1)
onde:

am=% f_TT//zz x(t) cos(mwt) dt (2)
bm=% f_TT//ZZ x(t) sen(mwt) dt e (3)
aozé f_TT//ZZ x(t)dt (4)

Se um sinal transitério x(z) em um determinado intervalo finito de tempo
satisfazer as condi¢Ges de Diritchlet e se a f_oooox(t) dt existir, sera possivel aplicar a

transformada de Fourier.
X= [, x(t) e ¥ tdt (5)

Essa transformacdo nos permite converter equacfes diferencias em
equacoes algébricas (RAO 2008), além de transformar a analise no dominio do

tempo para uma analise no domino da frequéncia (Arruda 2008).

2.4. SISTEMA DE UM GRAU DE LIBERDADE

Geralmente um sistema linear mecanico pode ser representado de forma
simplificada por um sistema massa-mola-amortecedor, onde a massa sera a massa

total do sistema concentrada em um ponto, a mola ir4 representar a rigidez do
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sistema e o amortecedor as forgcas dissipativas. Essa representacdo pode ser

utilizado para obter as relagfes tedricas de um sistema vibratorio.

x(t)
k

C

Figura 2.2. Sistema massa-mola-amortecedor

Fazendo uma anélise das forcas desse sistema e com base na segunda lei de
Newton

Y. F=ma (6)
Onde
a=x(t) (7)

Admitimos que as forcas que agem no sistema séo:
Forca exercida pela mola F,=-kx pois é oposta a direcao de x
Forca exercida pelo amortecedor F,=-cx que também € oposta a x

E uma forga qualquer £(t)

-kx -cx+F(t)=mx (8)

O sistema serd classificado como ndo amortecido quando ¢=0, ou seja, nao
h& dissipacdo da energia nele. Quando c#0 o sistema é um sistema amortecido e o
sistema ira dissipar energia até que nado haja mais movimento.

Quando F(t)=0 o sistema sera um sistema de vibragéo livre, ou seja, apos
uma excitacao inicial o sistema continuara vibrando independente de forca externa.

Em contrapartida, quando F(?)#0 o sistema sera classificado como vibragéo forgada.
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2.4.1. Resposta livre e sem amortecimento

Para esse sistema teremos F(t)=0e c=0.
mx+kx=0 9)

Dividindo a Eqg. (9) pela massa.

X+wi?x=0 (10)
_k

a)nz—m (11)

m € a massa do sistema, k é a rigidez da mola e w, é a frequéncia natural do
sistema.

O deslocamento x(t) sera dado pela solucdo da equacao diferencial dada por:
x(t)=Aicos(wnt)+ Azsen(wnt) (12)

Onde A; e A, sdo constantes dadas pelas condicdes iniciais do sistema.

Ar=xpessa é a amplitude inicial do sistema.

X(t)= wn(-A1sen(wnt)+Az(cos(wnt)) (13)
v(0)=x(0)=vp (14)
A= 1)

Substituindo A; e A; na Eq. (12) a resposta do sistema serd dada da seguinte forma
x(1 O:Xocos(wnt)%sen(a)nt) (16)

2.4.2. Resposta livre com amortecimento viscoso

F)=0ec#0



mx+cx+kx=0

Dividindo a eq. (17) pela massa

X+2¢wnX+wifx=0

Onde
{=—

2mowy

A resposta do sistema sera dada por:

x(t)= Ae‘lwntsen(wat+@)

A= \[(vo+zwnxo>2+<xowd>2

wg
Sendo A a amplitude inicial do sistema

Vo+{wnXo

¢ € a fase inicial
wa=wm|1 — {?
wqy é a frequéncia do sistema amortecido

2.4.3. Resposta forcada harmonicamente sem amortecimento.

F(t)=Focos(wt) e c=0
mx+kx=Fopcos(wt)

A solucgédo sera dividida em duas partes.

Sendo a primeira a solugéo da equacdo harménica

18

(17)

(18)

(19)

(20)

(21)

(22)

(23)

(24)
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Xn(t)=Cicos(wnt)+C2sen(wnt) (25)

E a segunda ser& a solucgéo particular da equacéo dada por:

Xp(t)=Xcos(wt) (26)
Onde:

Fo
Xv:k—mau2 (27)

O deslocamento do sistema sera dado por:

Fo
k-mw?

x(t)= Cicos(wnt)+Cosen(wnt)+

cos(wt) (28)

Onde C; e C, sdo dados pelas condi¢des iniciais do sistema.

Fo
k-mw?

C1=xp - (29)
Cor=— (30)

Por conseguinte, a resposta do sistema no tempo com uma for¢ca harmonica e

sem amortecimento sera dada por:

x(t)=(xo wzf_owz) cos(a)nl‘}v’%sen(a)nt}+ wzf_owz cos(wt) (31)
Onde:

_Fo
fo—; (32)

fo

Observando o sistema podemos notar que lim,,,,, — =0 logo a amplitude
z_

do sistema iria crescer indefinidamente causando o efeito de ressonancia.
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2.4.4. Resposta forgcada harmonicamente e com amortecimento ViScoSso:

F(t)=Fpcos(wt) e c£0

mx+cx+kx=Focos(wt) (33)

A solugéo particular do sistema

x,=Xcos(wt-6) (34)
Onde:

tané?:(ig”f’;% (35)
X= o (36)

J@h-02+ @2wner?

A solucéo harmonica:

Xp(t)= Ae‘lwntsen(wat+@) (37)
_ wq(xg—Xcos)
tan¢ o vo+(xg—Xcos0){wn—wXsen (38)
A_xo—XCOSB 39
- seng ( )
Logo a equacao da resposta do sistema no tempo sera dada por
x(1 t)z% es@ntsen(wat+@)+ fo cos(wt-6) (40)

J@h-02+ w02

2.4.5. Resposta do Sistema para forcas gerais

Supondo que essa forca seja periddica, ou seja, F(t)=F(t+T) onde T é o

periodo da for¢a e que ela possa ser escrita na forma de série de Fourier.
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F(t)z% + Y =1(ay, cos(mwt) + by, sen(mwt)) 41

mi+citkx="> + Yim_1(am cos(mwt) + by, sen(mwt)) (42)

Como estamos tratando o sistema como um sistema linear, podemos separar

cada uma das equac0es diferencias:

mi+citkx==" (43)
mx+cx+kx= a,, cos(mwt) (44)
mx+cx+kx=b,, sen(mwt) (45)

Cada uma das equac0es diferenciais tera uma solucéo e o resultado final sera

0 somatoério dessas solucoes.

Xp(D)=32 (47)
amw$
Xp(t)= k cos(mwt-6p,) (48)
J(w%—m2w2)2+ (2{mwn,w)?
bmw}
Xp(t)= = sen(mwt-6m) (49)

J(w%—m2w2)2+ (2{mw,w)?

tan6p=—35ne (50)

(3-m2w?)

Agora iremos analisar um sistema com uma forca do tipo impulso. O impulso
€ caracterizado por uma forga aplicada por um instante de tempo finito do tipo /=FAt.

A magnitude desse impulso é calculada pela integral

E[ Y Fdt (51)

t

Quando calculado o limite de /quando 4t>0 é definido como impulso unitario.

t+At

Essa funcéo é denominada delta de Dirac §(2)

Considerando a Eg. (20) a resposta do sistema seria dado por
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8
es@ntsen(wat+@)+ 2 cos(wt-6) (53)
Jwi-wr2+ @gonwy?

_Xo—Xcosf
X(U_ seng

Essa equacdo diferencia também poderia ser resolvida utilizando a
transformada de Fourier. Aplicando a transformada de Fourier na Eq. (24)

transformamos uma equagéo diferencial em uma equagéao polinomial do segundo

grau do tipo.
(w)?X(w) - X(0)-x(0)+ jwX(jw)- x(0) + X(w)=1 (54)
X(w )=% (55)

Essa sera a resposta do sistema no dominio da frequéncia.

2.5. MULTIPLOS GRAUS DE LIBERDADE

Para compreender o comportamento de um sistema com multiplos graus de
liberdade iremos analisar primeiramente um sistema com dois graus de liberdade.
Supondo um sistema massa-mola-amortecedor com duas massas ligadas entre si

por uma mola e um amortecedor como na Fig(2.3):

F(t) X1 X2
kz .

mz S a—

Uy

L L s

NANNNANNNNNNNAS

Figura 2.3. Sistema massa-mola-amortecedor com duas massas
Analisando cada uma das massas as equacoes serdo da seguinte forma:

Ximitcxi+(ki+kz)x1-kax2=F(t) (56)
XomztcXo+(kz+k3)x2-kox1=0 (57)

Podemos escrever este sistema em forma de matriz:

1 A Tl i [ A ) (58)
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e e

Onde M é a matriz de massa dada por ["81 n?
2

. . . c O

C € a matriz de amortecimento [0 C]

K é a matriz de rigidez [kl_-; 2 X _fzk ]
2 2 3
F € o vetor forcamento [F (()t)]

Analisando o sistema sem amortecimento e resposta livre

M[ ]+K =0 (60)

As frequéncias naturais do sistema serdo dadas pelo determinante
det(-w,2M+K)= 0 (61)

O determinante dessa matriz gera uma equacdo do quarto graus, porém
poderd ser tratada como uma equagdo do segundo graus utilizando w? como
variavel. Com isso observamos que para um sistema com dois graus de liberdade
teremos duas frequéncias naturais. Logo podemos compreender que o numero de
frequéncias naturais de um sistema estara associado ao seu grau de liberdade.

Como vimos no sistema de um grau de liberdade, a solu¢do para um sistema

sem amortecimento e sem uma for¢a pode ser expresso por
. , Uuq .
x(t)=ue“t onde u é um vetor coluna [u ] diferente de zero.
2

O célculo de u sera dado por:
(~wPM+K)u=0 (62)

Para cada w, sera atribuido um vetor coluna w.

Dessa forma teremos uma solugéo do tipo
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X(Uzllje_jwlt, u]e+jw1t’ llze_jwzt, U2€+jw2t (63)
xX(t)= (ae 11t +het 1 )y; + (eI 2t +det V2t )y, (64)
X(t)=Aisen(wn1+P1)us+ Azsen(wnz+@2)uz (65)

Onde A;, Az ¢:1 e ¢2 serdo determinados dependendo das condi¢des iniciais
do sistema x;(0), x2(0),x:1(0) e x2(0).

O tamanho das matrizes K e M esta relacionado ao grau de liberdade do
sistema. Quanto maior o grau de liberdade, maiores serdo as matrizes. Isso dificulta
cada vez a solugdo de forma analitica. Porém com o auxilio computacional e
utilizando essa relacdo de autovalor sera possivel obter as frequéncias naturais do
sistema independente da quantidade de graus de liberdade que o sistema ira

apresentar.
A4 0
A:[ 01 /12]1 M = why ey = Wiy (66)

Com isso podemos resolver dois sistemas independentes cujo as solucbes

podem ser dadas como se fosse um sistema de um grau de liberdade.

1 01[F1] , w31 O |[m7_[0

o ][ 2 S ©7)
Frew2,r1=0 (68)
Forw?, r2=0 (69)

2.6. FUNCAO DE RESPOSTA EM FREQUENCIA

Tomando como base o sistema da fig 2.1, a resposta do sistema sera dada

por um produto de convolucédo da funcdo de entrada pela fungéo resposta.
yO=x®*h(O=[_, x(@h(t - 1)dz (70)

Essa resposta é conhecida como integral de Duhamel (Arruda 2008).

Se aplicar a transformada de Fourier nessa equacao ela ira ficar da seguinte forma:
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Y(O=HOX® (71)
Onde

Y= [ y(t) e U dt, (72)
X(0= [ x(t)e ™t dt (73)
HO= [ h(t) e ¥™tdt (74)

Transformando a integral de convolugdo em um produto de equacgles
algébricas no dominio da frequéncia.

Quando a funcédo H(f) for a transformada de Fourier da resposta ao delta de
Dirac, ou seja, a resposta do impulso unitario, ela sera denominada como Funcéo de
Resposta em Frequéncia (FRF)(Arruda 2008).

A FRF é comumente usada em ensaios para definir os parametros modais.
Pois neles os dados gerados sdo da entrada e da saida do sistema. Dessa forma

para obter as FRFs basta fazer a divisdo desses dados no dominio da frequéncia.

HO=E (75)

2.7. METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

As estruturas possuem elementos elasticos continuos. Estes elementos séo
deformaveis e possuem infinitos pontos de massa. Como foi possivel constatar, em
um sistema massa-mola-amortecedor observamos que pra cada ponto de massa
temos um grau de liberdade associado, ou seja, para um elemento com infinitos
pontos de massa ha infinitos graus de liberdade. Esses tipos de elementos séo
denominados de sistemas continuos. Sendo assim, a analise dessas estruturas far-
se-a mais complexa.

Examinar elementos continuos torna-se possivel por meio de uma série de
equacdes de derivadas parciais e recorréncia a uma série de Fourier. Embora, tal
analise seja possivel somente em meios continuos homogéneos e simples. Porém

na engenharia comumente, ha o uso de matérias compostos e de dificil geometria
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como, por exemplo, asas de avides e aerofélios de carros de corrida que possuem
diferentes tipos de materiais e geometrias.

Para esses casos requer uma discretizacdo do sistema. Essa discretizacao
aproxima um elemento com infinitos graus de liberdade em um numero finito de
pontos de massa concentrada fazendo com que haja um namero finito de graus de
liberdade. A vista disso, ao realizar um estudo de vibragdes de uma estrutura ele
serd tratado da mesma forma como um sistema de multiplos graus de liberdade. E
guanto maior for o nimero de pontos de massa concentrada, mais proximo sera a
solucédo do sistema continuo.

Porém, mesmo para um numero finito de graus de liberdade, uma solucao
analitica de uma estrutura com um numero elevado de pontos de massa ainda sera
algo desafiador e extremamente complexo. Por isso, um método numérico torna-se
imprescindivel. Atualmente, o Método dos Elementos Finitos (MEF) tem sito bastante
utilizado em projetos de engenharia. O MEF € um modelo numeérico que transforma
sistemas continuos em sistemas discretos e auxilia a analise de forma mais pratica
tornando possivel a analise de um namero elevado de pontos dando uma
proximidade maior com o sistema continuo.

Para que essa andlise por MEF seja adequada €é necessario que as
caracteristicas do sistema sejam o mais proximo do real. Por isso, para que 0S
dados obtidos usando o MEF sejam satisfatorios, deve haver outro tipo de andlise,
seja esta experimental ou tedrica para que se possam ser comparados os resultados

e assim haja uma otimizacédo do modelo.

2.8. ANALISE MODAL EXPERIMENTAL

A analise modal experimental é mais uma ferramenta que auxilia na obtencao
das caracteristicas modais de uma estrutura além de contribuir para determinar se
h&d possiveis falhas nesta, determinar o amortecimento critico, aperfeicoar a
estrutura e indicar a vida util de cada material (Craig et al, 2006). Ela segue o
caminho inverso do tedrico (Ewis 2000). Na analise tedrica comeca-se pelo modelo
da estrutura, posteriormente passa-se pelo modelo mateméatico onde se obtém as
frequéncias naturais, fator de amortecimentos, e por fim chega-se a resposta do
sistema. Na andlise experimental primeiro se analisa a resposta do sistema,

passando pelo modelo mateméatico para, depois, atingir o modelo da estrutura.
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Essa analise consiste em excitar a estrutura e investigar seu comportamento
através de sensores de velocidade, aceleracdo ou deslocamento. Um tipo de ensaio
correntemente utilizado é o ensaio de impacto. Ele consiste em excitar a estrutura
com um martelo de impacto fazendo com que ela vibre livremente medindo a
resposta do sistema com sensores do tipo acelerdmetros e/ou vibrometros.

A vantagem desse ensaio € que é de facil implementacdo e exige pouco
hardware. Porém os resultados podem néo ser consistentes (Adilent Technologies).
Esse teste consiste em gerar um impulso com o martelo. A energia do impulso é
controlada pela massa do martelo e a velocidade com que se aplica a forga. Como
controlar a velocidade do martelo ndo é algo simples, o controle do impulso pode ser
feito alterando a massa do martelo.

A ponta do martelo também pode influenciar os dados obtidos. A rigidez da
estrutura do corpo de prova influencia o impulso gerado pelo martelo, porém ela néo
pode ser alterada. Por essa razado o material utilizado na ponta do martelo pode ser
alterado.

Uma desvantagem desse ensaio é que ruidos podem estar presentes tanto no
sinal da forca quanto no sinal da resposta quando o tempo de medicdo for muito

longo.

2.9. ESTRUTURAS SANDUICHES DE NUCLEO HONEYCOMB

Painéis sanduiche do tipo honeycomb séo estruturas constituidas por duas
placas laminadas finas e um ndcleo composto por um conjunto celular de estruturas
no formato hexagonal e feito, frequentemente, de material composto como mostra na
Fig. (2.4). Essa configuracdo permite que as estruturas tenham peso reduzido, alta
resisténcia mecanica, grande capacidade de isolamento térmico e acustico,
resisténcia ao fogo e um elevado coeficiente de amortecimento. (Portela et al, 2010).
Essas propriedades fizeram com que o uso desses painéis na industria aeroespacial

se tornasse cada vez mais usual.
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Figura 2.4. Geometria dos painéis sanduiche do tipo honeycomb (a) células
do nucleo. (b) camadas (HexWeb, 1999).
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3. ENSAIO EXPERIMENTAL

Neste capitulo séo
apresentados os métodos de
ensaio aplicados em uma viga
engastada e em um painel
leve bem como  seus
respectivos  modelos de
elementos finitos.
3.1. ENSAIO VIGA ENGASTADA

O ensaio preliminar visou a familiarizacgdo do método experimental. Ele
consiste na analise de uma viga engastada de aco com 400 mm de comprimento,
largura de 26mm e espessura de 6 mm, massa de 496 gramas. Essa viga foi
dividida em 10 pontos numerados de 1 a 10 contando a partir de 40 mm do engaste
e mantendo uma diferenga de 40 mm entre cada ponto como mostrado na Fig (3.1).

Figura 3.1. Divisdo da viga e numeracao dos pontos para analise experimental

Foi utilizado um acelerébmetro PCB 353B03 fixo no ponto 10 a 400 m do
engaste a fim de examinar a resposta do sistema. Fora utilizado um martelo de
impacto PCB 086C03 com ponta de vinil que excitou a estrutura em cada uma de
suas 10 partes. Para a aquisicdio dos dados foi usada uma placa
NationallnstrumenteDAQ 9172 e o software LabView.

Em cada um dos pontos foram feitas 3 (trés) medi¢cdes para obter-se uma
meédia destas. Com o auxilio de uma rotina no software MATLAB os dados obtidos

nas medicoes foram trabalhados a fim de fazer uma analise deles. Nessa rotina foi
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possivel analisar a entrada e saida do sistema bem como o0s espectros da

aceleracéo e da forca como mostra a Fig. (3.2).

20

(a)
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1074
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©
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(b)

g—x 1

0 200 400 600 800 1000
()

Figura 3.2. Medicdo no ponto 10 (a) aceleracéo da viga (b) Forca aplicada

(c) espectro da aceleracao (d) espectro da forca.

Na figura (3.2) observamos um exemplo dos dados obtidos no ponto a 400

mm do engaste, no mesmo ponto onde se encontra o0 acelerdbmetro. A aceleracéo e

a forca estdo representadas no tempo, ja4 os espectros estdo em funcdo da

frequéncia. Com essa rotina também foi possivel gerar os graficos da FRF, fase e

coeréncia de cada um dos pontos como mostra na Fig. (3.3).
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Figura 3.3. Representacéo da (a)FRF (b) Fase e (c) Coeréncia do ponto 10 em

funcao da frequéncia.

Analisando a Fig. (3.2) vemos que no espectro da forca a energia se manteve
praticamente constante dentro da faixa de medicao. Isso contribui para que os dados
obtidos estejam a cima da faixa de frequéncia de possiveis ruidos. Analisando a Fig.
(3.3) vemos que existe uma relacdo entre o espectro da aceleracdo e a FRF.
Também notamos que tanto a anti-ressonancia quanto a frequéncia natural alteram
a fase do sistema. Por fim, notamos que a coeréncia se mantem praticamente com

valor unitario.

3.2.  PAINEL LEVE DO TIPO SANDUICHE COM NUCLEO HONEYCOMB

O painel utilizado para andlise possui dimensédo de 670mm (L), 300mm (W) e
10mm (T),suas faces sdo compostas por uma liga de aluminio do tipo Al 2024 T3
NON CLAD (AMS QQA 250/4 e AMS 4037) com 0,3 mm de espessura e seu
nacleo é de Honeycomb HexWeb CRIIl — Al 5056 — 1/4” — 0,001P (10P) (MIL-C-
7438G ou AMS -C-7438) com 9,4mm de espessura.

Foi montada uma bancada onde o painel foi fixado com fios de nylon para

simular a condi¢cédo de contorno livre-livre. Utilizado o mesmo martelo de impacto do
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teste preliminar com a viga engastada. Como o painel € uma estrutura leve, adotar o
uso do acelerbmetro iria alterar a massa e isso teria de ser levado em consideragao
na hora da andlise dos dados. A fim de evitar intercorréncias, foi preferivel o uso do
vibrometro Laser Portable Digital Vibrometer - PDV100 — Polytec para medir a
resposta sem ter contato com a estrutura e com isso nao houve alteragdo na massa

do sistema como mostra na Fig (3.4).

Figura 3.4. Configuracéo de ensaio modal com (1) Aquisicdo de dados Labview, (2)
vibrémetro LDV Polytec 100, e (3) Painel honeycomb pendurado por fios de nylon.

O painel foi discretizado em 17 colunas nomeadas de A a Q e 8 linhas
numeradas de 1 a 8 totalizando 136 pontos para uma melhor compreensdo do
comportamento do painel como mostrado na Fig (3.5). Em cada um dos pontos
adotamos uma fita reflexiva para refletir melhor o laser e evitar possiveis ruidos nos
sinais obtidos como mostrado na Fig (3.6). Diferentemente do ensaio da viga, o
ensaio com o painel fixou dois pontos de excitacédo, C4 e L3, e mediu a resposta do

sistema em cada um dos 136 pontos do painel.
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300(W)

670(L)

Figura 3.5. Representacéo do grid de medicéo e dos pontos de excitacao (circulo) do

painel.
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Figura 3.6. Painel discretizado com as fitas reflexivas em cada ponto.
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4. ANALISE NUMERICA UTILIZANDO MODELO DE ELEMENTOS FINITOS

4.1. MODELO DE ELEMENTOS FINITOS DA VIDA ENGASTADA

Para fins de comparacgéo, entre os dados obtidos experimentalmente e um
modelo numérico, foi criado um modelo de elementos finitos no software Ansys
utiizando a plataforma modal do Workbench. O modelo possui as mesmas
dimensdes da viga e foi utilizado um material isotrépico de aco da propria biblioteca
do software.

0,000 0,100 0,200(
1

0,050 0,150

Figura 4.1. Modelo de elementos finitos de uma viga de ago

Uma das pontas foi fixada e foi gerado os dados para frequéncias de até
1024Hz. Como o ensaio modal foi realizado para a flexdo da barra no sentido de Z,
0s modos analisados para comparar também foram obtidos no sentido do eixo Z.

0,050 0,100(m)

0000 0050 0100(m) ek
— —) 0,025 0075

(a) (b)

Figura 4.2. Modos da viga engastada (a) 27,85Hz (b)174,41(Hz) (c) 487,81(Hz) e (d)
954,47(Hz).
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Na Figura (4.2) o lado esquedo da viga foi fixado enquanto que o lado direito
ficou livre. Podemos notar que até 1024Hz foram obtidos quatro modos de flex&o.
Comparando com a FRF da Fig (3.3) observamos que dentro dessa faixa de
medicdo aparecem quatro picos. Cada um desses picos equivale a uma frequéncia
natural da viga e para cada uma dessas frequéncias estard associado um modo

natural de vibracéo.

4.2. MODELO DE ELEMENTOS FINITOS DO PAINEL LEVE.

Um modelo numérico de elementos finitos do painel leve foi elaborado
utilizando a plataforma ANSYS. O modelo consiste em trés elementos de casca
SHELL181 em forma de camadas ao longo da secéo transversal. O material das
faces era uma liga de aluminio isotropica. As propriedades do material que
compdem a estrutura honeycomb foram definidas com base nos valores nominais

obtidos de publicacédo do préprio fabricante.

Figura 4.3. Modelo de elementos finitos do painel sanduiche de ndcleo

honeycomb.

A condicdo de contorno da placa era de livre-livre e foram obtidos os modos
até uma frequéncia de 2048Hz. Como o material do nucleo possui propriedades
ortotrépicas, foram feitas otimizacGes durante a solucdo numérica a fim de diminuir a
diferenca entre os dados obtidos experimentalmente e os resultados da andlise

numeérica.



36

5. RESULTADOS E DISCUSSOES
Neste capitulo serdo
apresentados os resultados dos
ensaios e a comparacao entre 0s
dados obtidos experimentalmente
e os dados obtidos no modelo
numérico tedrico de elementos
finitos.
5.1. VIGA ENGASTADA

Dentro da faixa de medicdo de 1024Hz foram obtidos quatro picos de frequéncias
naturais como mostra na Fig (4.1).

Figura 5.1. FRF viga engastada.

Tabela 5.1-Comparacdo entre os dados experimentais e numéricos da viga
engastada.

Frequéncias Frequéncias Diferenca

Modos Naturais Naturais Numérico x
Experimentais numéricas  Experimental
(Hz) (Hz) (%)
1 27 27,85 3,16
2 - 120,01 -
3 170,5 174,41 2,29
4 478,5 487,81 1,95
5 - 739,08 -
6 - 790,88 -
7 921 954,47 3,63
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Se compararmos os dados obtidos pelo modelo nhumérico podemos observar

gue a viga tem alguns modos a mais dentro dessa faixa de medicdo como mostrado
na Tab. 5.1.

0100(m)
0,000 0,050 0,100(m) 0025 0075

(©)
Figura 5.2. Modos viga engastada (a) 120,01Hz (b)739,08Hz e (c) 790,88Hz

Quando analisamos os modos de vibracdo dessas frequéncias que nao
apareceram no ensaio modal notamos que sdo modos de flexdo em Y (120,01 e
739,08Hz) e torséo (790,88Hz) como mostra na Fig. (4.2). Esses modos nao foram

excitados pelo experimento uma vez que a excitacao foi no eixo Z.
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5.2. PAINEL LEVE DO TIPO SANDUICHE COM NUCLEO DE HONEYCOMB

Tabela 5.2-Frequéncia natural (Hz) e fator de perda para os modos obtidos experimentalmente com
excitacdo no ponto C4 e comparagdo com o modelo tedrico de elementos finitos

= A Frequéncia
requéncia
A Natural
Frequéncia Natural . - :
Natural Fator Numérica. sem Diferenca Numérica Diferenca
Modos X d R Numérico X com as Numérico x
Experimental otimizagéo das . . :
perda . Experimental propriedades Experimental
(Hz) propriedades. imizad
(H2) otimizadas
(Hz)
1 159.3 0.03 160.8 -0.94% 158.6 -0.47%
2 201.7 0.04 209.0 -3.62% 204.7 1.45%
3 429.6 0.05 438.9 -2.16% 433.0 0.80%
4 445.3 437.0
5 727.8 0.02 742.7 -2.04% 730.3 0.35%
6 758.7 0.01 765.4 -0.88% 756.1 -0.35%
7 854.2 0.03 865.8 -1.35% 857.4 0.38%
8 867.2 857.8
9 1105.2 0.02 1107.9 -0.24% 1094.6 -0.97%
10 1127.3 1110.4
11 1329.7 0.02 1358.4 -2.16% 1341.3 0.86%
12 1418.8 0.03 1443.0 -1.71% 1426.5 0.54%
13 1601.4 1578.3
14 1807.9 0.03 1818.5 -0.59% 1795.3 -0.70%

Tabela 5.3-Frequéncia natural (Hz) e fator de perda para os modos obtidos experimentalmente com excitagéo
no ponto L3 e comparagdo com o modelo tedrico de elementos finitos

Frequéncia Frequéncia
Frequéncia Natural . Nf':lt_ural .
Natural Fator Numérica. sem leefe_nga Numerica com D|fete.n(;a
Modos . d L oy Numerico X as Numerico x
Experimental otimizacéo das ; ; )
(H2) Perda propriedades. Experimental pro.prlledades Experimental
(H2) otimizadas
(Hz)
1 159.0 0.03 160.8 -1.13% 158.6 -0.28%
2 201.3 0.03 209.0 -3.83% 204.7 1.64%
3 433.4 0.01 438.9 -1.26% 433.0 -0.08%
4 445.3 437.0
5 727.1 0.02 742.7 -2.14% 730.3 0.44%
6 758.9 0.01 765.3 -0.85% 756.1 -0.38%
7 855.2 0.02 865.8 -1.23% 857.4 0.26%
8 867.2 857.8
9 1101.8 0.02 1107.9 -0.55% 1094.6 -0.66%
10 1127.3 1110.4
11 1330.8 0.02 1358.4 -2.07% 1341.3 0.78%
12 1431.9 0.04 1443.0 -0.78% 1426.5 -0.38%
13 1601.4 1578.3

14 1768.8 0.02 1818.0 -2.81% 1795.3 1.48%
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Analisando as Tab 5.2 e Tab 5.3 notamos que a diferenca entre os dados
experimentais e numéricos € pequena ja no primeiro modelo de elementos finitos
sem otimizar as propriedades. Essa diferenga diminui mais com a otimizacao das
propriedades. Logo vemos que 0 ensaio experimental auxilia na otimizagdo do
modelo de elementos finitos.

Também foi possivel notar que o0 modelo de elementos finitos apresentou
mais modos dentro da faixa de medicdo. Diferentemente do ensaio da viga onde o
tipo de ensaio ndo excitava os modos, o que faz com que esses modos nao
aparecam no ensaio modal experimental € a proximidade das frequéncias. Como
essas frequéncias estdo muito proximas, em um ensaio modal elas acabam se
misturando e dificultando a identificacdo experimentalmente. Uma forma de se obter

esses modos € excitando em diferentes pontos da estrutura onde cada um dos

pontos ira excitar um modo separadamente.
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Figura 5.3. Amplitude de velocidade obtida experimentalmente para as
frequéncias: (a) 159.4 Hz, (b) 201.9 Hz, (c) 433.5 Hz e (d) 727.9 Hz.

(©) (d)
Figura 5.4. Modos de vibracao obtidos no modelo de elementos finitos para as
frequéncias: (a) 158.6 Hz, (b) 204.7 Hz, (c) 433.1Hz e (d) 730.3 Hz.

As Figuras 5.3 e 5.4 mostram uma semelhanca entre os modos de vibragao
obtidos pelo método de elementos finitos e as amplitudes da velocidade da placa
obtidas experimentalmente. Isso mostra o quao proximo a andlise tedrica e

experimental podem ser.
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6. CONCLUSAO
Este capitulo visa da uma
concluséo sobre o]
trabalho e as ideias nele

desenvolvidas.

Esse estudo se mostra importante principalmente quando diz respeito a
projetos aeroespaciais. Seja um avido ou um foguete eles sdo submetidos a
diferentes cargas aerodinamicas que variam constantemente durante uma missao.
Se nao for feito de forma adequada pode acarretar em desastres ou perdas de
investimentos.

Vemos que para isso € necessario um trabalho em conjunto com uma analise
tedrica e experimental. Como foi possivel perceber pelo ensaio da viga que
dependendo do tipo de ensaio alguns modos podem se perder, ou mesmo SO
fazendo uma analise teorica pode gerar dados além do necessario dependendo do
projeto.

Ja para o painel leve a combinacdo entre os dois métodos possibilitou
compreender de forma mais adequada as caracteristicas dele. O modelo tedrico
mostra cada modo separadamente, mas quando se fala de algo mais real percebe-
se que se as frequéncias desses modos sdo muito proximas esses modos acabam
se misturando.

Além disso, o modelo tedrico quando feito previamente e de forma adequada
pode auxiliar para uma melhor escolha de ensaio indicando quais oS possiveis

pontos de excitacao.
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