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RESUMO

Este trabalho aborda a simulacdo da interacdo fluido-estrutura (FSI) de
atuadores de Ti-Ni com memodria de forma aplicados em flaps de aeronaves. A
indUstria aeroespacial, impulsionada pela busca por eficiéncia energética e
sustentabilidade, tem adotado inovagbes em materiais, como ligas de memoria de
forma (LMF), que aprimoram o desempenho aerodindmico e a eficiéncia operacional.
A simulacdo FSI é utilizada para otimizar o projeto e garantir a seguranca das
aplicactes, por meio de uma analise de elementos finitos (FEA) aplicada ao atuador
responsavel pelo acionamento de flaps de aeromodelo. A metodologia envolve a
realizacdo de analises de dinamica de fluidos computacional (CFD) do perfil NACA
2412 de um aeromodelo em um tunel de vento, combinadas com a analise FEA. A
escolha do material foi fundamentada em revisées bibliogréaficas, e os dados obtidos
na andlise estatica, que resultaram em uma forca de reacéo no flap, foram usados
como condicao de contorno para a analise FEA do atuador. A validagédo do modelo do
atuador confirmou o comportamento da liga Ti-Ni, em conformidade com o modelo
constitutivo, avaliando as forcas e deformacgdes dos fios de Ti-Ni em diferentes
configuragdes e suas transformagodes de fase. Os resultados indicaram que o atuador
€ estavel em relacéo ao angulo de ataque, mas sensivel a deflexao do flap, com uma
leve reducdo no angulo de giro a medida que a deflexdo aumenta. Além disso, a
deformacéo inicial dos fios e o angulo de deflexdo influenciam a resposta do atuador,
sendo que maiores deformacdes resultam em maior movimento. O Ti-Ni se destaca
pela geracédo de alta forca, mesmo em fios de pequeno diametro. Conclui-se que o
comprimento ndo deformado dos fios de Ti-Ni, a deformacé&o inicial e os parametros
geométricos do sistema sdo fundamentais para o projeto do atuador, impactando

diretamente a tenséo, a forca gerada e o0 movimento.

Palavras-Chave: Industria Aeroespacial; Atuadores de Ti-Ni; Elementos Finitos;

Flaps de aeronaves; Interacédo Fluido Estrutura (FSI)



ABSTRACT

This work deals with the simulation of the fluid-structure interaction (FSI) of
shape memory Ti-Ni actuators applied to aircraft flaps. The aerospace industry, driven
by the search for energy efficiency and sustainability, has adopted innovations in
materials, such as shape memory alloys (SMA), which improve aerodynamic
performance and operational efficiency. FSI simulation is used to optimize the design
and guarantee the safety of applications, by means of a finite element analysis (FEA)
applied to the actuator responsible for driving model airplane flaps. The methodology
involves performing computational fluid dynamics (CFD) analysis of the NACA 2412
profile of a model airplane in a wind tunnel, combined with FEA analysis. The choice
of material was based on literature reviews, and the data obtained in the static analysis,
which resulted in a reaction force on the flap, was used as a boundary condition for the
FEA analysis of the actuator. Validation of the actuator model confirmed the behavior
of the Ti-Ni alloy, in accordance with the constitutive model, by evaluating the forces
and deformations of the Ti-Ni wires in different configurations and their phase
transformations. The results indicated that the actuator is stable in relation to the angle
of attack, but sensitive to the deflection of the flap, with a slight reduction in the turning
angle as the deflection increases. Furthermore, the initial deformation of the wires and
the deflection angle influence the actuator response, with greater deformations
resulting in greater movement. Ti-Ni stands out for generating high force, even in small
diameter wires. It is concluded that the undeformed length of the Ti-Ni wires, the initial
deformation and the geometric parameters of the system are fundamental to the

actuator design, directly impacting the tension, the force generated and the movement.

Keywords: Aerospace Industry; Ti-Ni Actuators; Finite Elements; Aircraft Flaps; Fluid

Structure Interaction (FSI)
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1. INTRODUCAO

A evolucdo da engenharia aeronautica esta continuamente em busca de
inovacdes que melhorem a eficiéncia, o desempenho e a seguranca das aeronaves.
Nessa perspectiva, materiais e estruturas inteligentes se destacam como uma
preocupacao essencial e uma importante area de pesquisa (Wang et al., 2023). Entre
essas inovacoes, os atuadores de memoria de forma, especialmente as ligas de Ti-
Ni, tém se sobressaido por sua capacidade de alterar sua forma em resposta a
variacdes de temperatura. Nesse contexto de materiais funcionais, e com o objetivo
de reduzir custos e otimizar espacos por meio da miniaturizacdo (Oliveira, 2011), é
possivel a implementacdo de sistemas de controle mais leves e eficientes,
especialmente em componentes criticos como flaps, que sdo fundamentais para a
aerodinamica das aeronaves.

Aeronaves altamente eficientes e econdmicas sao continuamente procuradas
na induastria aeroespacial. Com o rapido avanco da aviacdo, a demanda por
velocidades de voo mais altas e maiores capacidades de carga levou ao
desenvolvimento de estruturas de aeronaves rigidas e ndao deformaveis, incluindo
componentes como flaps, ailerons e slats. (Yang, 2024)

Atualmente, diversos sistemas automatizados exigem um alto grau de precisao
de amostras, controle de posicionamento de pontas de prova para analise e
caracterizacao elétrica de dispositivos, entre outras aplicacdes. Todos estes sistemas
de posicionamento tém como dispositivo fundamental um atuador, dispositivo que
produz movimento, atendendo a comandos que podem ser manuais ou automaticos.
Atuadores convencionais, como motores hidraulicos e pneumaticos, apresentam
grandes perdas de energia, além de ocuparem muito espaco e possuirem massas
significativas. Novas tecnologias e materiais estdo ganhando destaque na busca por
sistemas mais leves e com elevado poder de atuacao (Mavroidis, 2002).

Atuadores de liga de memdria de forma (LMF, Ligas de Memoéria de Forma) sao
materiais que possuem a capacidade de retornar a uma forma predefinida apds serem
deformados, quando expostos a uma mudancga de temperatura. Essa propriedade
inovadora é baseada na alteragdo da estrutura cristalina do material, que possibilita
uma transformacgdo reversivel entre duas fases distintas, cada uma com uma

configuragéo de forma diferente. O desenvolvimento e a aplicagdo desses atuadores
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tém revolucionado diversas areas da engenharia e da tecnologia, oferecendo solucées
eficientes para sistemas que requerem respostas rapidas e precisas. Desde a
automacao industrial até a medicina, as LMF demonstram um potencial significativo
em aplicacdes que demandam miniaturizacdo e alta performance (DUERIG et al.,
1999; BRINSON et al, 2008; SENTHILKUMAR et al., 2012; KO; BAE; RHO, 2014,
KAMARUZAMAN; ABDULLAH, 2017; EMILIAVACA et al., 2018; LEE; KIM, 2020;
TWALA et al., 2024).

Os atuadores de LMF, como o titanio-niquel (Ti-Ni), tém sido amplamente
estudados devido as suas propriedades Unicas, que permitem a transformacdo de
energia térmica em movimento mecéanico. Esses materiais oferecem vantagens
significativas, como leveza, alta eficiéncia e capacidade de recuperacéao de forma, o
gue os torna ideais para aplicagbes em sistemas de controle de voo (ZHANG et al.,
2021). A combinacdo de atuadores Ti-Ni com a técnica de simulagdo FSI pode
proporcionar uma compreensao mais profunda do comportamento dinamico dos flaps
sob diferentes condicfes de fluxo.

A interacgdo fluido-estrutura (FSI) representa um campo de grande relevancia
na engenharia, especialmente em aplicacbes aeroespaciais onde a eficiéncia e a
seguranca sdo cruciais. Os atuadores de liga de titanio-niquel (Ti-Ni), que possuem a
capacidade de memoria de forma, tém ganhado destaque por sua habilidade em atuar
em ambientes dindmicos, adaptando-se a mudancas de carga e temperatura (Liu et
al., 2019). Estes atuadores sdo particularmente promissores para flaps de aeronaves,
que desempenham um papel fundamental na manobrabilidade e na eficiéncia
aerodinamica durante o voo (Santos & Pereira, 2021).

A simulacao da interacao entre fluidos e estruturas, especialmente em sistemas
gue envolvem atuadores Ti-Ni, permite uma compreensado mais profunda das forcas
e deformacdes que ocorrem durante o funcionamento real desses dispositivos.
Estudos recentes tém demonstrado que a modelagem FSI pode prever com precisao
o comportamento dindmico de flaps adaptativos, levando em conta as complexas
interacdes entre o fluido aerodindmico e 0os materiais estruturais (Zhang et al., 2020).
A integracdo dessas simulacdes no processo de design pode resultar em solucdes
mais otimizadas e seguras.

Neste contexto, este trabalho tem como objetivo realizar uma simulagéo FSI de
atuadores Ti-Ni com memaria de forma aplicados a flaps de aeronaves. Através de

métodos computacionais avancados, serdo analisados os efeitos das forgas
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aerodinamicas sobre os atuadores e como as respostas desses componentes
impactam o comportamento geral da estrutura. A pesquisa busca contribuir para o
avanco do conhecimento na area de atuadores inteligentes e suas aplicacfes para o
desenvolvimento de flaps mais eficientes, capazes de se adaptar dinamicamente as

condi¢bes de voo, promovendo, assim, uma melhoria no desempenho das aeronaves.

2. OBJETIVOS

2.1 GERAL

Fazer uma analise FSI em um atuador de Ti-Ni com efeito memoria de forma

para funcionar como elemento de acionamento de flaps de aeromodelo.

2.2 ESPECIFICOS

1. Realizar a simulacao Fluido-Estrutura da asa para obtencédo das forcas de
reacao no flap.

2. Desenvolver um modelo computacional do atuador de Ti-Ni com efeito de
memoéria de forma.
Realizar simulagbes de comportamento térmico e mecéanico do atuador.
Analisar o desempenho do atuador como componente de acionamento para
flaps de aeromodelo.
Validar o modelo de elementos finitos com dados obtidos na literatura.

Desenvolver recomendacdes para futuras pesquisas e aplicacdes praticas.

3. FUNDAMENTACAO TEORICA

Esta fundamentacao tedrica aborda os conceitos de asas fixas e aerofdlios,
essenciais para compreender as forcas aerodinamicas, com énfase nos flaps, que
influenciam a sustentacdo e o arrasto. Um aspecto fundamental para essa
compreensao € a simulacdo fluido-estrutura (FSI), pois a estrutura solida pode
deformar-se devido a pressdo ou ao movimento do fluido, e esse movimento pode,
por sua vez, alterar o comportamento do fluido. A simulacao FSI permite modelar as
interacdes entre o fluxo de ar e a estrutura da asa, utilizando duas abordagens
principais: CFD (Computational Fluid Dynamics) para simular o fluxo de fluido e FEA

(Finite Element Analysis) para analisar a estrutura. O FEA seré igualmente utilizado
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para analisar o sistema de atuador proposto neste trabalho. Além disso, serédo
abordados os conceitos de ligas de memodria de forma, com énfase em suas

propriedades, modelos constitutivos e aplicacdes.

3.1 Aerofdlio, asas fixas e as forgcas aerodinamicas

3.1.1 Introducéo a aerodinamica

Anderson (2016) define a aerodindmica como o0 estudo das forcas e do
movimento do ar em relagdo a corpos imersos no escoamento. Ele destaca a
importancia de entender as forcas de sustentacdo e arrasto, 0 que permite
desenvolver métodos para calcular as propriedades do fluxo e otimizar o desempenho
de veiculos aéreos, sendo essencial para a engenharia aerondutica e a mecéanica dos
fluidos.

Esses principios basicos nos permitem calcular a velocidade e a presséao do
fluxo de saida, o que por sua vez, nos permite calcular o empuxo. Por motivos como
esse, o estudo da aerodindmica é essencial para um entendimento de voo completo.
(ANDERSON, 2015; SOUZA,2008)

Segundo Rodrigues (2013), a aerodinamica é o estudo do movimento dos
fluidos ao redor de corpos, levando em conta suas caracteristicas e superficies, com
o objetivo de prever as for¢as geradas. Essa ciéncia é fundamental para &reas como

engenharia aeronautica, automobilistica, naval, entre outras.

3.1.1.2 Perfis aerodindmicos

O conceito do avido moderno foi primeiramente apresentado por George
Cayley em 1799. Desde entdo, diversos estudiosos contribuiram para o
desenvolvimento da aerodinamica, incluindo Prandtl, que no inicio do século XX, na
Alemanha, foi pioneiro na introducdo do conceito de dividir a asa em secoes,
chamadas aerofdlios, e na incorporagdo da teoria dos aerofélios para entender o
escoamento ao redor da asa completa.

Pouco depois, a NACA (National Advisory Committee for Aeronautics),
predecessora da NASA (National Aeronautics and Space Administration),

desempenhou um papel crucial no estudo dos aerofélios. Durante as décadas de 1920
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e 1930, a NACA iniciou um extenso programa experimental focado no
desenvolvimento e na testagem de perfis aerodinamicos.

De acordo com Roskam e Lan (1997) na aeronautica, os perfis aerodinamicos
sao projetados para gerar sustentacao e arrasto, além de criar um momento resultante
dessas forcas. Quando um aerofdlio € posicionado com um éangulo de ataque
especifico, ele produz mais sustentacdo do que arrasto. A correta posicdo do aerofélio
€ crucial para o controle eficiente da aeronave. De maneira geral, a Figura 1 ilustra a
nomenclatura empregada para identificar cada regido do perfil aerodinamico da asa

de uma aeronave.

Figura 1 - Nomenclatura das partes de um perfil aerodinamico.

Espessura
.

Linha de Arqueamento Média

Bordo de Ataque l ‘7{\
[ S A Bordo de Fuga

= 2

Arqueamento A\

Linha de Corda
Corda — -

Fonte: Adaptado de Rodrigues (2014)

O angulo de ataque refere-se ao angulo entre a linha da corda do perfil
aerodinamico e a direcéo do vento relativo. Esse angulo desempenha um papel crucial
na capacidade do perfil de gerar sustentacéo, pois aumenta a forca de sustentacao
até atingir um ponto critico, apés o qual ocorre uma reducao abrupta, conhecida como

estol.

3.2 Asa

A asa de um avido é, sem duvida, um dos componentes estruturais mais
importantes da aeronave. Ela deve operar de maneira confiavel dentro das limitagbes
estabelecidas pelo projeto. Além de sua funcao principal de proporcionar sustentacao,
a asa desempenha um papel crucial no conforto e na estabilidade durante o voo, além
de ser fundamental para a realizacdo de manobras e outras funcées especificas.

De acordo com Sobester e Forrester (2014) a estrutura da asa é composta pelo
perfil, longarina, bordo de ataque e bordo de fuga, como detalhado na Figura 2. O

perfil define a forma aerodindmica da asa, enquanto a longarina é o componente
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principal, projetado para suportar os esforgos de cisalhamento, flexdo e torgdo. O
posicionamento da asa na fuselagem pode ser classificado como alta, média ou baixa.
Além disso, a parte dianteira da asa € conhecida como bordo de ataque, enquanto a

parte traseira € chamada de bordo de fuga.

3.2.1 Formas geométricas da asa

A geometria da asa tem um impacto significativo no desempenho do voo. A

seguir, vamos descrever os formatos de asas retangulares, trapezoidais e elipticas:

¢ Asas retangulares: Tém baixa eficacia aerodinamica, mas oferecem menor
custo de fabricacdo e sao faceis de construir.

¢ Asas trapezoidais: Proporcionam excelente eficiéncia aerodindmica. No
entanto, sua fabricacdo é mais complexa devido a variacdo nos tamanhos dos
perfis.

s Asas elipticas: Representam a melhor geometria em termos de eficiéncia

aerodinamica, mas apresentam um custo muito elevado.

Figura 2 - Asa do avido e as suas componentes.

Asa Item | Termo em port. Termo em inglés
: Winglet/ Wing Tip/
Winglet
e End Plate
Aileron Aileron
Aileron de Alta ’ .
Velocidade High Speed Aileron

e Flap Track Fairing

Flap
Slat Slat
Flap Flap

Freio

Aerodindmico aneed Brake

Linha Média Mean
Aerodinamica Aerodynamic Line
Perfil da Raiz da Wing Root Rib
Asa
Perfil de Ponta de Wing Tip Rib

Asa

Fonte: Blog rsbals.weebly, (2024).
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3.2.2 Ailerons

Os ailerons séo dispositivos moveis, representado na Figura 2 - item 2, que sdo
utilizados para controlar o movimento de rolamento, permitindo que a aeronave gire
em torno de seu eixo longitudinal, eles estéo localizados na asa no bordo de fuga. Seu
principio de comando é quando um comando é aplicado para a direita, por exemplo,
o aileron localizado na asa direita € direcionado para cima e o0 aileron da asa esquerda
€ direcionado para baixo, esse movimento induz a aeronave a executar manobra de

rolamento para a direita, e vice-versa. (HOUGHTON, 2003).

3.2.3 Flaps

Flaps séo dispositivos hipersustentadores, Figura 2 — item 6, localizados nos
bordos de fuga (parte posterior) das asas de um avido. Estes dispositivos, que
consistem em abas ou superficies articuladas, aumentam a sustentacdo e o arrasto
guando abaixados e/ou estendidos. Eles conseguem isso alterando a curvatura do
perfil da asa e ampliando sua area, o que melhora o desempenho durante decolagens
€ pousos.

Os flaps, situados no bordo de fuga da asa, sdo acionados para se mover para
baixo com o objetivo de aumentar a area da superficie da asa. Eles ajudam a melhorar
a sustentacdo, aumentar o arrasto e reduzir a velocidade. Esses componentes sao
utilizados em velocidades mais baixas, durante o voo reduzido, e nos procedimentos
de aproximag&o e pouso.

Cada perfil aerodindmico possui caracteristicas distintas que dependem
exclusivamente de sua forma geométrica, dimensdes, arqueamento, espessura e do

raio do bordo de ataque.

3.2.3.1 Aerodinamica de flaps

A curvatura do perfil refere-se a linha média entre o topo e a base de um
aerofolio. Juntamente com a espessura do perfil, ela influencia o escoamento do ar ao
redor do aerofélio e, consequentemente, € fundamental para a geracdo de
sustentacdo em uma asa.

Anderson Junior (2016) destaca que um avido atinge suas velocidades
minimas durante as fases de decolagem e pouso, momentos criticos para a seguranca

da aeronave. A velocidade minima necessaria para manter voo reto e nivelado é
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conhecida como velocidade de estol (Vestor). Assim, € crucial entender os métodos e
mecanismos aerodinamicos que permitem operar a uma velocidade tdo baixa quanto

possivel. A velocidade de estol pode ser determinada pela Equacéo 3.1:

vV =" (3.1)

estol P-S-Crmax

onde:

Vestol = velocidade de estol (m/s)
L = peso da aeronave (N)

p = densidade do ar (kg/m?3)

S = area da asa (m?)

Cimax = coeficiente de sustentagdo maximo (adimensional)

De acordo com Rodrigues (2014), os flaps sdo cruciais em dois momentos
criticos do voo. Primeiro, na decolagem, eles devem ser ajustados para maximizar a
sustentacdo e minimizar o arrasto, permitindo que a aeronave alcance a velocidade
de decolagem em uma distancia reduzida. Em segundo lugar, durante a aproximacao
para o pouso, os flaps devem estar totalmente defletidos para diminuir a velocidade
da aeronave e evitar o estol, possibilitando um pouso com a menor velocidade

possivel e reduzindo o comprimento da pista necessario para a frenagem.

3.2.3.2 Tipos existentes

Os flaps sdo empregados nas aeronaves para aumentar o coeficiente de
sustentacao (Crmax), 0 qual ndo é o suficiente para um perfil de aerofélio convencional.
Os tipos mais comuns de flaps estéo ilustrados na Figura 3, que fornece um resumo

de diferentes tipos de flaps.
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Figura 3 - Quadro com tipos de flaps.

TIPOS DE PERCENTUAL ANQULO DE =
PERFIL DE MAXIMA MAXIMA  (OBSERVAGOES
FLAPS SUSTENTACAO | SUSTENTAGAO
Perfil Basico 150 Os efeitqs de todos
‘ flaps variam de acordo
com o tipo de perfil
. Aumenta a curvatura.
Plain ou 50% 12° Produz arrasto
camber flap ﬂ consideravel. Momento
longitudinal.
140 Aumenta a curvatura.
. Produz ainda mais
0
Split flap 60% arrasto que o Plain flap.
Momento longitudinal.
Aumento a curvatura e
13° area da asa. Produz
Zap flap 90% arrasto consideravel,
momento longitudinal.
Controla a camada
limite. Aumenta a
Slotted flap - 65% 16° curvatura. Atrasa o
\ estol. Nao produz
arrasto.
Double- P = 70% 18° Gera mais sustentacdo
slotted flap \ que o slotted flap.
Aumenta a curvatura e
area da asa. Melhor
Al 90% flap para sustentagao
Fowler fla 150 Mecanismo
P \ complicado.
Momento longitudinal.

Fonte: [CARRIER UK,s.d.].

3.2.3.3 Aplicagao

Quando os flaps sédo acionados, o arqueamento do perfil aerodinamico
aumenta, o que desloca a curva da sustentacdo em fungéo do angulo de ataque para
a esquerda e para cima no grafico. Isso resulta em uma reducéo no angulo de ataque
necessario para alcancar uma sustentacdo nula e reduz o angulo de estol em
comparacao com a situagcédo sem flaps acionados.

Os flaps séo utilizados em dois momentos distintos do voo:

No pouso, eles permitem que a aeronave reduza sua velocidade de
aproximacao e evite o estol, possibilitando um toque no solo com a velocidade mais
baixa possivel. Na decolagem, eles sdo ajustados para otimizar a combinacdo de
sustentacdo maxima e arrasto minimo, possibilitando que a aeronave percorra a

menor distancia no solo antes de atingir a velocidade de decolagem.

3.3 Forgas aerodinamicas

As forcas aerodindmicas sdo essenciais para a dinamica de objetos que se

deslocam pelo ar, sendo particularmente importantes na aviagcdo e na engenharia.
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Elas incluem a sustentacao, que possibilita que as aeronaves figuem no ar; o arrasto,
gue resiste ao movimento; e o empuxo, gerado pelos motores.

A interacdo entre essas forcas € complexa e depende da geometria do objeto,
da velocidade e das condi¢cBes atmosféricas. Houghton e Carruthers (2005) afirmam
que "compreender as forgas aerodindmicas € fundamental para o design e a operacéo
segura e eficiente de aeronaves". Assim, a andlise aerodindmica se configura como
um campo de estudo em constante evolugdo, que combina teorias classicas e

tecnologias avancadas, como a Dinamica de Fluidos Computacional (CFD).

3.3.1 Aerodinamica de perfis em 2D

Quando um perfil aerodindmico é submetido ao fluxo de ar, gera-se uma forca
aerodinamica sobre o aerofédlio. Esta for¢ca pode ser representada como um vetor, que
se divide em duas componentes distintas: uma paralela ao vento relativo (forca de
arrasto) e outra perpendicular a ele (forca de sustentacdo). Além dessas
componentes, a distribuicdo de pressdes e tensdes no perfil aerodindmico cria um

momento que tende a rotacionar a asa.

Estes parametros apresentados ja podem ser observados na Figura 4.

Figura 4 - Forgas aerodindmicas em um perfil.

Forca de sustentacdo. F' s
Forca Aerodindmica, Fy

Momento. M,,

\

Angulo de ataque, ©
Forga de arrasto, D

Velocidade relativa do vento, Vg, \ Ponto de referéncia arbitrério

Fonte: Adaptado de Roskam e Lan (1997)

7

Para selecionar adequadamente um perfil aerodindmico, € importante
considerar trés caracteristicas principais:
1. A capacidade de geracdo de sustentacdo do perfil, calculando a forca de
sustentacao.
2. Aforga de arrasto correspondente.
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3. O momento resultante ao redor do centro aerodindmico, que influencia

decisivamente os critérios de estabilidade longitudinal da aeronave.

3.3.1.1 Sustentacao

E a resultante aerodinamica perpendicular ao movimento relativo do perfil que
compensara o peso da aeronave sobre o aerofélio, o deslocamento das particulas de
ar e a diferenca de pressao entre o intradorso e o extradorso, produzindo uma forca
gue dara sustentacao ao aerofolio empurrando para cima. Essa diferenca de pressao
na asa, conforme o principio de Bernoulli, ocorre porque o ar percorre um caminho
mais longo ao passar pelo extradorso da asa, o que aumenta sua velocidade e reduz
a pressao em comparac¢ao com o intradorso do perfil.

A forca de sustentacao (L) por unidade de envergadura gerada pela secao de
um aerofdlio pode ser calculada usando a Equacéo (3.2), com o valor de €. do perfil
obtido a partir da leitura da curva caracteristica (coeficiente de sustentacdo versus

angulo de ataque):

N D

L=CL- ‘UZ'C (32)

onde:

C. é o coeficiente de sustentacao;

p é a massa especifica do ar (1,225 kg/m? no nivel do mar); v
é a velocidade relativa;

c € a corda do perfil.

O coeficiente de sustentacao indica a capacidade do perfil em gerar forca de
sustentacdo e depende do tipo de perfil, do niumero de Reynolds e do angulo de
ataque. De acordo com Houghton (2003), o coeficiente de sustentacao é geralmente
determinado por meio de testes em tinel de vento ou por softwares que simulam essas
condigbes, como no caso do CFD (Computational Fluid Dynamic), refletindo a
eficiéncia do perfil na geracdo de sustentacdo. Perfis com altos valores de coeficiente

de sustentacao séo considerados mais eficientes na criacdo de sustentacao.

3.3.1.2 Arrasto

O arrasto € a forga resultante paralela ao movimento relativo do perfil, que se

opde ao deslocamento de um objeto solido através de um fluido. Ele é causado pela
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forca de atrito, que age ao longo da superficie do perfil, e pelas forcas de presséo
dindmica, que atuam no perfil, incluindo o bordo de ataque e de fuga ou na area
projetada perpendicular ao plano do movimento relativo.

Com o valor do coeficiente de arrasto obtido diretamente da leitura da curva
caracteristica do perfil (coeficiente de arrasto x angulo de ataque), a forca de arrasto
é obtida pela seguinte Equacéo 3.3:

D=Cq-—-V°-C (33)

O coeficiente de arrasto indica a eficiéncia do perfil na geracdo de forca de
arrasto. Para que um perfil seja considerado eficiente na producédo de sustentacéo, é
necessario que ele tenha altos coeficientes de sustentacdo e baixos coeficientes de
arrasto. O coeficiente de arrasto também depende do nimero de Reynolds, que para
aeromodelos geralmente varia entre 3x10"5 e 5x10"5. Um perfil é considerado
aerodinamicamente eficiente quando apresenta altos coeficientes de sustentacdo e

baixos coeficientes de arrasto.

3.3.1.3 Momento

O momento é gerado com base na distribuicdo de pressao sobre o perfil. As
pressbes nas superficies superior e inferior do perfil aerodindmico sao diferentes,
criando um momento que tende a rotacionar o perfil. As pressdes aplicadas em cada
superficie resultam em forcas equivalentes: a pressdo na parte superior gera uma
forca para baixo, enquanto a pressao na parte inferior gera uma forca para cima. Como
essas forcas atuam em pontos distintos do perfil, elas produzem um momento em

torno do centro aerodindmico. O momento pode ser definido pela Equagéo 3.4.

M:CM._.p.UZ.CZ (3.4)

onde: Cu € o coeficiente de momento.

O coeficiente de momento fornece os pardmetros necessarios para determinar

o centro aerodindmico do perfil.

3.3.2 Aerodinamica de perfis em 3D
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Para as mesmas forcas envolvidas, € possivel calcular os valores das
resultantes aerodindmicas considerando a area da asa em andlises tridimensionais.
As formulas para a forca de sustentacdo e o arrasto sdo dadas, respectivamente,

pelas seguintes Equacdes 3.5 e 3.6:

P
D=Cp-5 V2 A (3.6)
onde:

As é a area superficial da asa;

Ap € a area projetada perpendicular & direcdo do movimento relativo.

3.4 Relacbes entre 0 angulo de ataque e a camada limite

A camada limite € uma regido do escoamento préxima a uma superficie solida
onde os efeitos das tensdes viscosas de cisalhamento sdo predominantes. Assim,
para uma velocidade de escoamento livre especifica, o tamanho da camada limite
dependera das propriedades do fluido. Dado que a tensdo cisalhante é diretamente
proporcional a viscosidade, a espessura da camada limite serd influenciada pela
viscosidade do fluido.

Segundo Saintive (2006) sédo estabelecidas duas fronteiras: uma interna a
camada limite, onde a viscosidade predomina e aumenta o arrasto entre o ar dentro
da camada limite e o perfil (considerando que a velocidade do ar em contato com a
superficie é nula), e uma externa a camada limite, onde a viscosidade pode ser
desprezada sem causar efeitos significativos na solucéo.

A importancia desse conceito reside no controle do comportamento da camada
limite para minimizar o arrasto. Devem ser considerados dois efeitos principais:
primeiro, a camada limite aumenta a espessura efetiva do corpo devido a espessura
de deslocamento, 0 que eleva a pressdo de arrasto; segundo, as forcas de
cisalhamento na superficie da asa geram arrasto de fricgéo.

O aumento do angulo de ataque resulta em uma maior diferenca de presséo
entre o extradorso e o intradorso do perfil. Em situacdes criticas, essa diferenca pode

causar a separacdo da camada limite. Nesse ponto, ocorre o estol (perda de
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sustentacao) da asa, uma condi¢ao indesejavel que é mais comum durante pousos e

decolagens.

3.5 Interacao Fluido-estrutura

Collar (1946) abordou os problemas de interacdo fluido-estrutura na
aeroelasticidade, identificando trés tipos de forcas: aerodindmicas (do escoamento),
elasticas (da mecéanica dos solidos) e inerciais (da dinAmica das estruturas). Para
ilustrar como essas forcas se integram na modelagem do problema fisico, Collar
apresentou um diagrama descrito na Figura 5. Este diagrama mostra que a interacao
fluido-estrutura € estatica quando as forcas aerodindmicas e elasticas atuam,

especialmente em casos em que a movimentacdo do sélido € lenta ou amortecida.

Figura 5 - Diagrama de Collar.

Vibracées
Mecénicas

Elasticas Inerciais

Fonte: Adaptado de Fernandes (2016)

O estudo da combinacédo de forcas elasticas e inerciais é relevante quando a
interacdo com o meio fluido € desprezivel, como em vibragdes livres ou forcadas de
estruturas robustas. A combinacéo de forcas aerodindmicas e inerciais € importante
para analisar rajadas e carregamentos aerodinamicos. No entanto, a combinacao das
trés forcas representa um problema dinamico de interacéo fluido-estrutura, onde os
deslocamentos da estrutura afetam o escoamento, resultando em fendmenos
acoplados complexos.

Os métodos para resolver as equacdes acopladas de FSI podem ser
classificados em duas categorias: acoplamento monolitico e sequencial (particionado).
O sistema monolitico apresenta um acoplamento forte, enquanto o sequencial pode
ser forte (utilizando sub-iteracdes para sincronizar os campos fisicos) ou fraco (sem
sincronizagao entre os campos). A Figura 6 ilustra um esquema comparativo entre 0s

acoplamentos particionados e nao particionados.
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Figura 6 - Acoplamentos néo particionado e particionado.

Sistema ndo particionado:
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Sistema particionado:
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e : B
E 7 R 7157
B Interface gt HRerer
. S AN s .
Algoritmo ~ i '/ > Algoritmo
Particdo X, Inteface | ,Particio Y

Fonte: Adaptado de Bispo e Pavanello, 2010.

A abordagem monolitica requer softwares especializados e recursos
computacionais significativos devido a sua alta ndo-linearidade (Sun et al., 2008). Em
contrapartida, os acoplamentos sequenciais, conforme descrito por Piperno et al.
(1995), resolvem as equagbGes do fluido, do sélido e da malha de maneira
independente. Essa técnica possibilita a utilizacdo de programas ja existentes, o que
€ uma vantagem.

Na abordagem sequencial fraca, ndo h& sincronizacdo entre os campos
fisicos; a solugéo do fluido é calculada em um dominio fixo, as forgas sobre a estrutura
sao coletadas e a malha é ajustada a cada passo de tempo (Bazilevs et al., 2013). Em
contraste, a abordagem sequencial forte, ou acoplamento iterativo em blocos, utiliza
sub-iteragcfes para sincronizar os campos, combinando as vantagens dos métodos
sequencial e monolitico, como no ANSYS (Sun et al., 2008). A principal diferenca é
gue a abordagem forte garante o equilibrio entre o fluido e a estrutura, enquanto a
fraca nao.

As andlises FSI sao classificadas de acordo com o tipo de acoplamento entre
a analise estrutural (FEA) e a dindmica dos fluidos computacional (CFD). Os
acoplamentos podem ser classificados em unidirecionais (1-way), onde apenas uma
fisica influencia a outra, e bidirecionais (2-way), que permitem a troca continua de
informagdes entre ambas. Por exemplo, no acoplamento unidirecional, ao calcular a
tensdo em uma estrutura em um escoamento que nao se deforma, apenas as forcas
fluidodindmicas séo transferidas. No escoamento de Couette, somente 0 movimento

da estrutura é transferido para o dominio do fluido.
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As andlises estruturais, tradicionalmente, utilizam o sistema de coordenadas
Lagrangeano, onde a malha se move junto com o material, enquanto a dinamica dos
fluidos usa o sistema Euleriano, com a malha fixada no espaco. Segundo Petry (1993),
a abordagem Lagrangeana € adequada para grandes deslocamentos e deformacdes
na interface, mas pode apresentar instabilidades em situacdes de grandes distor¢des,
que sdo comuns em muitos escoamentos. Em contrapartida, a descri¢cdo Euleriana é
mais eficaz na representacdo de fortes gradientes, mas torna-se impraticavel em
cenarios de grandes deslocamentos na interface.

Para problemas de interacdo fluido-estrutura, nenhuma das abordagens
Lagrangeana ou Euleriana € ideal para todo o dominio. A maioria das analises FSI
combina uma formulagdo Euleriana para o fluido com uma Lagrangeana para a
estrutura, utilizando um algoritmo de acoplamento complexo que sobrepde uma malha
Lagrangeana a malha Euleriana. O método Arbitrario Lagrangeano-Euleriano (ALE)
permite que a malha se mova de forma flexivel, abrangendo desde as formula¢cdes
Lagrangeana até Euleriana. O método ALE tem sido amplamente utilizado em
problemas de pequenos e grandes deslocamentos sem alteracdo topoldgica na
estrutura.

Segundo Souli e Benson (2013), o algoritmo de geracdo de malha do método
ALE ndo é suficientemente genérico e robusto para lidar com malhas complexas e
mudancas topoldgicas, levando a falhas em muitos problemas tridimensionais. Para a
maioria das aplicaces tridimensionais, utiliza-se geradores de malhas automaticos
gue criam uma nova malha com topologia diferente, um processo conhecido como
rezoneamento. Esse processo atualiza as variaveis na nova malha por meio de um
algoritmo de remapeamento, como o utilizado pelo software ANSYS em analises FSI.
Embora o método ALE mantenha a topologia da malha fixa, oferecendo geralmente
maior precisao, seu algoritmo de remapeamento proporciona precisdo de segunda

ordem, enquanto o rezoneamento oferece apenas de primeira ordem.

3.5.1 Dinadmica dos fluidos computacional

A mecanica dos fluidos computacional € uma abordagem numérica da
mecanica dos fluidos, viabilizada a partir dos anos 60 pelo aumento do poder
computacional. E amplamente utilizada em areas como engenharia aeroespacial,

engenharia de petréleo, bioengenharia, termodinamica e previsdo do tempo. A
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dindmica dos fluidos computacional (CFD) € um ramo da dinamica dos fluidos que
permite simular escoamentos por meio da resolucdo numérica das equacdes
fundamentais relacionadas a mecéanica dos fluidos, termodinamica e transferéncia de
calor. As simulacdes podem abranger a transferéncia de calor e processos fisico-
guimicos.

Embora a analise CFD tenha crescido em popularidade, métodos analiticos e
experimentais ainda séao utilizados para validar resultados. Desde o século passado,
a computacéo € aplicada na resolucao de problemas aerodinamicos, e a analise CFD
complementa experimentos, tornando-se crucial no desenvolvimento de projetos
(CHATTOT, 2015).

As equacg0des que regem a dinamica dos fluidos newtonianos, conhecidas como
equacles de Navier-Stokes, tém mais de 150 anos de histéria. Suas aplicacdes em
situacdes praticas, juntamente com as equacdes de conservacao de massa e energia,
geralmente requerem varias simplificacbes para obter formas reduzidas que
representem o modelo matemético desejado. Essas simplificacfes continuam a ser
um foco de intensa pesquisa, especialmente no que diz respeito ao problema da
turbuléncia. Em relacdo aos fluidos ndo newtonianos, escoamentos com reacdes
guimicas e escoamentos multifasicos, o entendimento ainda é bastante limitado.

O movimento de qualquer particula fluida € descrito pelas equacdes
de Navier - Stokes, um conjunto de equacfes diferenciais acopladas definidas pela
associacdo das equacOes de conservacao de massa, conservacao da quantidade de
movimento e conservacao de energia, e que descrevem como a pressao, a
temperatura, e adensidade de um fluido estdo relacionadas entre si. As equagdes
de Navier - Stokes estdo descritas nas Equacdes (3.7) a (3.9), considerando um fluido

em meio continuo e de comportamento newtoniano:

p(+udt 4 pou+win) =pg — 4 (004 0°u 4 %) (3.7)
ot ox dy 0z X  ox ox*  oy* 07

PP+ u?+ v +wd) =pg — 0+ pu(®v+ v+ ) (3.8)
ot ox dy 0z Y dy ox* dy* oz

pY+udw 4w L wiw) = pg — 00 4 p(Pw 4 0w 4 0'w) (3.9)
ot 0x dy 0z zZ 9z ox*  9y? 0z*

Em notacéo vetorial, as equacdes podem ser escritas de forma mais compacta

e geral como na Equacéo 3.10:
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pg = —Vp + pg + uv?v (3.10)

onde:
V é o vetor velocidade do fluido;

1% . .
p__ representa os termos convectivos de transporte (massa por unidade de volume
Dt

multiplicada pela aceleracéo);

pg € a forca de campo;

Vp é a forca de superficie;

uV2V é o termo de difusédo (forcas viscosas por unidade de volume).

De acordo com Bordin (2014), uma das maneiras de abordar problemas de
escoamento turbulento por meio de simulagdo numeérica € utilizando as equacdes de
Navier-Stokes em Médias de Reynolds (RANS). Essas equac¢des sdo derivadas ao
decompor as variaveis em uma soma de valores médios e flutuacdes, sendo que a
média das flutuacdes é igual a zero. Isso resulta em um termo adicional conhecido
como tensor de Reynolds, que relaciona as flutuacbes de massa especifica e
velocidade. A equacéo (3.11) apresenta a RANS em forma matricial, desconsiderando

as forcas de campo, enquanto a Equacao (3.12) mostra o tensor de Reynolds.

. ou;
Py ip(u'u_) =24 0 @w®+ "y - pu u') (3.11)
a  ax I a; ox;  9x O Jo

. ou:
Quigp M2 (3.12)

i
y ol ¢ 0x; dox ) - 3 k6ij

T =—-pu'u =—u(

Onde u'ju'i € a média do produto das flutuagbes; T;; € o tensor de Reynolds;
u, € a Vviscosidade turbulenta; k é a energia cinética turbulenta; e §;; € o delta de

Kronecker, dado pela Equacéo (3.13), de acordo com Fernandes (2016):

0; L+ ]

; P=; (3.13)

65 = {4

Segundo Freire et al. (2002), os problemas de escoamento turbulento exigem
um novo conjunto de equacdes que relacionem grandezas médias as instantaneas,
resultando na criacdo de modelos de turbuléncia. Os modelos de duas equacdes sao
amplamente utilizados em CFD, consistindo em uma equacgao de transporte para a

energia cinética turbulenta e outra para 0 comprimento caracteristico ou a dissipacao
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dessa energia. Moura et al. (2008) destacam os modelos mais comuns: o k-w, que
considera a energia cinética turbulenta (k) e a taxa de dissipagao especifica (w), e 0
k-g, que se baseia em (k) e na taxa de dissipacédo (€). O modelo k-w apresenta maior
precisao proximo a camada limite, pois € mais sensivel as condi¢cdes de contorno em
escoamento livre. O modelo k-w SST, o utilizado neste trabalho, combina os dois,
utilizando o k-w nas proximidades da parede e o k-¢ no escoamento livre.

O modelo k - w SST é bastante semelhante ao modelo k - w Standard, com
diferencas resultantes de duas caracteristicas especificas do k - w SST. A primeira
diz respeito a transicdo gradual do modelo k - w na regido interna da camada limite,
especialmente proxima a asa, para um modelo k - ¢ em &areas mais afastadas da
camada limite, onde o escoamento € totalmente turbulento. A segunda caracteristica
que diferencia os modelos é a formulag&o da viscosidade, que leva em conta os efeitos
cisalhantes nas equacdes de transporte, razao pela qual o modelo € denominado SST
(Shear-Stress Transport).

3.5.2 Método dos elementos finitos

De acordo com Finlayson (1972) o método de elementos finitos é uma
generalizacdo do método classico de calculo de variagbes, que estd associado a
Rayleigh e Ritz, e pode ser considerado um método de residuos ponderados. Para
Assan (1996), o método define expressdes conhecidas para representar a forma
deformada da estrutura, que geralmente sdo fungdes trigonométricas ou polinomiais
chamadas aproximagdes de deslocamento ou fung¢des de forma.

Segundo Wang (2007) o MEF é desenvolvido com base no principio da
variacdo, adotando as ideias de formatos de diferengas finitas e combinando a
interpolacdo polinomial em bloco. Ja para Moraes (2015) consiste na discretizacédo de
dominios, que podem ter geometrias irregulares arbitrarias, resultando em elementos
polinomiais elementares cujo comportamento aproximado da estrutura pode ser
alcancado resolvendo aproximag@es como um todo em seus nos.

O meétodo dos elementos finitos (MEF) tem sido historicamente o método
predominante usado para mecéanica estrutural e calculos de tenséo (Forsberg, 2021),
e € indubitavelmente a técnica numérica para resolver equacfes diferenciais e

integrais em varios campos da engenharia e da ciéncia mais poderosa.
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Em um contexto em que a busca por resultados para certos problemas
propostos, se faz necessaria através de simplificacfes e hipoteses para que se
diferencie o problema real do problema simplificado, encontra-se o MEF, com o intuito
de trazer uma solucdo aproximada através do uso de métodos numericos, tanto para
estruturas complexas quanto simples, sem influéncia das condi¢cdes de carregamento
ou da forma da estrutura.

Segundo Corréa (2021), o método pode ser utilizado como procedimento geral
para a geracao sistematica de fun¢des aproximadoras devido a sua solucao poder ser
escrita como uma combinagéo linear de uma base de fungdes aproximativas, que
independe da maneira na qual foi formulada a forma variacional fraca.

Com o avanc¢o dos microcomputadores e softwares, 0s estudos numéricos tém
se tornado mais frequentes. Dentre as ferramentas de analise numérica, destacam-se
programas comerciais e especificos (como SAP2000, ANSYS, ABAQUS) baseados
no Método dos Elementos Finitos. Esses softwares permitem simular o
comportamento das estruturas de forma numérica, evitando os custos dos ensaios
experimentais e a necessidade de desenvolver analises analiticas complexas, que
geralmente envolvem equacdes caras devido a complexidade das analises de tensdes
e deformacdes. (CALIL et al, 2017).

3.6 Conceitos basicos dos elementos finitos

Com o método dos elementos finitos (MEF), varios problemas fisicos de
interesse modelados por equacdes diferenciais parciais podem ser resolvidos. Como
em qualquer método numérico, a precisdo do MEF também esta relacionada a

resolucéo da malha usada na discretizagdo do dominio real. (SILVA; CAMATA, 2021).

3.6.1 Discretizacdo de um sistema

Em elementos finitos, o modelo CAD ¢é discretizado incorporando o dominio em
uma malha de fundo estruturada, ou grade, geralmente consistindo de prismas
retangulares, ou células. As condi¢cdes de contorno séo aplicadas aproximadamente
e a forma fraca das equagfes governantes € integrada apenas na parte das células
cortadas dentro do dominio. Uma aproximacao poligonal da superficie limite sempre
levara a um método de ordem inferior, independentemente da ordem polinomial das

funcbes de base. (Febrianto, 2024)
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A grade corresponde a discretizagdo geométrica do dominio, subdividindo-o em
pequenas partes, denominadas elementos, que representam um dominio continuo do
problema de interesse. Devido a repetida necessidade de resultados mais precisos,
grades mais finas, ou seja, grades com maior discretizacdo espacial, sdo essenciais.
(CARNEIRO, 2022)

Os resultados no interior dos elementos sdo gerados com base no modelo
matematico, portanto, defini-lo corretamente para representar a situacao fisica que se
qguer, € de extrema importancia, bem como o conhecimento do método geral de

analise de sistemas discretos descrito na Figura 7.

Figura 7 - Método geral para andlise de sistemas discretos.
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Fonte: Autoria prépria (2024).

3.6.2 Andlise de estruturas por elementos finitos

A andlise matricial de estruturas dispde-se a delimitar os deslocamentos,
reacoes e esforcos solicitantes de estruturas de barras, como sdo os exemplos das
vigas, poligonais, porticos e trelicas planas, grelhas, porticos espaciais etc., moldando-

as como um arranjo de elementos simples (barras), unidos por meio de suas
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extremidades ou nos, os quais ainda podem deslocar-se de forma restrita por vinculos
(MAZZILLI et al, 2010).

Para a resolucao por este método se faz importante o entendimento de dois
conceitos: o conceito de rigidez (capacidade de um elemento estrutural resistir a
deformacgdes sob a aplicagdo de cargas) e o conceito de sistemas locais e globais,
gue pode ser descrito da seguinte forma: o sistema local refere-se ao conjunto de
eixos associados a um elemento especifico, sem considerar sua posi¢ao no espaco
global. Em contraste, o sistema global € definido pelo posicionamento de um elemento
em relacdo a um sistema de eixos fixos que abrange toda a estrutura.

Para representar os diversos componentes de deslocamentos e forcas a que
os elementos finitos estdo sujeitos, sdo construidas matrizes de forca, rigidez e
deslocamento. A partir dessas matrizes, obtém-se um sistema de equacdes algébricas
lineares, conforme definido pela Equacdo 3.14. Conhecendo as forcas aplicadas a
estrutura e calculando a matriz de rigidez, é possivel determinar os deslocamentos
nodais e, a partir desses deslocamentos, calcular valores de interesse em cada
elemento, como tensdes, forcas internas, deformag¢des méaximas e deslocamentos,

através dos respectivos arranjos matematicos.

{f}=1[K] - {a} (3.14)

Onde:

{f}: Vetor coluna em que séo representadas as for¢as que atuam nos nés do elemento;
[K]: Matriz quadrada contendo os coeficientes de rigidez;

{d}: Vetor coluna em que sao representados os deslocamentos associados aos nos

do elemento.

3.6.3 Leis fundamentais

A montagem da estrutura de um modelo matematico em elementos finitos é

conduzida por trés conceitos fundamentais.

1) Equilibrio de forcas
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Para que o corpo esteja em equilibrio, a soma das forcas e dos momentos deve
ser zero. Entdo se a estrutura esta em equilibrio, cada um dos elementos que o

compde, individualmente, também estara em equilibrio.

2) Compatibilidade de deslocamentos
Estabelece que os elementos que compartilham um mesmo n6é devem ter o

mesmo valor de deslocamento nesse né compartilhado.

3) Lei de comportamento do material

A curva Tensao x Deformacao de uma peca metalica descrita na Figura 8 pode
ser usada como parametro para determinacdo do comportamento de um material,
especificamente para um material ddctil que experimenta grandes deformacdes antes
de romper. A primeira regido da curva, chamada de linear elastica, representa o
comportamento inicial do material sob carga, delimitada pelo limite de
proporcionalidade, e nesta fase ndo ocorrem deformacdes plasticas. Além disso, &
nessa regido que se aplica a Lei de Hooke, permitindo a obtencdo de formulas
essenciais para o0 método dos elementos finitos, como o Modulo de Young e o Mddulo
de Cisalhamento do material.

Figura 8 - Curva tenséo x deformacéo de uma peca metalica.
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Fonte: Adaptado do Hibbeler (2010)

3.6.4 Malha de elementos estruturais

De maneira simples, o método propde dividir o sistema em partes menores e
resolver as equacdes que regem o fenémeno fisico em questéo para cada uma dessas

partes. Esses elementos que compdem a malha podem apresentar diversas formas
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(barras, placas, tetraédrica, triangular, hexaedros, entre outras) que impactam
diretamente na qualidade da solug¢édo e no custo computacional do modelo.

Segundo Owen (1998) a malha representa a combinacdo das subdivisbes dos
elementos; portanto, sua eficiéncia dependera da adequacéao do refinamento aplicado.
Esse refinamento depende de operagbes aritméticas, que sao proporcionais ao
elemento finito. Também descrevem o0 comportamento interno da estrutura,

encontrando suas matrizes de rigidez em consonancia dos valores obtidos nos “nés”.

3.6.5 Etapas em uma analise em elementos finitos

O método dos elementos finitos oferece uma aproximacao mais precisa para
geometrias irregulares e complexas, bem como para condicdes de contorno
complicadas. Consequentemente, diversas empresas desenvolveram softwares de
elementos finitos para calcular temperaturas e tensdes (Forsberg, 2021). Algumas
dessas empresas oferecem pacotes de software a baixo custo para instituicdes
académicas e estudantes, como é o caso da Ansys, que foi o software utilizado para
andlise neste trabalho.

O estudo das matrizes de rigidez permite tirar conclusdes gerais sobre a
construcdo de um modelo de elementos finitos. ApOos determinar o campo de
deslocamentos para a estrutura completa, é possivel calcular os deslocamentos
nodais de cada elemento, o que permite obter sua configuracdo deformada. Portanto,
a analise de uma estrutura usando o método dos elementos finitos pode ser formulada
através de combinacdes lineares, que se generalizam nas seguintes etapas:

1) Pré-processamento

' Criacdo da geometria do sistema sob andlise;
0 Definicao das propriedades do material;

0 Defini¢&o do tipo de elemento;

0 Discretizacao do modelo (criacdo da malha).

2) Analise
0 Definigédo das condi¢des de contorno;
0 Definicdo das cargas aplicadas;

' Resolucédo da analise.
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3) Pos-processamento
0 Escolher tipo de variavel de campo que se deseja obter resposta;
0 Visualizar variavel escolhida;

0 Apresentacao de resultados através de graficos.

3.7 Ligas de memoria de forma

Lagoudas (2008) define as ligas de memoéria de forma (LMFs) como uma classe
Unica de materiais com memoria de forma com a capacidade de recuperar sua forma
guando a temperatura aumenta. Ja Silva et al. (2021) diz que as ligas metélicas com
memoéria de forma (LMF) tém a capacidade de retornar a uma forma e/ou tamanho
predefinidos apds a aplicacdo de uma tensdo externa ou uma variacdo de
temperatura, quando passam por um determinado namero de ciclos térmicos.

No estudo de Yi et al. (2024) foi revelado que as caracteristicas
microestruturais, 0s comportamentos de transformacdo martensitica e as
propriedades mecanicas/funcionais da liga com memaria de forma também dependem
em grande parte dos parametros de treinamento, como nimero de ciclismo, estresse
e deformacé&o de treinamento, bem como dos modos de carga (controlado por tenséao
ou controlado por estresse) etc.

Ambas as definicbes se complementam e indicam que, sob condicbes
especificas, as ligas com memdria de forma (LMF) podem absorver e dissipar energia
mecanica, passando por uma mudanca de forma histerética reversivel quando sujeitas
a carregamento ciclico mecanico, e esta capacidade € denominada efeito memoria de
forma (EMF).

3.7.1 Efeito memoaria de forma

De acordo com Silva et al. (2021), os fendmenos associados ao efeito
memoria de forma (EMF) sdo propriedades termoelasticas da transformacao
martensitica. Eles podem ser classificados da seguinte maneira: efeito meméria de
forma simples, efeito memoria de forma reversivel e pseudoelasticidade. A
pseudoelasticidade, por sua vez, varia de acordo com a fase inicial a ser deformada,
podendo ser subdividida em superelasticidade (relacionada a matriz) e

comportamento tipo borracha (relacionado a martensita).
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Segundo Chopra (2002) a liga Ti-Ni exibe um efeito memdria de forma
superior em comparacao com outras ligas metalicas, demonstrando uma recuperagao
completa mesmo apos grandes deformacdes. Esta liga € composta de fase martensita
geminada com estrutura monoclinica a temperatura ambiente. A fase martensita do
Ti-Ni-LMF se transforma em fase austenita sob a acdo do calor. Durante a
transformacao da fase martensita, € mostrada a grande deformacao recuperavel, o
que faz com que o Ti-Ni-LMF recupere a forma antes da deformacédo, devido a
transformacao da fase martensita ser reversivel sob temperatura, resultando em efeito
de memodria de forma. (Hou et al.,2024) Apés a liberacdo do estresse, o material volta
a sua forma inicial sem necessidade de aguecimento, conforme mostrado na Figura
9.

Figura 9 - Esquema do efeito de memoria de forma e transicao.
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Fonte: Ahmad et al. (2024)

Nas LMF de Ti-Ni, a transformacdo martensitica possibilita alteracoes
reversiveis na estrutura cristalina do Ti-Ni, entre a estrutura cubica de corpo centrado
(austenita) e a martensita, que pode assumir formas monoclinica, ortorrébmbica,
romboédrica ou trigonal. (Otsuka e Ren, 2005) Além disso, a martensita pode ser
geminada ou nao geminada, permitindo, em conjunto com a fase austenita, a
ocorréncia de até seis diferentes cenarios de transformacao, conforme ilustrado nas
Figuras 10 (a) e (b).
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Figura 10 - (a) e (b) As propriedades fundamentais do Ti-Ni LMF com seus principios basicos:
(a) Superelasticidade e (b) Efeitos de memoria de forma unidirecional e bidirecional.
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Fonte: (Stachiv, Alarcon e Lamac, 2021)

3.7.2 Superelasticidade

O efeito superelastico ocorre quando a liga com memdéria de forma no estado
austenitico, sob carregamento, apresenta transformacdo martensitica induzida por
tensdo. A recuperacdo da forma ocorre durante o descarregamento (GONZALEZ,
2002).

Ao contréario do efeito memaria de forma, que é observado com mudancas de
temperatura, a pseudoelasticidade ocorre sem variagao térmica. A superelasticidade
ou pseudoelasticidade de um SMA envolve a recuperacdo da deformacédo induzida
por tens@o apds a remocao da carga a uma temperatura superior a temperatura final
da austenita. Esse fenbmeno ocorre a temperaturas elevadas, onde a estrutura de
austenita € estavel. Quando uma forca externa € aplicada, a fase austenita pode se
transformar em martensita, também conhecida como "martensita induzida por
estresse”. O cisalhamento nas regifes locais mantém essa tensdo. ApGs a remocao
da carga, a deformacéo gerada € completamente restaurada, e a liga retorna a sua
fase inicial de austenita. Esse processo permite uma recuperacdo de deformacao
muito maior do que a observada na deformacao elastica regular (até 0,5%) sem
deformacdo pléstica. No entanto, essa capacidade é limitada a deformacdes
proporcionadas por transformacbes de fase martensiticas. Esse processo de
transformacdo € acompanhado por uma histerese que reflete a energia dissipada
durante o ciclo (BAHL et al.,2020). A Figura 11 apresenta a tensdo necessaria para

iniciar e completar a transformacgéo martensitica e viabilizar a superelasticidade.
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Figura 11 - Gréfico esquematico de tenséo x temperatura necessario para viabilizar a
superelasticidade.

(o}

Martensita Demaclada

O,M

Tensdo

Austenita

Temperatura T

Fonte: (LAGOUDAS, 2008) — Modificado.

3.7.3 Memoéria de forma simples

Na maioria das vezes, a memoria de forma se manifesta de maneira unilateral:
ao resfriar um material, sua forma permanece inalterada, embora sua microestrutura
se transforme em martensita. Quando o material é deformado, essa deformacao
persiste até que, ao ser aquecido e retornar ao estado austenitico, o material recupere

sua forma original.(Fernandes, 2006)

3.7.4 Memoria de forma reversivel

De acordo com Pina (2006) O efeito memadria de forma reversivel ocorre
qguando um material € capaz de "memorizar" uma forma a alta temperatura e outra a
baixa temperatura. Esse efeito é alcancado por meio de ciclos termomecanicos de
aguecimento e resfriamento que passam pelas temperaturas criticas da
transformacdo martensitica. Esse processo € conhecido como "treinamento” ou
"educacdo” do material. Apés o treinamento, quando as tensdes externas S&o
removidas, a amostra treinada se deforma espontaneamente durante o resfriamento

e reinicia seu ciclo.

3.7.5 Aplicacbes das LMF

Em resumo, Shukla e Garg (2023) afirmam que as LMF (Ligas com Memoria
de Forma) possuem propriedades excepcionais, como efeito de memoria de forma,
superelasticidade e efeito de amortecimento, que possibilitam uma ampla gama de

aplicacoes em diversas areas. Entre elas estdo a industria automotiva, biomédica,
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aeronautica, automacgdo e controle (como robdtica), processamento quimico, setor
energético, setor de saude, dispositivos eletrdnicos (para seguranca e protecao), entre
outros.

As principais aplicacfes das ligas de memoria de forma podem ser agrupadas
em quatro categorias principais, com base nas fungdes principais de seus
constituintes: recuperacao livre, recuperacao restrita, atuador ou producao de trabalho
e superelasticidade.(Luo, Zhang e Leng, 2022)

Segundo Rao, Srinivasa e Reddy (2015), para aplicacdes mais sofisticadas, a
liga NiTi é praticamente a Unica escolhida, sendo amplamente utilizada em atuadores,
sensores, acoplamentos e dispositivos médicos e odontolégicos.

Considerando o foco principal deste trabalho, é relevante explorar neste tépico
algumas aplicagbes aeronauticas que demonstram o desenvolvimento de
mecanismos com potencial para substituir atuadores tradicionais: como 0s
pneumaticos, hidraulicos e servomecanicos. Essas aplicacdes visam aumentar a
eficiéncia na execucgéo das fun¢gdes do componente acionado e resolver ou até mesmo

eliminar os problemas associados aos atuadores convencionais.

3.7.6 Modelos constitutivos de ligas de memoria de forma

Os modelos constitutivos para ligas com memoria de forma passaram por um
desenvolvimento significativo nas ultimas décadas. Inicialmente baseados em
relacdes uniaxiais, predominantemente empiricas, eles evoluiram para descricfes
matematicas mais abrangentes que explicam muitos dos efeitos observados nesses
materiais com um nivel de detalhe cada vez maior. (Cisse, 2016)

Usualmente, os modelos disponiveis empregam uma ampla gama de
abordagens, como modelos fenomenolégicos macromecanicos, modelos
micromecanicos, e modelos macromecanicos baseados em micromecanica e
termodindmica. Com o avan¢o dos métodos numéricos, como 0 meétodo dos
elementos finitos, houve uma tendéncia crescente em favor de métodos continuos,
gue utilizam constantes tipicas de engenharia como parametros.

Bertram (1983) propds o primeiro modelo fenomenologico tridimensional para
ligas com memoaria de forma. Este modelo, inspirado na teoria classica da plasticidade,
descreve o efeito memdédria de forma. Posteriormente, Tanaka et al. (1995)

desenvolveu uma estrutura tedrica macroscopica para explicar o comportamento
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dessas ligas sob carregamento ciclico térmico e/ou mecanico. E Liang & Rogers
(1990) apresentaram um modelo baseado na relagcdo constitutiva proposta por
Tanaka. Para esses modelos assume-se que a deformacao, a temperatura e a fracao
volumétrica de martensita sdo as Unicas variaveis de estado.

O modelo de Souza—Auricchio (Souza et al., 1998; Auricchio & Petrini, 2004),
que é o foco deste estudo, se classifica como um modelo constitutivo macromecanico
fundamentado em micromecanica e termodinamica para descrever a LMF. Foi
inicialmente desenvolvido por Souza et al. (1998), baseado em conceitos da
termodinamica de materiais com variaveis internas e na teoria dos materiais padrao
generalizado. Auricchio e Petrini (2004) aprimoraram o modelo, identificando
limitagcdes no algoritmo implicito de integracdo necessario para a construcdo de um
modelo de elementos finitos.

O modelo de Souza et al. (1998) fundamenta-se na termodinamica de meios
continuos com variaveis internas, definindo o estado de um ponto em um sélido por
meio do tensor de deformagfes, da temperatura e de um conjunto de variaveis
internas. Essas variaveis representam macroscopicamente fenébmenos dissipativos
gue ocorrem em nivel microscopico. Além disso, o modelo utiliza a teoria de material
padrdo generalizado, onde o comportamento tensdo-deformacéo é determinado por
dois potenciais: o potencial de energia livre, que gera as leis de estado, e o potencial
de dissipacao, que define as leis de evolucdo das variaveis internas. A seguir, serao
descritas as variaveis observaveis, as variaveis internas, o potencial de energia livre
e o potencial de dissipacdo utilizados no modelo de Souza et al. (1998), além das
relacbes constitutivas que delas resultam.

As variaveis observaveis usadas no modelo de Souza et al. (1998) sao o tensor
das deformacdes infinitesimais, ¢, e a temperatura, T. A variavel interna incorporada
ao modelo para descrever as deformacdes macroscopicas associadas a
transformacao de fase do material € um tensor de segunda ordem, etr, chamado
deformacéo de transformacao. De acordo com Orgéas & Favier (1995) assume-se que
et um tensor desviador, tendo em vista evidéncias experimentais que sugerem que
a transformacéo de fase martensitica ocorre aproximadamente a volume constante. A
guantidade ||et"||, definida como a horma de Frobenius de etr, serve como uma medida
da quantidade de martensita em um ponto material do sélido. Assim, denotando por
.0 valor maximo da deformacéo de transformacéo ao final da

transformacao de fase de um ensaio uniaxial, tem-se a restricdo na Equacéao 3.15.
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0 < [le]| < e, (3.15)

onde ¢, é considerado um parametro do material.
O potencial de energia livre de Helmholtz, ¥, proposto por Souza et al. (1998)

possui a seguinte forma apresentada na Equacéo 3.16.

w(®,e e T) = K02+ Glle - er||* + 7, (Dller]| + %||efr||2 +1, (em), (3.16)

onde 6 = tr(g) e e sdo as parcelas volumétrica e desviadora do tensor das
deformacdes; K e G denotam os médulos de compressao e cisalhamento do material;
|| . || representa a norma de Frobenius de um tensor; ty(T) € uma fungéo com valores
positivos e que aumenta de forma monotdnica com a temperatura; essa fungéo é
definida como ty(T) = B(T — My) onde o simbolo (.) representa os colchetes de
Macaulay (i.e., (x) = (x + [x]) /2), B é um parametro do material relacionado a
dependéncia da tensdo critica (i.e., nivel de tensdo no qual a transformacédo
martensitica tem inicio) com a temperatura e My € a temperatura abaixo da qual
apenas a fase martensitica é estavel; h € um parametro do material relacionado ao
endurecimento do material durante a transformacéao de fase; por fim, Is.(et") é a funcéo

indicatriz definida pela Equacéo 3.17:

0, sellet|| < eL,

Iy (e™) = -
SL(e ) {+00, caso contrario.

(3.17)

Essa funcado indicatriz foi incorporada ao potencial de energia livre para
assegurar que a condigao (3.15), que limita os valores da magnitude da deformacéao
de transformacdao, seja atendida. Em outras palavras, a fungéo indicatriz impede que
et assuma valores fora de seu intervalo admissivel, jA& que seria necessario um
fornecimento infinito de energia para que isso ocorresse.

As relagbes constitutivas (ou leis de estado) do modelo sdo derivadas da
desigualdade de Clausius—Duhem, levando em consideracao que essa desigualdade
deve ser satisfeita para qualquer processo termodinamico descrito pelo potencial
apresentado na Equacéao (3.16). O procedimento envolve substituir na desigualdade

de Clausius—Duhem alguns processos termodinamicos especificos, como, por
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exemplo, um processo de deformacédo elastica a temperatura constante e uniforme.
As quantidades termodinamicas associadas as parcelas volumétrica e desviadora do
tensor das deformacgdes, 0 e e, e a deformacéo de transformacéao, etr , devem possuir

as formas na seguinte Equacéo 3.18:

p=a_w=K9,
oy a0
= = — ptr
S — 2G(e — etr), (3.18)
X=="=s—B<T-M > °" —hetr —1_°",
{ detr £ et lletr]|

onde o tensor X, que representa a tensdo termodindmica associada a
deformacédo de transformacéo et", € chamado tenséo de transformacédo. A variavel 4
presente na Equacéo (3.18) surge da diferenciagéo da funcgéo indicatriz dl:.( et") em

relacdo a et e € definida como na Equacéao (3.19):

A=0se0<||er|| < el
(3.19)
A= 0se||err|| = eL.

Com o objetivo de derivar uma lei de evolucdo para a deformacdo de
transformacao, etr, Souza et al. (1998) propuseram um pseudopotencial de dissipacao

com a seguinte forma descrita na Equacéo (4.6):

0(er) = R||er]], (4.6)

onde R é uma propriedade do material que pode ser interpretada como sendo
o raio do dominio elastico. Pode-se mostrar que a escolha do pseudopotencial de
dissipacéo apresentado na Equacéo (3.20) resulta na seguinte lei de evolugéo para a
deformacéo de transformacéo dita na Equacéo (3.21):

otr — .i: . X

-, (3.21)
ox Xl

Onde
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f&X) =Xl -R <0,
{ ¢ =0, (3.22)

¢f(X) = 0.

E importante notar que a relacédo estabelecida na Equacéo (3.22) define um
dominio onde a tensdo de transformacdo X deve estar restrita, cuja forma é uma
hiperesfera de raio R . Quando a tenséo de transformacéo X se encontra dentro desse
dominio (ou seja, f(X) < 0), a condi¢do (3.22) implica que ¢’ =0 e, a partir da relagéo
(3.21), temos que et = 0. Nessa situacdo, o material apresenta um comportamento
elastico. Por outro lado, quando ocorre a transformacédo de fase, com ¢’ > 0, a
condicao (3.22) exige que a tensdo de transformacéo X esteja no limite do dominio
(ou seja, f(X) =0).

Auricchio e Petrini (2004) propuseram diversas modificagdes no modelo original
de Souza et al. (1998) e no seu algoritmo de integracdo numérica, visando criar uma
formulacéo que permitisse a analise de problemas reais por meio de elementos finitos
de maneira robusta e eficiente. E importante destacar que o modelo e o algoritmo
desenvolvidos por Auricchio e Petrini foram integrados ao software comercial
ANSYS® para analise por elementos finitos a partir da versdo 14.5. A seguir, sdo
apresentadas de forma resumida as alteracdes que Auricchio e Petrini introduziram
na formulacdo de Souza et al. (1998). Em vez de utilizar a funcéo de transformacéao
de von Mises, conforme indicada na Equacao (3.22), Auricchio e Petrini (2004)

adotaram a funcéo de Prager—Lode, dada pela Equagéo (3.23):

£ = \/2]_2+ij—& (3.23)

onde J2 e J3 sdo o segundo e o terceiro invariantes do tensor desviador X

definidos pela condigéo (3.24):

L 2
J2 =5 IXIF,
J3 =5 det(X).

(3.24)

Na Equacéo (3.23), mrepresenta uma propriedade do material conhecida como

parametro de Lode, enquanto R ¢ o raio do dominio elastico. E importante destacar
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gue m deve ser menor ou igual a 0,46 para garantir a convexidade da superficie de
transformacao. A utilizacdo da funcdo de Prager—Lode, em vez da funcdo de von
Mises, oferece a vantagem de descrever a assimetria na resposta tensdo-deformacao
das Ligas de Memoria de Forma (LMF) quando submetidas a tracéo e compressao.
A principal alteracdo proposta por Auricchio e Petrini (2004) diz respeito a
versdo discretizada no tempo do modelo constitutivo. Para esclarecer essa
modificacdo, a seguir séo apresentadas as relacdes constitutivas (3.25) do modelo de
Souza et al. (1998) apos serem discretizadas no tempo utilizando o método implicito

de Euler:

/ Pn+1 = KOt

Sn+1 = ZG(en+1 - rtLT-;—l)l
tr ale|

Xn+1 = Sn+1 — [ﬁ(Tn+1 - Mf) + h“en+1|| + /1n+1] detr | ’

n+1
| An+1 2 0,
er =etr+A§ OfX) , (3.25)
{ ntl  n ntl g,
|| +1|| < EL,

f(Xn+1) = \/2]2 + m]_z —R<0,

| 26,41 = 0,
{ 46,01 f (Xni1) = O.

onde os subscritos n e n +1 indicam os valores da quantidade no inicio e no
final do pseudointervalo de tempo [tn , ta+1 ]. O problema crucial levantado por
Auricchio e Petrini refere-se ao fato de que a tenséo de transformacao X»+1 depende
da derivada da magnitude (norma de Frobenius) da deformacao de transformacéao.
Quando etr = 0, essa derivada se torna indefinida. Para solucionar essa questao,
Auricchio e Petrini (2004) propuseram substituir a norma de Frobenius ||et"|| por uma
norma regularizada, definida pela Equacéo (3.26):

506+1)/8

e[ = lle*|| — (ller]] + 6)@=179, (3.26)

onde é é um parametro que controla a "suavidade" da norma regularizada. Esta
norma apresenta as seguintes propriedades desejaveis: para valores grandes de etr,

a norma regularizada coincide com a norma de Frobenius. Para valores pequenos de
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et, a diferenca entre ||et"|| e ||e"|| e a norma regularizada tende a zero a medida que
6 — 0. A quantidade ||et"|| € sempre diferenciavel quando & > 0, mesmo quandoet" =
0. Em outras palavras, a derivada d||et"|| /0et" € bem definida para todos os valores de
etr. Vale ressaltar que Auricchio e Petrini (2004) utilizaram & = 0,02 em suas
simula¢des numeéricas.

Em suma, é importante destacar que Auricchio e Petrini (2004) desenvolveram
um algoritmo do tipo preditor-elastico/corretor-inelastico (conforme Souza Neto et al.,
2011) para a obtencdo da solucdo numérica do modelo discretizado no tempo. A
estrutura desse algoritmo € semelhante aquelas frequentemente utilizadas na
resolucdo de problemas de plasticidade computacional. Além disso, esses autores
derivaram a matriz tangente consistente, necessaria para garantir a convergéncia
quadratica assintotica do método de Newton—Raphson global. Este aspecto,
fundamental para a implementacdo computacional do modelo no contexto do método
dos elementos finitos, ndo havia sido abordado no trabalho original de Souza et al.
(1998).

Conforme abordado por Auricchio et al. (2009a), essas constantes podem ser

determinadas a partir dos seguintes dados experimentais:

0 A curva tensdo-deformacdo resultante de um processo de
carregamento/descarregamento axial de um corpo de prova mantido a uma
temperatura constante.

0 A curva deformacgdo-temperatura obtida a partir de um processo de
aguecimento/desaquecimento de um corpo de prova submetido a uma tensao
axial constante.

E importante destacar que a escolha desses dados experimentais para a
calibracdo do modelo de Souza Auricchio se deve a relativa simplicidade dos ensaios
necessarios para sua obtencéo, em comparacéo com testes realizados sob condi¢des
de carregamento multiaxial. Além disso, existem procedimentos padronizados para a
coleta desses dados, conforme as normas ASTM E3098 (2017) e F2516 (2018).

A seguir, apresenta-se a versdo do modelo de Souza—Auricchio adaptada para
0 caso uniaxial (unidimensional). Essa versdo facilita a interpretacdo fisica das
constantes do modelo e sugere um procedimento para a determinacdo dessas
constantes. No contexto uniaxial, o potencial de energia livre de Helmholtz do modelo
de Souza—Auricchio assume a seguinte forma da Equagéao (3.27):



56

r h )2 r
q(&gnT)Z%E(E_gwy_FTMﬂﬁkfl+5(#) I (em), (3.27)

onde ¢ é a deformacéo total, ¢ € a deformacdo de transformacdo e T € a
temperatura. Para levar em consideracdo os diferentes médulos de elasticidade das
fases austenitica (E4) e martensitica (Em ), 0 modulo de elasticidade é expresso por
E = Ea+ &(Em — Ea), onde & = |et"|/e€ a fragdo volumétrica de martensita (0 < & < 1).
A satisfagdo da restricdo 0 <|et"| < ¢, relacionada aos valores da deformacao de
transformacdo € garantida pela inclusdo da seguinte funcdo indicatriz (3.28) no
potencial de energia livre:

ISL(gtT) = { 0; se |€t7'| S &L, (3.28)

+o0, caso contrario.

A dependéncia de 1) em relagédo a temperatura é expressa ty(T) = (T — My)
onde (.) sdo os colchetes de Macaulay, f € um parametro do material e My é a
temperatura abaixo da qual apenas a fase martensitica é estavel. No modelo uniaxial,

as relacgdes constitutivas (3.29) sao dadas por

o= = E(e — &),
( s (3.29)
ow str str
X=—-—__"___ T)__—hetr— A",
dstr o TM( ) st € |str|

onde X é a forca termodinamica associada a deformacéo de transformacéo &
. A variavel A presente na expressao de X, resultante da derivada da funcao indicatriz,

é tal que a condicao esta descrita em 3.30:

A= 0se |et"| < €L,

3.30
A=0seler| =¢ ( )

A lei de evolucéo da deformacéo de transformacéo, £, no caso uniaxial passa

a ser escrita como a Equacéo 3.31:

=¥ =g, (3.31)
ax IX|
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Onde

fX)=1X|-R<0
{ @' =0, (3.32)
'fX) = 0.

E importante notar que a Equac&o (3.32) foi obtida sob a suposic¢éo de que o
parametro de Lode, m, € igual a zero. Isso significa que a resposta tensdo-deformacéo
do material € idéntica quando submetido a tragdo ou compressao.

A analise da versdo uniaxial do modelo de Souza—Auricchio, contida nas
Equacdes (3.27) a (3.32), revela que ele possui oito constantes: E4, Ev , ¢, ,h,R,, My
e m. A representagdo gréfica das sete primeiras constantes pode ser observada na
Figura 12, que ilustra a curva tensédo-deformacéo de uma liga com memoria de forma
submetida a um processo de carregamento/descarregamento realizado a uma
temperatura superior a Ar (ou seja, no contexto em que o material apresenta
comportamento pseudoelastico).

Observa-se que a inclinagdo da curva tensdo-deformacado na fase austenitica
fornece o valor de E4, enquanto a inclinacdo da curva apdés o processo de
transformacdo martensitica corresponde a Em A maxima deformacdo de
transformacao, ¢, , pode ser estimada pela diferenca entre os valores de deformacao
total no final e no inicio da transformacdo martensitica. O parametro h define a
inclinagdo da curva tensdo-deformacédo durante a transformacédo martensitica, uma
vez que dal/de = Eh/(E+h) . Vale ressaltar que dag/de = Eh/(E + h) =h quando E > h. O
parametro R (ou seja., o raio do dominio elastico) corresponde a metade da diferenca
entre a tensdo ao final da transformacdo martensitica e a tensdo no inicio da
transformacao reversa. O parametro 7, € igual ao valor médio entre as tensdes ao
final da transformacg&o martensitica e no inicio da transformacéao reversa. é importante
notar que, no caso de haver assimetria entre as curvas de tracdo e compressao de
uma liga com memoria de forma (LMF), o parametro de Lode m pode ser calculado

pela expressao (3.33) proposta por Auricchio e Petrini (2004).

m = 2ot (3.33)
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onde o; e o, Sd0 as tensdes axiais criticas em tracdo e compressao,
respectivamente.

As constantes do modelo de Souza—Auricchio foram obtidas a partir das curvas
tensdo-deformacéo axial fornecidas nos estudos experimentais analisados (Wang et
al., 2010; Mehrabi et al., 2015). No entanto, é importante ressaltar que os parametros
do modelo também podem ser determinados a partir de duas curvas deformacao-
temperatura do material, correspondentes a diferentes niveis de tensdo axial
aplicados, conforme sugerido por Auricchio et al. (2009a). Para obter essas curvas,
inicia-se 0 ensaio a uma temperatura baixa, em um nivel de tensdo onde apenas a
fase martensitica esta presente, seguida do aguecimento do material e, por fim, do
resfriamento até a temperatura inicial. Essa abordagem néo foi utilizada no presente
trabalho, pois as curvas deformacdo-temperatura ndo foram coletadas nos

experimentos disponiveis na literatura.

Figura 12 - Representac¢éo grafica das constantes do modelo de Souza— Auricchio em uma
curva tensdo-deformacéo correspondente ao comportamento pseudoelastico.

Tensio, o

& 7 /| Ey

ty=B(T-M,)

Y »
-

Deformagao, &

Fonte: Fonseca (2019)

3.7.7 Atuadores

Os atuadores convencionais, como o0s hidraulicos, pneuméticos e
eletromecanicos, sdo amplamente utilizados na maioria dos sistemas mecanicos.
Recentemente, novas tecnologias, como LMF, fluidos eletroreoldgicos, transdutores
magnetoativos, motores piezelétricos e polimeros eletroativos, tém sido adotadas para

fornecer o movimento e a forga necessarios.
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Segundo Kuznetsov et al. (2022) os atuadores pneumaticos oferecem
vantagens como a simplicidade no design e a relativa facilidade de operacao e
manutencdo. Além disso, sdo econdmicos e funcionalmente flexiveis. Semelhantes
aos sistemas hidraulicos, os atuadores pneumaticos podem gerar movimento linear
sem a necessidade de engrenagens, mas apresentam beneficios adicionais em
relacdo aos hidraulicos, como maior velocidade de operacdo e menor custo. Apesar
de sua ampla aplicacdo em muitas industrias, o controle desses sistemas enfrenta
desafios significativos devido a sua dinAmica complexa e néo linear, além da variacédo

substancial das propriedades do sistema com base no estado e na carga externa.

3.7.8 Atuadores de materiais inteligentes

O uso mais comum dos materiais inteligentes € em sensores, atuadores ou
sistemas inteligentes, impulsionado na é&rea tecnoldgica pela ideia de construir
estruturas adaptaveis que consigam alterar propriedades, devido as mudancas
ambientais, e serem reparados quando necessario. Os atuadores inteligentes tém
demonstrado grande potencial para uma série de industrias, incluindo musculos
artificiais, sensores e dispositivos inteligentes. (Ejehi et al., 2024)

Hoje em dia, os materiais inteligentes mais comuns incluem ligas com memoria
de forma, materiais piezoelétricos, materiais magnetoestrictivos e fluidos
eletromagnetorreolégicos. Esses materiais podem alterar suas propriedades, como
forma e rigidez, em resposta a variagbes de temperatura, campos de tenséo,
diferencas de potencial ou campos eletromagnéticos. Serao estudados no decorrer do
trabalho apenas os materiais piezoelétricos e os de liga de memaria de forma, com
enfoque maior neste ultimo.

Os atuadores de ceramica piezoelétrica possuem dominios compostos por
dipolos elétricos com orientacdo uniforme. Gracas ao efeito piezoelétrico indireto,
guando uma tensao € aplicada, esses materiais se expandem se o campo elétrico
estiver na direcdo oposta a polaridade dos dipolos, e essa expansao € mantida mesmo
apos a remocéao da tensdo. Em contraste, eles se contraem quando o campo elétrico
esta alinhado com a polaridade dos dipolos. Os materiais mais comuns usados nesses
atuadores sao os cristais de 6xido de zinco (ZnO) e o titanato de zirconato de chumbo
(PZT), mas também podem ser utilizados eletrodos metalicos como ouro (Au), cromo

(Cr), platina (Pt), entre outros.
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As tecnologias convencionais como atuadores pneumaticos, valvulas
eletromagnéticas e motores elétricos, que sdo empregadas atualmente, estdo sendo
cada vez mais substituidas por sistemas baseados em atuadores piezoceramicos,
com a finalidade de elevar a qualidade dos produtos no que diz respeito a
miniaturizacao, preciséo e tempo de resposta.

Os atuadores de LMF tém a capacidade de sofrer grandes deformacdes e gerar
tensdes de recuperacdo extremamente altas. Contudo, sua principal limitacdo é que
a frequéncia de operacédo é significativamente menor do que a de outros materiais
inteligentes. Segundo Yang et al. (2024), esses atuadores podem ser classificados em
trés categorias com base em seu tipo de deformacao: atuadores lineares, atuadores
de torcéo e atuadores de flexdo. Dentre esses, os atuadores lineares LMF, como fios
e molas, sdo 0s mais simples, leves e amplamente utilizados até o momento.

Partindo do principio basico e do comportamento mecanico (efeito memdaria de
forma e pseudoelastico), muitos estudos e aplicacbes na area aeroespacial estao
relacionados as asas deforméveis (experimental e de modelagem), bem como
adaptacdo da geometria de entrada de varios sistemas de propulsdo. Outros
descrevem o chevron de geometria variavel acionado por LMF usado para empuxo e
otimizacao de ruido, além da otimizacéo geral da eficiéncia com redu¢cdo do consumo
de energia. Além disso, ha também aplicacbes espaciais para isolar as
microvibragdes, para dispositivos de liberagdo de baixo choque e velas solares auto-
desdobraveis.

No universo das ligas de memoaria de forma, as principais ligas que apresentam
EMF e que vem sendo utilizadas em aplicacdes tecnoldgicas pertencem ao sistema
Ti-Ni, porém sao encontrados estudos com outros sistemas de ligas como Cu-Al-Ni,
Cu-AlI-Mn, Cu-Sn, Cu-Xn-Al. As ligas do sistema Ti-Ni estdo entre as que tém
apresentado os melhores resultados quanto ao rendimento, recuperacao de forma,
resisténcia mecanica, resisténcia a corrosdo e a degradacdo da transformacao.
(Oliveira, 2011)

3.7.9 Estado da arte

Estudos sobre atuadores com LMF em aeronaves tém crescido nos ultimos
anos, focando suas aplicagbes em controle de voo e otimizagdo de desempenho.

Esses atuadores sdo valorizados por sua eficiéncia, rapida resposta e reducéo de
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peso, tornando-os atrativos principalmente para aeronaves nao tripuladas. As
pesquisas abrangem desde simula¢cdes computacionais até testes experimentais,
avaliando a eficacia desses sistemas em diversas condi¢cdes. Embora a utilizacdo de
atuadores com LMF seja recente, ja existem analises significativas sobre o tema, os
trabalhos correlatos estao descritos a seguir.

Hutapea et al. (2008) desenvolveram um sistema de atuador com molas de
memoria de forma para controlar a posicao dos flaps, construindo um protétipo que foi
validado e mostrou bom potencial para aplica¢des futuras. Donmez e Ozkan (2011)
projetaram um sistema de controle para flaps de um veiculo aéreo nao tripulavel,
utilizando dois fios de memdéria de forma e elaborando um modelo matemético
baseado em testes de caracterizacao.

Barbarino et al. (2011) identificou o uso de materiais de LMF como uma
possivel solugdo para o desafio de criar estruturas que sejam ao mesmo tempo rigidas
o suficiente para manter a forma da asa sob diferentes carregamentos e flexiveis o
suficiente para se deformar sem colapsar. Em termos aerodinamicos, o conceito de
uma asa que possa ajustar sua geometria, como a curvatura dos perfis da asa, para
se adaptar a diferentes condi¢es de voo, representaria uma configuracao otimizada,
promovendo melhorias na eficiéncia aerodinamica e na aeronavegabilidade.

Senthilkumar (2012) investigou o uso de atuadores de efeito memaoria de forma
(EMF) para acionar flaps, destacando sua eficiéncia em aplicacbes de asas
adaptaveis. Em um estudo posterior (Senthilkumar et al., 2013), o foco foi o
desenvolvimento de mecanismos para acionamento de compensadores, pequenas
superficies méveis que auxiliam na manutencéo da altitude da aeronave. O trabalho
também explorou o uso de um sistema semelhante para acionar flaps simples nas
asas de um aviéo.

Enquanto Karagiannis et al. (2014) estudaram o projeto de uma asa adaptavel
composta por trés elementos, utilizando fios de liga de memoéria de forma para
mudancas de forma. A analise foi realizada com elementos finitos e critérios de projeto
analiticos, e os resultados experimentais mostraram boa capacidade para a aplicacéo
do projeto. Ko, Bae e Rho (2014) propuseram um modelo de asa adaptavel com
atuadores de memodéria de forma, realizando o design e fabricacdo do prot6tipo, além
de testar suas propriedades aerodinamicas. O perfil foi projetado com mudltiplos

elementos que permitem rotagdes relativas entre elementos adjacentes.
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Souza et al. (2015) desenvolveram um protétipo para o acionamento de flaps
de um aeromodelo cargueiro, utilizando molas de aco e molas de fios de memdéria de
forma. O projeto incluiu um mddulo que pode ser acoplado a asa do aeromodelo, que
participou da competicdo SAE Brasil Aerodesign em 2013. Coura (2016) analisou a
aplicacao de dois fios de liga NiTi para o movimento de um flap, onde cada fio era
responsavel pela rotacdo da articulagdo do flap em direcbes especificas, com
aguecimento para recuperacao da forma realizado pelo efeito Joule.

Kamaruzaman and Abdullah (2017) apresentam um mecanismo de atuacao
com ligas de memdria de forma para um veiculo aéreo nao tripulado de asas batentes
(MAV), ressaltando o baixo peso das LMFs como sua principal vantagem. Um
protétipo foi fabricado conforme critérios de design estabelecidos, e os resultados
comprovam a viabilidade do uso de atuadores LMF em MAVs de asas batentes.

Machairas et al (2018) apresentam um modelo de interacdo aero estrutural para
simulacao rapida de estruturas em transformacao com atuadores de liga de memdéria
de forma. O estudo investiga um mecanismo adaptativo de 2 elos para alivio de carga
em laminas de turbinas edlicas, considerando dois cenérios de transformacéo. O
modelo de interacao fluido-estrutura (FSI) avalia os efeitos no controle ativo da forma
do aerofdlio, na resposta do atuador e no desempenho aerodinamico, demonstrando
a robustez e eficacia do método FSI.

Pirondi et al (2019) dizem em seu trabalho que a adaptacdo de forma é
essencial para melhorar o desempenho aerodinamico de dispositivos como aeronaves
e turbinas, reduzindo partes moveis. Compostos assimétricos biestaveis com fios de
liga com memodria de forma séo eficientes para esse propdésito, mas a integracdo dos
fios LMF em uma placa compdésita (SMAC) envolve desafios no ajuste de parametros
como tamanho, layup, propriedades elasticas, nimero de fios e comportamento
termomecanico. Portanto, apresentam estratégias para modelar e otimizar um SMAC
considerando requisitos de biestabilidade e deflexdo pds-manufatura.

Kamalakannan (2020) apresenta um sistema de morfologia multi-segmento
para um Veiculo Aéreo Micro (MAV) com atuadores de liga com memoria de forma
(LMF). O estudo propde um mecanismo leve e eficiente para ajustar a geometria do
MAV durante o voo, melhorando seu desempenho aerodinamico. O sistema utiliza
multiplos segmentos controlados por atuadores LMF, permitindo a adaptacdo das
asas para maior manobrabilidade e eficiéncia. O artigo aborda o design do sistema, a
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integracdo dos atuadores LMF e os desafios e beneficios dessa tecnologia em MAVSs,
como o controle preciso da forma e o baixo consumo de energia.

Binbin Lv, Yuanjing Wang e Pengxuan L (2021) analisam os efeitos das
deflexdes da borda de fuga de um perfil de asa supercritico, controladas por atuadores
de liga com memodéria de forma (LMF), nas caracteristicas aerodinamicas transonicas.
Os resultados indicam que os atuadores LMF podem melhorar a eficiéncia
aerodinamica, reduzir o arrasto e aumentar a estabilidade em voo transoénico,
destacando seu potencial para otimizar o desempenho de aeronaves de alta
velocidade e a importancia do controle adaptativo de superficies aerodinamicas.

Sansone et al (2022) exploram os atuadores torsionais baseados em ligas com
memoria de forma (LMF), desde o conceito até o design preliminar. O estudo foca nas
caracteristicas torsionais dos atuadores LMF, que geram movimento rotacional ao
serem ativados termicamente, e na teoria da transformacéo de fase que permite o
controle preciso do movimento. Os autores analisam as vantagens e limitacdes
desses atuadores em relacdo a outras tecnologias e discutem aspectos do design,
como geometria, desempenho térmico e forca. O artigo conclui destacando o
potencial dos atuadores SMA em aplicacbes como robdtica, aerondutica e
dispositivos adaptativos.

Singh et al. (2023) descreve o design e a fabricacdo de um atuador impresso

em 4D, baseado em liga com memoéria de forma (LMF), para um Veiculo Aéreo Micro
Fixo (FWMAV). O estudo explora como a impressao 4D pode ser usada para criar
atuadores que alteram sua forma com estimulos térmicos, melhorando a
manobrabilidade e eficiéncia do FWMAYV. O trabalho detalha o processo de fabricacéo
do atuador e avalia seu desempenho em diferentes condi¢des térmicas, destacando
o potencial da tecnologia para sistemas adaptativos em aeronaves de pequeno porte.
Wang et al. (2023) revisam 0s avan¢os em veiculos aéreos nano com asas
batentes ultra-leves (FWMAVSs), abordando trés areas principais: musculos artificiais,
mecanismos de controle de voo e asas biomiméticas. O estudo discute o uso de ligas
com memoria de forma (LMF) e materiais piezoelétricos para 0 movimento das asas,
além de explorar sistemas de controle adaptativos e sensoriais para manobrar os
veiculos. Também examina o design de asas inspiradas em insetos e aves, com 0
objetivo de melhorar a eficiéncia e a manobrabilidade. O artigo destaca os desafios e
inovacbes necesséarias para desenvolver FWMAVs mais leves e eficientes, com

aplicacdes em vigilancia, monitoramento e exploracao.
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Yang et al. (2024) descrevem o desenvolvimento de uma asa de morphing
flexivel e bidirecional, acionada por atuadores de fio de liga com memoria de forma
(LMF) antagbnicos. O sistema permite alterar a geometria da asa conforme as
condi¢cBes de voo, melhorando o desempenho aerodinamico, a manobrabilidade e a
eficiéncia energética. Os atuadores LMF antagdnicos possibilitam a flexibilidade da
asa em multiplas dire¢cdes. O estudo apresenta o design, funcionamento e
desempenho do sistema, com resultados experimentais que comprovam sua eficacia
em aplicacdes de aeronaves adaptativas.

Yuki Harada e Atsuhiko Senba (2024) propdem um sistema de flap morphing
acionado por um mecanismo com fios de liga com memdéria de forma (LMF)
antagbnicos. O design permite controlar a deformacdo dos flaps de forma
bidimensional e adaptativa, com o mecanismo de link facilitando a mudancga de forma.
O estudo destaca as vantagens do uso de SMA, como reducéo de peso e aumento
da eficiéncia energética, e apresenta resultados experimentais que comprovam a
eficicia do sistema para aplicacdes em aeronaves adaptativas.

Khan et al (2024) examinam o design e os testes de atuadores baseados em
ligas com memoria de forma (LMF) para asas inteligentes de aeronaves. O estudo
foca no uso das LMF para ajustar a geometria das asas, melhorando a adaptabilidade
e o0 desempenho aerodinamico. Os autores abordam o design, a escolha de materiais
e a otimizacdo dos atuadores, além de realizar testes experimentais que demonstram
sua eficacia em condicbes simuladas de voo. Os resultados mostram que o0s
atuadores LMF sao eficazes no controle das deformacdes das asas, melhorando a
manobrabilidade e a eficiéncia do combustivel. O estudo também discute desafios
como a reducao de peso e a durabilidade, concluindo que os atuadores LMF tém
grande potencial para o desenvolvimento de sistemas de controle de voo mais leves

e adaptativos em aeronaves futuras.
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4. METODOLOGIA

A metodologia deste trabalho consistiu em desenvolver uma proposta de
atuador baseado em liga de Ti-Ni com memdéria de forma, visando substituir um
sistema convencional de acionamento de flaps utilizando a contracdo dos fios de Ti-
Ni, e avaliando seu comportamento através de simula¢cdes no Ansys para prever o seu
desempenho. Inicialmente, foi realizada uma simulacéo unidirecional (One-Way) para
investigar os efeitos das for¢as do fluido sobre os atuadores e flaps, antes de avancar
para andlises mais complexas. As propriedades mecanicas e térmicas da Liga de
Memoéria de Forma (LMF) de Ti-Ni, foram baseadas nos dados de experimentos
obtidos na literatura consultada, esses parametros foram essenciais para a aplicagao
dos modelos constitutivos no estudo, permitindo prever o0 comportamento
termomecanico do material. A implementacdo desses modelos gerou dados
numeéricos que ajudaram a identificar o modelo mais eficaz, escolhido para o
desenvolvimento do trabalho, com resultados que incluiram informacdes sobre os
esforcos e deslocamentos dos atuadores. O fluxograma apresentado na Figura 13

apresenta a metodologia do desenvolvimento realizado.
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4.1 Andlise de elementos finitos

Neste topico, serdo abordados a selecdo do perfil aerodindmico e suas
caracteristicas, além do dimensionamento e das propriedades dos dominios solido e
fluido utilizados na simulagéo unidirecional. O objetivo é compreender como as forcas
do fluido, como presséao e velocidade, atuam na asa, bem como seu comportamento
estrutural, fornecendo a for¢ca necessaria para que as ligas de Ti-Ni possam acionar o

flap.

4.1.1 Dimensionamento do perfil

Considerando o ponto de origem no bordo de ataque, este perfil aerodinamico
apresenta a sua maior espessura em 12,0 % do comprimento total de corda. Ja o
camber, que é a distancia perpendicular da linha média de curvatura em relacdo a
linha de corda, atinge o seu maximo em 40,0 % do comprimento total
(AIRFOILTOOLS, 2024). Conforme ilustrado na Figura 14, o perfil aerodinamico

escolhido foi o NACA 2412.
Figura 14 - Perfil NACA 2412.

Fonte: airfoiltools (2024)

4.1.3 Dominio fluido - Geometria do tunel de vento

A Figura 15 apresenta a modelagem 3D da geometria do volume de controle,
desenhada como uma caixa cujas dimensdes sao 5.000 mm x 5.000 mm x 10.000

mm, que atuara como um tunel de vento para a simulacédo CFD.
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Figura 15 - Dimens@es do dominio fluido e detalhe da asa (dominio fluido) dentro do volume
de controle.

Area 1028021821,0534mm?
X Overall| 10300mm

Y Overall| 10027, ,5068mm

Z Overall 20202,246mm

Fonte: Autora (2024)

4.1.2 Dominio sélido - Geometria da Asa

O prototipo desenvolvido é uma secdo de asa projetada com base no perfil
aerodindmico NACA 2412, dividido em duas secdes ajustaveis para alterar a
curvatura. A asa analisada foi baseada no modelo Cessna 172 Skyhawk, um
monomotor de asa alta que é amplamente utilizado para treinamento de voo devido a
sua robustez, estabilidade e facilidade de pilotagem (Nunes et al, 2016). A asa
adaptada possui uma corda aerodinamica de 202,2535 mm e um comprimento total
de 300,051 mm. As principais caracteristicas adotadas neste estudo estdo detalhadas
na Tabela 1.
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Tabela 1 - Caracteristicas da asa modificada e miniaturiza, baseada no Cessna 172.

Perfil NACA 2412 - modificado
Comprimento da Asa 300,051 mm
Area 132.595,9374 mm?
Comprimento do Flap 50,0625 mm
(sem inclinag&o)
Comprimento da Corda 202,2535 mm

Fonte: Autora. (2024)

Na Figura 16 consta a modelagem 3D da geometria da asa completa escolhida
com suas respectivas dimensfes principais como comprimento da asa, area,

comprimento da corda do perfil e dimensdes do flap.

Figura 16 - Modelagem da asa e dimensdes do flap.

Area  |132595,9374mm?
X Overall 300,051mm

Y Overall|27,6142mm

Z Overall 202,2535mm

jects: 50,0625mm

Fonte: Autora. (2024)
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O material usado para simular a estrutura da asa foi a liga de aluminio 2024-T3
cujas propriedades estdo descritas na Tabela 2. A liga de aluminio 2024 é para
usinagem de alta resisténcia, essa apresenta boas caracteristicas de usinabilidade,

capacidade de acabamento superficial e perfuracéo profunda.

Tabela 2 - Propriedades mecénicas da liga de aluminio 2024-T3.

Modulo de cisalhamento 28 GPa
Modulo de elasticidade 73,1 GPa
Coeficiente de Poisson 0,33
Limite de escoamento 0,45 GPa

Fonte: NUNES ET AL., 2016

4.1.4 Modelagem computacional para obtencdo das forcas resultantes no flap

As analises numéricas aumentam a confiabilidade do projeto, reduzem o tempo
de execucdao, previnem erros de projeto e diminuem os custos, entre outros beneficios.
Portanto, devem ser realizadas com extremo cuidado para representar a situacédo da
forma mais realista possivel.

A solucao de uma simulacdo de FSI em geral requer dois solvers separados,
um para o fluido (CFD) e outro para a estrutura (FEM) que realizam as operacdes em
ordem sequencial quando as informacfes sdo compartilhadas entre o Fluent e o
Mechanical nos pontos de sincronizagao.

Por possuir uma complexidade computacional menor em comparagdo com
simulacdes bidirecionais e ser Util para entender como as forcas do fluido afetam a
estrutura sem a necessidade de uma analise fluido-estrutural completa, escolheu-se
a simulacdo One-Way para investigagao inicial do problema proposto, cujas etapas
para sua realizacdo estdo descritas na Figura 17 e ele possui as seguintes
caracteristicas:

1. Calculo do Fluxo: O primeiro passo € realizar uma simulacdo CFD (Dinamica

de Fluidos Computacional) para calcular o campo de velocidade, presséo e

outros parametros do fluido.

2. Aplicagéo das Forgas: Os resultados do CFD séo entao utilizados para calcular
as forcas que atuam sobre a estrutura (neste caso, o atuador Ti-Ni e os flaps).
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3. Analise Estrutural: A analise estrutural é realizada com base nas forcas
determinadas pelo fluxo, sem considerar a influéncia que a deformacéo da

estrutura pode ter de volta no fluxo do fluido.

Figura 17 - Fluxograma com etapas para realizar uma simulagdo One-Way.

Simulagéo One-Way

Modelagem do Fluido

> Crie a geometria do
dominio fluido.

Defina as propriedades do
fluido e as condicdes de
contorno (entradas, saidas,
paredes, etc.).

v

Execute a simulacdo CFD
— para obter os campos de
pressao e velocidade.

Extraia os dados de forcas e

zgfrsus,(?f: g‘:)zraﬁtfggl sobre a &—— Transferéncia de dados

resultados do CFD.

> Crie a geometria da
estrutura (atuadores e flaps).

Defina as propriedades do
material (incluindo
comportamento da liga TI-Ni).

Modelagem da Estrutura

v

A 4

Realize a andlise estrutural LS A_pliqlue as éoFr%as obtidas da
i simulacé@o como cargas.
para avaliar a resposta dos & Andlise Estrutural ¢ g
atuadores e flaps as forcas
do fluido.
¢ Analise como as forgas do
fluido impactam a deformacéo

e o desempenho dos flaps.

Interpretacéo dos
Resultados

Avalie a eficiéncia do atuador
TI-Ni em resposta as
condigdes de voo.

Fonte: Autora (2024)

Segundo Nunes et al. (2016) a modelagem e o refinamento da malha séo
etapas cruciais nesse processo. A escolha criteriosa dos elementos, juntamente com
uma modelagem precisa e o grau adequado de refinamento da malha, séo essenciais
para garantir resultados mais préximos da realidade. No entanto, o valor exato nem
sempre é alcancavel; por isso, um estudo de convergéncia é fundamental para avaliar

se a modelagem é satisfatoria.
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4.1.5 Andalise de malhas

Desenvolveu-se as etapas da simulacao utilizando o software Ansys-Fluent e
Ansys-Mechanical® 24 em um computador equipado com um processador Intel® Core
i7-7500U, 16 GB de memodria e placa de video Nvidia GeForce® 940MX 4GB. Foram
utilizadas métricas de qualidade de malha “skewness” e razao de aspecto, que sao
para avaliar a qualidade da malha em uma simulacao numérica, quantificando o grau
de distor¢do ou assimetria dos elementos da malha, como apresentado nos graficos

da Figuras 19 e 22, comparando com um elemento ideal.

4.1.5.1 Malha - Dominio sélido

A Figura 18 representa a discretizacdo da asa, dominio solido utilizado na
simulacgéao.
Figura 18 - Malha da asa.

50,00 150,00

Fonte: Autora (2024)

A malha utilizada conta com 211.603 nés e 139.152 elementos, composta por
139.152 elementos TET10 (tetraédricos com 10 nés), aplicados em regides que
exigem maior precisdo e detalhe. Todos os elementos sdo de ordem quadrética e
possuem um tamanho de 3 mm. O uso de elementos tetraédricos, indica que a malha
foi projetada para lidar com geometria complexa, possibilitando simulacbes

detalhadas e confiaveis.
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Figura 19 - Medida de qualidade de malha utilizando o Skewness.

e T et10

0,00

0,50 0,63
Element Metrics

0,13 0,25 0,38

Fonte: Autora (2024)

4.1.5.2 Malha - Dominio fluido

A Figura 20 representa a discretizagdo do volume de controle, dominio fluido

utilizado na simulagao.

Figura 20 - Malha do volume de controle.

1,75e+03 5,25e+03

Fonte: Autora (2024)

A malha utilizada possui 650.280 nés e 3.054.410 elementos sélidos, sendo

composta por 2.814.930 elementos TET4, que sdo tetraédricos de 4 nés, utilizados

para representar volumes de maneira flexivel, e 239.480 elementos WEDG6, que sao

elementos de cunha com 6 nés, permitindo uma transicdo suave entre elementos

tetraédricos e hexaédricos. Os elementos tém um tamanho de 100 mm. A malha

apresenta uma camada de prisma ao redor do perfil aerodinamico, definida pela

espessura da primeira camada, onde a mesma foi determinada como 0,1 mm, com

um maximo de 10 camadas, e taxa de crescimento de 1,2. Ela € mais densa nas
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proximidades das bordas do perfil, onde ha maior interesse e ocorrem as alteracdes

mais significativas. Os detalhes da malha estdo apresentados na Figura 21.

Figura 21 - Detalhe da malha do dominio fluido préximo ao perfil.

Fonte: Autora (2024)

Figura 22 - Medida de qualidade de malha utilizando a razédo de aspecto.
[ 0 Teta —0— Wedb
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Element Metrics

Fonte: Autora (2024)

4.1.6 Analise Fluidodindmica - Ansys Fluent

Para esta analise, a asa do aeromodelo foi simulada com o angulo de ataque
variando para 0°, 4° e 8° bem como suas combina¢des com o flap ajustado a 0° e 6°,
visando obter os resultados dos contornos de velocidade e pressao ao redor do perfil,
bem como na asa como um todo, conforme mostrado na Figura 23. O modelo foi
posicionado em um volume de controle que era 50 vezes maior que a corda média
aerodinamica a montante e a jusante, a fim de evitar efeitos de borda na distribuicédo

de pressao.
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Figura 23 - Corte da interacéo entre o perfil e o fluido para obter contornos de presséo e
velocidade dentro do volume de controle.

Fonte: Autora (2024)

As imagens a seguir ilustram os locais onde as condi¢bes de contorno serao
aplicadas. Na Figura 24, esta representada a entrada com a velocidade do vento; a
saida com presséo igual a 0; as paredes do volume de controle, excluindo a entrada
e a saida. Alem de apresentar as condi¢gbes de contorno na pratica, aplicadas na
interface de configuracao do Ansys Fluent.

Figura 24 - Entrada, saida, paredes do volume de controle e aplicagdo das condi¢des de
contorno na interface do Fluent.

Paredes de volume
de controle

U

Saida

\ Paredes de volume

de controle

Entrada

Fonte: Autora (2024)

As condi¢des de contorno utilizadas na simulacdo foram definidas com o ar
como fluido de escoamento, com uma velocidade de entrada V = 40 m/s. A fronteira
do perfil foi considerada impermeavel (tipo parede) e o escoamento foi tratado como
incompressivel (com densidade constante, p = cte), desconsiderando os efeitos de
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transferéncia de calor. Os valores das condi¢Ges de contorno e as propriedades do ar

estao resumidas na Tabela 3.

Tabela 3 - Condigbes de contorno adotadas na simulagéo aerodindmica do prototipo.

Parametro Valor

Fluido em escoamento Ar
Velocidade de entrada V=40 m/s
Densidade de ar p =1,225 kg/m?
Viscosidade dinamica do ar p=1 ,789x10'5kg/ms
Temperatura do ar T=25°C
Numero de Reynolds Re = 200000

| Cohprxmento da cbrﬁé - 7 BB 7X7c:7:7202,2535mm
Erro residual 10°®

Fonte: Autora (2024)

O numero de Reynolds (Re) calculado pela Equacédo 4.1, adotando como

parametro geométrico [ = xc.

Re =— (4.1)

Nas simulagdes, foi adotado o modelo de turbuléncia RNG k-¢, que possibilita a
obtencao da distribuicdo das forgas de arrasto e sustentagcéo por meio da resolucao de
duas equac0Oes de transporte: uma para k (energia cinética turbulenta) e outra para ¢
(taxa de dissipacdo da energia cinética turbulenta). Esse modelo oferece maior

precisdo em comparacao ao modelo padrao de turbuléncia k-¢.

4.1.7 Andlise Estatica - Ansys Mechanical

A abordagem tradicional de determinacéo de tensdes e deformacdes de uma
estrutura sob um escoamento incidente consiste em uma simulagéo de fluidodinamica
(CFD) que provera o campo de pressao na estrutura. Esta condi¢éo, entdo, pode ser
interpretada como uma condic¢ao inicial ou condi¢cao de contorno para a simulacdo em
método de elementos finitos do sistema (Schmucker et al. 2010). Tal abordagem é
denominada acoplamento unidirecional, ou one-way coupling, visto que nele,
considera-se que as deformacgdes na estrutura sdo pequenas o suficiente para néo

alterar nem interferir no regime de escoamento.
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Devido a complexidade da estrutura, o estudo de Layston (2015) possibilitou a
realizacdo de aproximacgfes estruturais para facilitar a analise e reduzir o esforgo
computacional necessario. Para a analise estatica, foram implementadas as seguintes
condicdes de contorno: a superficie frontal da asa é fixada na longarina (Figura 25). A
pressdo estatica importada é aplicada uniformemente na superficie da asa, e esse
valor é obtido a partir dos resultados do CFD, conforme mostrado nas Figuras 48,49
e 50. As propriedades do material da asa utilizadas neste estudo estdo apresentadas

na Tabela 3.

Figura 25 - Suporte fixo na longarina.

Fonte: Autora (2024)

A seguir encontraremos as imagens da modelagem 3D dessa estrutura,

Figuras 26 e 27, na ferramenta Spaceclaim do software ANSYS.

Figura 26 - Modelagem completa da asa com flap com inclinag&o de 6°.

Fonte: Autora (2024)
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Figura 27 - Detalhe do perfil com inclinag&o de 6°.

Fonte: Autora (2024)

4.2 Projeto do atuador

O atuador proposto foi idealizado para atuar em um flap de aeronave, com base
em um aeromodelo de escala reduzida. A geometria do atuador foi definida com as
seguintes dimensdes (Figura 28): o comprimento da corda da asa € 202 mm, e o flap
possui 50 mm de comprimento e 17,5 mm de altura. A Figura 28 mostra o esquema
do sistema disposto na secao transversal da asa. O calculo do torque necessario para
mover o flap foi realizado com base nas forcas aerodindmicas admitidas e no

coeficiente de sustentacéo do flap.

Figura 28 - Secéo transversal da asa, base para o modelo preliminar do atuador é baseado.

Linha da Corda mFlap
il

IS

152 mm 50 m

Fonte: Adaptado de Coura (2016)

17.5mm

Essas dimensdes sao cruciais para calcular as forcas aerodinamicas, o torque
necessario para mover o flap e garantir que o atuador tenha forca suficiente para
realizar o movimento da superficie de comando. O objetivo do atuador é gerar
movimento no flap, permitindo sua deflexdo em diferentes angulos para controle da
aeronave. O atuador € projetado para ser compacto, eficiente e adequado as

dimensdes reduzidas do aeromodelo.
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O célculo do torque necessario para defletir o flap depende diretamente das
forcas aerodinamicas que atuam sobre ele e da distancia entre o ponto de aplicagéo
da forca e o eixo de rotacao.

Area do Flap:
A éarea da superficie de controle (flap) pode ser calculada como:
Aflap = comprimento x altura = 50 mm x 17,5 mm = 875 mm? = 8,75 x 10—4m?
s Forga Aerodinamica no Flap:

Para calcular a for¢ca aerodinamica que o flap experimenta, utilizamos a formula

baseada na pressao dindmica do ar na Equacéo (4.2):
F=%~p-V2-A-CL (4.2)
Onde:

p € a densidade do ar (aproximadamente 1,225 kg/m3 ao nivel do mar);

V é a velocidade do ar sobre o flap (geralmente entre 30 m/s e 50 m/s em

aeromodelos);
A é a area da superficie do flap (4 = 8,75 x 10—*m?);

C. é o coeficiente de sustentagdo do flap (geralmente em torno de 1 a 2 dependendo

da posicao do flap e do angulo de ataque) (Anderson, 2016).

Suponhamos que nas condi¢cfes mais criticas, a velocidade do ar seja V = 50
m/s e o coeficiente de sustentacdo C. = 2 para um angulo de deflexdo maximo do flap.
Tem-se que F = 2,68 N.

O torque necessario para gerar a deflexdo do flap, assumindo que a forca é

aplicada no meio do comprimento do flap (25 mm), € a Equacéo (4.3):
M=F-r (4.3)

Apéds determinacdo do torque necessario para a deflexdo do flap, precisa-se
calcular se o atuador com fios de Ti-Ni pode gerar essa for¢a. devido ao efeito
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memodéria de forma. Cada fio de Ti-Ni de 1 mm de diametro gera uma forca consideravel
devido ao seu alto médulo de elasticidade e capacidade de deformacéo. A area da
secao transversal de cada fio € apresentado na Equacao (4.4):
d

Afo=m-(Dr=m" (55? = 0,785 mm? = 7,85 x 107 m? (4.4)

Suponhamos que a tensao gerada no fio de Ti-Ni seja de 100 MPa, que é uma
estimativa razoavel para ligas de Ti-Ni em operacédo, jA que a tensdo recuperavel
maxima nessas ligas pode atingir até 400 MPa (Huang, 1998), mostrado na Equacéo
(4.5):

Ffio = 0 - Afio = 100 x 106 Pa - 7,85 x 10-’m* = 78,5N (4.5)

A forca gerada por cada fio de Ti-Ni, para as caracteristicas e tenséo
escolhidas, pode ser de 78,5 N. Portanto, € muito maior do que a forca necessaria
para defletir o flap em qualquer condicéo, indicando que o atuador pode gerar forca
suficiente com fios de Ti-Ni de 1 mm de diametro.

O sistema de atuacao funciona da seguinte maneira: O atuador € composto por
dois fios feitos de Ti-Ni, cada um com 1 mm de didmetro. Esses fios estéo fixados nas
extremidades e dispostos de maneira oposta, ou seja, de forma antagbnica, como
apresentado na Figura 29.

A "deformacédo axial" dos fios significa que eles se esticam ou se comprimem
ao longo do seu comprimento, dependendo da aplicac&o de calor ou frio. Quando um
dos fios é aquecido, ele se deforma, ou seja, muda sua forma e tamanho devido ao
efeito de memdéria de forma da liga Ti-Ni. Esse processo é reversivel: se o fio resfriar,
ele retorna a sua forma original.

Agora, como esses fios estdo dispostos de forma antagdnica, ou seja, um em
direcao oposta ao outro, quando um fio se deforma (ao ser aquecido, por exemplo), o
outro reage de forma contraria, criando uma interacdo que gera movimento. Esse
movimento de um fio influencia diretamente o movimento do outro.

Essa deformacao nos fios € o que faz o sistema gerar o movimento do "flap"
(uma parte movel de uma superficie de controle). O flap, que precisa se mover de um
lado para o outro, é ativado pela deformacéo dos fios de Ti-Ni. Assim, ao aquecer ou
resfriar os fios, o atuador consegue gerar movimento rotacional, permitindo que o flap

se movimente de acordo com as necessidades do sistema.
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Em resumo, a interacdo dos dois fios de Ti-Ni, controlada por variacdes de
temperatura, permite que o atuador gere movimento de forma eficiente e controlada,

sem a necessidade de componentes adicionais, como motores ou sistemas

hidraulicos.
Figura 29 - Modelo dos fios atuadores de Ti-Ni. Os fios de Ti-Ni estéo fixados nas
extremidades do sistema.
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Fonte: Adaptado de Coura (2016)

O projeto dimensional do atuador seguiu procedimentos similares aos
propostos por Coura (2016), com algumas adaptacdes. O material utilizado no estudo
encontra-se na fase austenitica, e sua recuperacdo de forma € ativada pela
possibilidade de formacdo de martensita tanto por aplicagdo de um esforco mecéanico
quanto pelo resfriamento. Em uma determinada faixa de temperatura, € possivel
aplicar uma forca na austenita, induzindo a formacgéao de martensita, 0 que provoca a
mudanca de forma. Apds a remocao da forca, o material retorna espontaneamente a
sua forma original, devido ao efeito de memoria de forma caracteristico do Ti-Ni
(nitinol). No entanto, conforme apontado por Duerig et al. (1999), existe um limite para
essa transformacao: a superelasticidade ocorre entre 25 e 50 °C acima da temperatura
de transformagdo da austenita (Af), com a condi¢do Af < TSe < Md, onde TSe é a
temperatura onde ocorre a superelasticidade e Md é a maior temperatura em que a
martensita pode ser induzida por tensao.

A forca e o movimento gerados pelos fios de Ti-Ni estdo diretamente
relacionados a deformacéo inicial que se busca recuperar. Essa deformacdo depende
do comprimento inicial do fio. Com base nesse principio, Coura (2016) propés um
método matematico para determinar o comprimento inicial do fio que ndo sofreu
deformacéo, considerando a quantidade de giro desejada para o elemento atuado.

A formulacao proposta leva em consideragao tanto o movimento do elemento
atuado quanto o comprimento recuperado do fio. Como o movimento do atuador é
circular, a quantidade de giro desejada é determinada pelo comprimento do arco que

o atuador precisa percorrer. Por outro lado, o comprimento recuperado do fio é
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definido pela deformacé&o que ocorre durante o ciclo térmico, como ilustrado na Figura
30.

Assim, o projeto do atuador ndo apenas busca garantir a deflexdo adequada
do flap, mas também leva em conta o desempenho mecéanico dos fios de Ti-Ni,
dimensionando-os de forma a maximizar a eficiéncia do sistema, com base no calculo

preciso do comprimento necessario para atingir o movimento desejado.

Figura 30 - Modelo usado para determinar o comprimento do fio de LMF no estado
indeformado.

Fio de LMF

Fonte: Fonte: Coura (2016)

O comprimento de arco de uma circunferéncia € definido pela Equacéo (4.6) e
a deformagéo do fio pela Equagéo (4.7):

l I-r-é (4 6)

4.7)

Onde [, € o comprimento do arco (m)
r € 0 raio do elemento atuado (m)
& é o0 angulo de giro desejado (graus)
¢ é a deformacéo recuperavel
lo € o comprimento do fio indeformado (m)
Al € o comprimento recuperado pelo fio (m)
Assumiu-se que o fio segue uma trajetdria tangencial a circunferéncia do eixo
do elemento atuado e que a quantidade de giro obtida é igual ao comprimento
recuperado pelo fio, conforme demonstrado na Equacéo 4.8:
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Al=1, (4.8)

Ao substituir as Equacdes (4.6) e (4.7) na Equacao (4.8), obtém-se a Equacao
(4.9), que descreve o comprimento ndo deformado do fio de LMF necessério para

alcancar o giro desejado.

Inré

l() = 180.< (4.9)

Se o0 angulo de giro for descrito em radianos, o comprimento do fio indeformado
pode ser obtido utilizando a Equacéo (4.10):

lo =— (4.10)

Com estas equacdes, pode-se definir o comprimento inicial do fio necessario
para gerar um determinado giro durante o acionamento dos fios ou avaliar a
guantidade de giro obtida por um fio com um determinado comprimento inicial,
considerando a deformacéo do fio constante.

Outra abordagem para determinar a quantidade de giro gerada pelo fio ou o
comprimento inicial € apresentada por EPPS e CHOPRA (2001). A Equacao (4.11)
aproxima o movimento gerado pelo atuador como uma linha reta, formando um
triangulo retangulo, conforme ilustrado na Figura 31. Assim, o angulo de giro pode ser

calculado utilizando a relacdo do seno desse triangulo.

§= sen—l(lﬂ—% (4.11)
Figura 31 - Movimento gerado pelo fio de LMF.
€L
K, = ll
. 0
Fios de LMF
Fr <

Fonte: Adaptado de EPPS e CHOPRA (2001).
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Para determinar o comprimento indeformado do fio a ser usado foi necessario
definir a quantidade de giro desejada, &§, e a deformacao recuperavel do fio, & . A
deformacédo <" € limitada pela maxima deformacao recuperavel, ¢;, pois deformacdes

maiores que ¢, nao sao recuperadas pelo EMF. Pela forma que os fios atuadores séo

dispostos no sistema, ¢ é limitada a metade do valor de ;.

4.3. Modelagem computacional do atuador através do software Ansys 2024R2

O modelo de atuador proposto foi analisado numericamente por meio do
método dos elementos finitos. Para essa andlise, foi utilizado o software comercial
Ansys Mechanical, que permitiu avaliar os esfor¢cos a que os fios atuadores estéo
submetidos durante o acionamento, além de verificar 0 movimento gerado pelo
atuador.

Neste capitulo, discutimos a configuracdo do sistema, cujo desenvolvimento
visa apresentar uma alternativa ao sistema convencional de atuadores dos flaps de
aeromodelos. Em geral, aeronaves de pequeno porte utilizam servomotores elétricos
para o acionamento dos flaps, enquanto aeronaves de grande porte empregam
sistemas hidraulicos e/ou eletro-hidraulicos. A primeira parte deste topico fornece uma
descricdo detalhada da geometria, malha e condicbes de contorno do sistema de
atuacdo. Em seguida, a proposta é simulada no Ansys Mechanical, onde sédo
apresentados os procedimentos utilizados no desenvolvimento do projeto e na coleta
dos resultados necessarios, com o objetivo de obter uma concluséo consistente sobre

a utilizacdo das LMF como atuadores em aeromodelos.

4.4 Modelo preliminar do atuador

O modelo preliminar do atuador, simulado no software ANSYS Mechanical, foi
desenvolvido com base no projeto apresentado na Figura 28. Esse modelo é
composto por duas partes: a primeira representa os fios de memoéria de forma e a
segunda representa o elemento atuado, que neste caso € um flap de aeronave. O
modelo CAD foi criado em 2D para simplificar e facilitar a compreensédo do
funcionamento e das condi¢cbes de contorno, sendo analisado em um plano
tridimensional. Nesse contexto, os fios sdo considerados como elementos de trelica
unidirecionais, uma vez que os fios de memdéria de forma sofrem apenas esforcos

axiais de tracéao.
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Levando em consideracgéo as dimensodes do perfil da asa e a forma com que os
fios s&o posicionados no interior da asa, determinou-se o comprimento indeformado
do fio de memoéria de forma utilizando a Equacéo (4.9). Para o modelo preliminar
considerou-se que o giro desejado pelo atuador, para este caso, de 6° (0,10472 rad)
e que a deformacéo inicial recuperavel do fio € de 0,024 (2,4%). Com isso determinou-
se o comprimento indeformado do fio necessério para o modelo, que é de 21,81 mm.
A modelagem computacional do atuador foi realizada utilizando o software
ANSYS Mechanical, com o objetivo de simular o comportamento dos fios de Ti-Ni
durante o ciclo térmico e a interacdo entre os fios e o flap. A Figura 32 mostra a
modelagem 2D realizada no CAD do Ansys 2024 R2, considerando o flap como um
triangulo com 50 mm de comprimento e 17,5 mm de altura com o ponto de giro (c)
atuando como um ponto de rotagcdo, e comprimentos dos fios determinados pela
Equacéo 4, a depender do angulo de giro desejado, e as condi¢des de contorno foram
estabelecidas de modo a garantir a precisao na simulacao.

Figura 32 - Modelo 2D do atuador desenvolvido no software ANSYS.

o 50,0 mm

Fonte: Autora (2024)

A malha utilizada possui 28.101 nés e 27.242 elementos, sendo composta por
26.742 elementos de casca de segunda ordem, que representam estruturas
bidimensionais, como cascas e superficies, capazes de suportar forcas em diferentes
direcbes, sendo 26.679 QuadShell8, que sédo elementos quadrilaterais de 8 nos,
utilizados em superficies mais regulares e planas, 63 elementos TriShell6, que sao
elementos triangulares de casca com 6 nés, ideal para superficies que podem ter
formas complexas e irregulares, e 500 elementos de viga de primeira ordem, do tipo
Beam3, composto por 3 nés, usado para modelar vigas em estruturas onde a flexédo e
a deformacado ao longo do comprimento da viga sdo importantes. Os elementos tém

um tamanho de 0,2 mm. A Figura 33 apresenta a malha gerada para a modelagem.
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Figura 33 - Malha do sistema de atuacéo.

Fonte: Autora (2024)

Foi empregado a métrica de skewness para avaliar a qualidade da malha. O

grafico na Figura 34 quantifica o grau de distor¢cdo ou assimetria dos elementos.

Figura 34 - Medida de qualidade de malha utilizando o Skewness.
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Fonte: Autora (2024)

As condig¢des de contorno do modelo estdo localizadas nos pontos localizados
na Figura 35. Nos pontos (a) e (b), o modelo foi engastado, restringindo qualquer
movimento do fio, com suportes fixos. No ponto (d) foi aplicada uma for¢ca baseada na
forca de reacdo do flap adquirida na simulacdo One-Way. Nos pontos (d) e (e), sao
aplicadas as condi¢cbes térmicas nos fios 1 e 2, respectivamente. No ponto (f), o
movimento € restrito nas dire¢cdes dos eixos cartesianos x e y, mas o giro € permitido
no eixo z.

Como o flap ndo deve se deformar ao acionar os fios de LMF, ele foi modelado
como um corpo rigido, garantindo que a distancia entre os pontos (a) e (b) permaneca

inalterada durante a simulacao.
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Figura 35 - Condi¢Bes de contorno no modelo 2D no Ansys Mechanical.

[El Thermal Condition: 22, °C
[E Thermal Condition 2: 22, °C

Fonte: Autora (2024)

Foram simuladas quatro configuragdes, variando as condi¢des térmicas e as
transformacdes de fase nos fios, utilizando o efeito de memoria de forma simples. A
Tabela 4 apresenta as configuragcdes de simulacdo para o modelo de atuador,
detalhando as condicdes térmicas e as ativacdes dos dois fios de Ti-Ni nas diferentes
situacdes. As condi¢des sao descritas de acordo com a temperatura dos fios e a forma

como cada fio é ativado, pela temperatura, e como isso afeta o comportamento do

atuador.
Tabela 4 - Resumo com as configura¢cdes de simulacéo.
Configuragbes | Temperatura Temperatura Ativacao do fio 1 Ativacao do fio 2
do fio 1 do fio 2
22°C 22°C Né&o ativado (ciclo N&o ativado (ciclo
(temperatura (temperatura térmico em térmico em
dereferéncia) | dereferéncia) temperatura temperatura ambiente)
ambiente)
2 22°C 100°C N&o ativado (ciclo Ativado (transformacéo
(temperatura térmico em de fase induzida pela
de referéncia) temperatura temperatura, >50°C,
ambiente) acima de Af)
3 -15°C 22°C Ativado N&o ativado (mantido a
(temperatura (transformagéo de 22°C)
de referéncia) fase por
temperatura, abaixo
de Mf)
4 -15°C 100°C Ativado Ativado (transformacéo
(transformacéo de de fase induzida pela
fase por temperatura, >50°C,
temperatura, abaixo acima de Af)
de Mf)

Fonte: Autora (2024)
Em resumo, a Tabela 4 descreve quatro cenarios com diferentes combinacdes

de temperaturas e ativagcdes dos fios de Ti-Ni, com o objetivo de testar o
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comportamento de memodria de forma do material em condi¢cdes variadas de
temperatura.

- Configuracédo 1: representa uma condicao inicial, onde ambos os fios estao
em temperatura ambiente e ndo ha transformacao de fase ou ativacdo do sistema.

- Configuragéo 2: o fio 1 permanece em temperatura ambiente, enquanto o fio
2 atinge uma temperatura suficientemente alta para induzir uma transformagéo de
fase e gerar movimento no sistema.

- Configuracéo 3: o fio 1 é ativado pela baixa temperatura, 0 que provoca a
transformacao de fase e deformagdo no material, enquanto o fio 2 ndo passa por
nenhuma alteragéo, ja que sua temperatura permanece em 22°C.

- Configuracao 4: ambos os fios passam por transformacdes de fase, mas de
maneiras diferentes: o fio 1 é ativado pela baixa temperatura, e o fio 2 € ativado pela
alta temperatura. Esses dois efeitos de transformacdo de fase geram movimentos
antagonicos, o que provoca o movimento desejado no atuador.

Com os resultados da simulagdo do modelo, foi possivel avaliar o movimento
gerado pelo atuador, o giro alcangcado durante o acionamento dos fios e a tenséo
produzida pelos fios atuadores, informacfes que serdo apresentadas na proxima
secdo. Pode-se avaliar a tensdo gerada pelos fios de LMF durante o processo de
atuacao para diferentes configuracdes, correlacionando-a com sua deformacéo

recuperavel.

4.5 Modelo numeérico - Verificacao

A verificagdo do modelo utilizado nas andlises € crucial, pois é necessario
assegurar que os resultados obtidos nas simula¢cdes numéricas sejam consistentes
com os dados experimentais disponiveis na literatura.

O modelo constitutivo para o efeito memoria de forma no ANSYS é
fundamentado principalmente no Modelo de Transformacao de Fase e na Teoria da
Superelasticidade. Esses modelos sao projetados para capturar 0 comportamento
nao-linear e dependente da temperatura das ligas com memoria de forma, como o
NiTi (Niguel-Titanio). A base teorica desses modelos inclui abordagens matematicas
e fisicas, conforme descrito os modelos constitutivos termomecéanicos do referencial
tedrico deste trabalho, que cobrem tanto as transformacdes de fase quanto a resposta

elastica nao-linear.
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Para verificar a modelagem de um fio Ti-Ni com efeito memdria de forma
usando a andlise de elementos finitos no ANSYS, foi empregado um modelo
simplificado de uma viga que simulou o comportamento do fio quando submetido a
temperaturas diferentes. A geometria do modelo utilizado na validacdo esté ilustrada

na Figura 36.

Figura 36 - Geometria do modelo de verificag&o.

lLine Iength 50mm|

Fonte: Autora (2024)

O modelo possui uma secédo transversal circular, com raio de 1 mm e um
comprimento total de 50 mm. Para as condi¢Oes de contorno demonstradas na Figura
37, tem-se a viga esta engastada em uma de suas extremidades com um suporte fixo
(a), um fixed rotation para que a viga ndo possa rotacionar em torno do eixo x (b), um
deslocamento no ponto (c) para entender como a estrutura responde a cargas
aplicada, além da condicéo térmica, estabelecida em 22°C, o que afeta a resposta do
modelo constitutivo termomecanico da LMF e esta igual a temperatura de referéncia

do material escolhido para este trabalho.

Figura 37 - Modelo usado na verificacdo do comportamento da liga Ti-Ni (ANSYS

Mechanical).

Fonte: Autora (2024).
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A discretizacdo do modelo de verificacéo foi realizada por meio de uma malha
composta por bidimensionais do tipo Beam3, elementos de viga com 3 nds, com
tamanho de 0,05 mm. Esse tipo de elemento possui oito nos lineares, totalizando
1.000 elementos e 2.001 nds, conforme apresentado na Figura 38.

Figura 38 - Discretizacdo do modelo de validacdo (ANSYS Mechanical).

0,000 5,000 10,000 (mm)

2500 7500

Fonte: Autora (2024)

Para verificar a adequacao de cada modelo, os resultados obtidos na simulagéao
foram comparados com dados experimentais baseados nos modelos constitutivos
apresentados, o que possibilitou identificar o mais adequado para a analise dos fios
de LMF dos atuadores.

5.6 Definicdo das caracteristicas da liga de memaria de forma

A liga de memdria de forma utilizada neste trabalho foi a liga de Ti-Ni, que se
destaca entre as demais LMF por suas excelentes propriedades mecanicas e térmicas
(FUNAKUBO E KENNEDY, 1987). A liga selecionada foi a Ti-Ni equiatdbmica, cuja
composicdo quimica esta descrita na Tabela 5, e teve sua caracterizacao baseada na
literatura de Silva et. Al (2021) que sera descrita a seguir.

Tabela 5 - Composi¢des quimicas das ligas Ti-Ni.

Liga Ti(%at) | Ni(%at) | Ti(%p) | Ni(%p)

Equiatémica 50 50 45 55
Fonte: Adaptado Silva et. Al (2021)
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De acordo com Silva et al. (2021), as técnicas de caracterizacdo utilizadas no
seu estudo incluiram difracdo de raios-X, que revelou a presenca das fases
martensita, austenita romboédrica. A resistividade foi aplicada para determinar as
temperaturas de transformacdo, as amplitudes e as histereses da liga analisada.
Adicionalmente, foi realizado um ensaio mecanico de microdureza Vickers para
verificar se 0 método resultou em uma boa solidificacao da liga e se a dureza estava
alinhada com os dados da literatura. Para este trabalho vamos obter apenas os dados
referentes a resistividade.

Para os experimentos da resistividade, Medeiros (2001) diz que foi conduzido
pelo método dos quatro pontos, no qual quatro fios equidistantes sdo soldados a
superficie da amostra. Uma fonte de energia gerou uma corrente entre os dois fios
externos, enquanto a voltagem foi medida pelos fios internos. As temperaturas
variaram de -10°C a 100°C durante o experimento. As Figuras 39 e 40 apresentam as
temperaturas de transformacao das ligas fabricadas, elas foram obtidas pelo método
da resistividade. (Silva et al., 2021)

Figura 39 - Temperaturas de transformacéo austenitica da liga equiatdmica 55Ni_45Ti.
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Fonte: (Silva et al, 2020).
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Figura 40 - Temperaturas de transformagéo martensitica da liga equiatdmica 5Ni_45Ti.
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Fonte: (Silva et al, 2020).

O experimento de resistividade revelou picos de transformacfes martensiticas
tipicos das ligas com memoéria de forma. Enquanto algumas ligas de Ti-Ni tém
temperaturas de transformacédo abaixo de -50°C, dificultando sua aplicacéo, a liga
analisada permitiu uma variedade de usos. A baixa histerese térmica é vantajosa, pois
evita a perda do efeito memoaria, conhecido como amnésia (SILVA, 2014).

Para modelar o comportamento de uma liga de Nitinol com memoéria de forma
na fase austenitica, foram utilizados dados da biblioteca do ANSYS, que sdo descritos
por sete constantes que definem o comportamento de tensdo-deformacao do material
durante ciclos de carga e descarga em condi¢cdes de tensdo uniaxial e carga térmica.
Com base nos dados obtidos para a temperatura de referéncia de 22 °C e nas
informagOes da caracterizacdo de Silva et al. (2021), a Tabela 6 apresenta as
propriedades essenciais da liga Ti-Ni utilizadas nas simulagdes do modelo atuador.



93

Tabela 6 - Propriedades da Liga Ti-Ni e Temperaturas de transformacdo, amplitudes e

histereses.
Property Value Unit.

Isotropic Elasticity
Derive from Young’s modulus a...
Young’s Modulus 60000 Mpa
Poisson’s Ratio 0,36
Bulk Modulus 7,1429E+10 Pa
Shear Modulus 2,2059E+10 Pa
Shape Memory Effect
Hardening Parameter 1000 Mpa
Reference Temperature 22 C
Elastic Limit 50 Mpa
Temperature Scaling Parameter 2.1 Mpa C/-1
Maximum Transformation Strain 0,04 mm mm?”-1
Martensite Modulus 45000 Mpa
Lode Dependency Parameter 0,05

Liga As AF Aso € Ms MF Mso €c Hr
55Ni_45Ti 25°C [ 224°C | 12°C | 19,9°C | 22,4°C | -0,6°C 18,5 -23°C | -1,5°C

5. RESULTADOS E DISCUSSOES

Fonte: Adaptado Silva et. al (2021)

Nestes topicos serdo discutidos os resultados obtidos na validacdo do modelo

constitutivo, nas simulacdes FSI One-Way e na analise estatica do sistema de atuador

proposto.

5.1

Verificagéo

O modelo constitutivo adotado para os estudos € baseado no software

comercial Ansys®. As definicdes basicas estdo detalhadas no "Theory Reference for

the Mechanical APDL and Mechanical Applications” (2024), que apresenta duas

opcoes para simulagcédo de LMF: uma para modelar o comportamento supereléstico do

material e outra para o efeito memdéria de forma.

Para analisar o comportamento da liga e os parametros necessarios a

simulacdo, o ANSYS® APDL™ foi selecionado como ponto de partida. A primeira
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configuracéo a ser realizada envolve as propriedades do material (Tabela 6) descrito
na sua propria biblioteca. Os resultados serdo comparados com o trabalho
fundamentado Auricchio (2001).

Além disso, é feita a definicdo dos dados de saida que serdo apresentados no
estudo. Para elaborar o diagrama tensao versus deformagdo e possibilitar uma
comparacao qualitativa. A partir da Figura 41, observa-se algumas diferengas, como
a magnitude da deformacdo no diagrama tensdo-deformacéo, sendo explicada pela
diferenca das leis mecéanicas de cada modelo constitutivo. Esta diferenca inclui a
diferenga no tratamento do modulo de elasticidade para as fases austenitica,
martensitica e intermédia (transformacédo direta ou reversa), pois o modelo utilizado

pelo Ansys® APDL™ considera somente o médulo de elasticidade da fase austenitica.

Figura 41 - Grafico Tensao versus Deformacéo do comportamento mecanico da liga Ti-Ni

apos carregamento térmico de 22°C.
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Fonte: Autora (2024)

No entanto, apesar da simplificacdo do modelo, as simulacdes quasi-estaticas
visaram verificar inicialmente a capacidade do software ANSYS® em simular o
comportamento das Ligas com Memoria de Forma (LMF) e auxiliar na elaboracdo de
uma rotina para a execucédo das simulagcfes, conseguindo captar de forma satisfatéria

o comportamento de memoria de forma do material.

5.2 Resultados das analises da Simulacdo One-Way

Essa abordagem é geralmente usada para materiais hiperelasticos ou que

sofrem grandes deformacgdes durante o escoamento. Quando 0 escoamento causa
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apenas pequenas deflexdes na estrutura, sem afetar seu regime, o processo pode ser
simplificado com a simulagéo de uma via. Portanto, foi realizada uma simulagcdo em
uma via de um aeromodelo com perfil NACA 2412, utilizando um modelo de interacéo
fluido-estrutura para calcular as forcas de reacao no flap em diferentes condicdes de
operacdo. A analise considerou diversas configuracdes de angulo de ataque e
deflexdo do flap para obter as forcas de reacdo resultantes. Os resultados foram
obtidos com base nas interacdes entre o fluido (ar) e a estrutura do aeromodelo,
permitindo uma avaliacdo precisa das forcas atuantes no flap em diferentes cenérios
de voo. As forgcas de reacao calculadas variam conforme o angulo de ataque e a
deflexdo do flap, o que é crucial para o entendimento do desempenho aerodinamico
do sistema e sera utilizado como condi¢do de contorno para a simulacdo da analise
estrutural do atuador proposto no estudo.

No caso das malhas analisadas, observa-se uma razéo de aspecto proxima de
1 e skewness baixo (proximo de 0), para ambas analises (Figura 19 e Figura 22) o
gue indica que os elementos estdo bem alinhados e se aproximam de uma forma ideal,

como tetraedros e hexaedros.

5.2.1 Andlises - CFD

Nesta andlise suprime-se o dominio soélido para nédo influenciar nos resultados
e diminuir o esforco computacional. Para uma velocidade do ar de 40 m/s, com angulo
de ataque variando de 0°, 4° e 8°, com uma combinac&o com o angulo de deflexdo do
flap de 0°, 4° e 6°. Serdo apresentados resultados de presséo e velocidade ao longo
do perfil aerodinamico, a relagéo entre os coeficientes de arrasto e sustentacdo, bem
como suas forcas de reacao e a pressao ao redor da asa.

Nas Figuras 42, 43 e 44 pode-se visualizar os graficos de presséo ao longo do

perfil da asa para as combinagodes.



Figura 42 - Presséao ao redor do perfil da asa com angulo de ataque 0°,4° e 8°,

respectivamente, com flap sem deflexéo.

Fonte: Autora (2024)
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Figura 43 - Presséao ao redor do perfil da asa com angulo de ataque 0°,4° e 8°,

respectivamente, com flap a 4°.

Fonte: Autora (2024)
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Figura 44 - Presséao ao redor do perfil da asa com angulo de ataque 0°,4° e 8°,

respectivamente, com flap a 6°.

Fonte: Autora (2024)

Os resultados de presséao obtidos ao redor do perfil do aerofélio estudado com

diferentes angulos de ataque e deflexbes de flap revela como essas variaveis
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influenciam a sustentacéo e o risco de estol. Quando o angulo de ataque € de 0°, o
fluxo é simétrico, com maior press&o na parte inferior e menor na parte superior. A
medida que o angulo de ataque aumenta para 4° e 8°, a diferenca de pressao entre a
parte superior e inferior aumenta, gerando mais sustentacao, mas também elevando
o risco de estol, especialmente a 8°. O aumento da sustenta¢édo € acompanhado pela
possibilidade de separacéao do fluxo na parte superior, o que pode causar turbuléncia.
Quando o flap € defletido em 4°, a sustentacdo aumenta ainda mais devido a
maior diferenca de pressao entre as superficies superior e inferior, com a pressao
inferior elevando-se e a superior diminuindo. A combinagéo de angulo de ataque e
deflexdo do flap altera substancialmente a distribuicdo de pressao. A 6° de deflexao,
a sustentagdo aumenta ainda mais, mas com um aumento no arrasto. A pressao
inferior se eleva consideravelmente, favorecendo a sustentagdo, enquanto a pressao
superior diminui.
Em comparacéo, os resultados mostram que o aumento do angulo de ataque
e a deflexdo do flap melhoram a sustentacdo, mas também aumentam o risco de estol
e arrasto, especialmente em angulos elevados. A deflexdo do flap em angulos baixos
pode melhorar a performance sem grandes penalidades em arrasto, mas a altos
angulos pode causar separacoes e estol. Apesar de ndo ser o volume de controle
ideal, a parede nao esta influenciando nos resultados de velocidade e de presséo ao
redor do perfil, nem na pressao na asa como um todo.
Nas Figuras 45, 46 e 47 pode-se visualizar os campos de velocidade para as
combinac¢des estudadas, visualizando a variacdo do ar nas sec¢0es superior e inferior

ao longo do perfil aerodinamico.
Figura 45 - O campo de velocidade ao longo da superficie da asa, mostrando como a

velocidade do ar varia em diferentes sec¢des (superior e inferior) para 0°, 4° e 8° sem deflexdo no flap.
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Fonte: Autora (2024)

Figura 46 - O campo de velocidade ao longo da superficie da asa com flap defletido de 4°

mostrando como a velocidade do ar varia em diferentes se¢des (superior e inferior).
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Figura 47 - O campo de velocidade ao longo da superficie da asa com flap defletido de 6°

mostrando como a velocidade do ar varia em diferentes se¢des (superior e inferior).
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A analise dos resultados de velocidade ao redor do perfil de aerofdlio estudado
considerando diferentes angulos de ataque e deflexdes de flap, revela como esses
fatores afetam o comportamento do fluxo. Com angulo de ataque de 0°, o fluxo é
simétrico, com maior velocidade na parte superior e menor na inferior, sem risco de
separacdo. Aos 4° de angulo de ataque, o fluxo acelera mais na parte superior,
aumentando a diferenca de velocidades, mas com risco de separacdo na parte
superior, 0 que pode reduzir a velocidade localmente. Aos 8°, a aceleracao do fluxo
na parte superior € ainda maior, mas a separacao do fluxo aumenta, podendo levar a
desaceleracao e estol.

Com flap a 4°, a diferenca de pressdes aumenta, acelerando o fluxo superior e
aumentando a sustentag&o, com risco maior de separacao, especialmente em angulos
altos. Com flap a 6°, a aceleracdo do fluxo é mais pronunciada, o que melhora a
sustentacdo, mas também aumenta o risco de separagéo e desaceleragdo do fluxo,
especialmente a 8°, reduzindo a performance aerodinamica.

Em resumo, a deflexdo do flap melhora a sustentacdo, mas também aumenta
o risco de separacdo do fluxo, especialmente a altos angulos de ataque,
comprometendo a estabilidade e a eficiéncia aerodinamica. Vé-se que o campo de
velocidade ao longo da superficie da asa presente nas Figuras 45, 46 e 47, influencia
diretamente a distribuicio de presso e o fluxo de ar. A medida que a velocidade do
fluido aumenta, a presséo diminui. A simulagdo permite visualizar o comportamento
do fluxo, identificando regides de separacao e recirculacdo. Além disso, a velocidade

impacta as forcas atuantes no aerofélio, afetando sua performance aerodinamica.
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A pressao total € a combinacdo da pressado estatica e dinamica, refletindo o
comportamento do ar ao redor da asa durante a simulagéo. Os resultados de presséo
apresentados nas Figuras 48, 49 e 50 mostram sua distribuicdo ao longo de toda a
superficie da asa, destacando que o ponto critico de pressao geralmente ocorre na
parte inferior da asa, proximo a borda de ataque, onde o fluxo de ar comeca a se

separar da superficie.
Figura 48 - Pressao ao longo da superficie da asa com angulo de ataque 0°, 4° e 8° sem

deflexdo de flap.

Fonte: Autora (2024)
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Figura 49 - Presséo ao longo da superficie da asa com angulo de ataque 0°, 4° e 8° com

deflexdo de flap de 4°.

Fonte: Autora (2024)
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Figura 50 - Presséo ao longo da superficie da asa com angulo de ataque 0°, 4° e 8° com

deflexdo de flap de 6°.

Fonte: Autora (2024)

5.2.2 Andlises - Estatica

Nesta andlise suprime-se o dominio fluido, importando a presséao encontrada
na superficie da asa através do acoplamento da analise fluidodinamica com a analise
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mecanica, exemplificado na Figura 51 o que foi realizado para todas as simulagdes,
como condicao de contorno para a andlise estatica estrutural no Mechanical.

Figura 51 - Pressao importada do Fluent com angulo de ataque 0°, 4° e 8° sem deflexado de

flap.

-0,0019041
-0,0022657 Min

Fonte: Autora (2024)
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Os resultados de tenséo equivalente seréo apresentados para 0s casos em que
o flap encontra-se sem deflexdo e com a deflexdo méaxima estudada que é de 6°. As
Figuras 52 e 53 ajudam a identificar as regides mais criticas da asa, onde pode ocorrer
o risco de falha por esfor¢cos excessivos. As zonas de tensdo maxima normalmente

estdo proximas ao ponto de fixacdo da asa no corpo da aeronave e nas extremidades.

Figura 52 - Tensé&o equivalente na asa a 0°, 4° e 8° sem deflexdo de flap.

0,043705
0,021903
0,00010099 Min

0,043705
0,021903
0,00010099 Min

0,08731
0,065508

0,021903
0,00010099 Min

Fonte: Autora (2024)
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Figura 53 - Tenséo equivalente na asa a 0°, 4° e 8° com deflexdo de flap de 6°.

0,11873
| 0,079217
0,039707
0,00019735 Min

0,23747

| 0,19793
4 0,15838
0,11884
E 0,07929
0,039744
0,00019799 Min

0,11881
B 0,079273
0,039736
0,00019824 Min

Fonte: Autora (2024)

Os resultados de deformacao (Figuras 54 e 55) ajudam a verificar se a asa se
deforma de forma aceitavel sob as cargas aplicadas, enquanto a deformacéao total
oferece uma visdo geral do quanto a asa se move sob carga, a deformacao unitéria
detalha o comportamento do material sob essas for¢as. Os valores encontrados para
total foram baixos, indicando que possui uma flexibilidade que n&o afeta a

performance aerodindmica e estrutural da aeronave e para unitaria foram muito
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baixos, indicando que com relagdo ao comportamento elastico, a estrutura nao esta
sofrendo deformacdes permanentes ou proximas ao limite elastico do material, o que
pode levar a falha estrutural.

A regido de deformacdo maxima € na area que possui altas pressoes
aerodindmicas. Isso pode afetar a aerodindmica da asa e aumentar o risco de
separacao do fluxo. Em contrapartida a parte inferior da asa apresenta deformagéao
total muito pequena devido ao suporte estrutural e a distribuicdo de carga, refletindo
uma resisténcia maior. E também tende a ser menor nos centros de carga, por serem
uniformemente distribuidas, essas areas geralmente suportam bem as tensdes

aplicadas.

Figura 54 - Regides de deformacéo total e deformagéo unitaria na asa a 0°, 4° e 8° sem

deflexéo de flap .

2,5124e-6
2,0972e-6
1,682e-6
1,26680-6

1 85161e-7
4,3643e-7
2,1239¢-8 Min

1,682e-6
1,2668e-6
85161e-7
4,3643e-7
2,1239¢-8 Min

1,2668e-6
85161e-7
4,3643e-7
2,1239%-8 Min

Fonte: Autora (2024)
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Figura 55 - Regifes de deformacéo total e deformacé&o unitaria na asa a 0°, 4° e 8° com

deflexdo de flap de 6°.

0,0075573
0,0060458
0,0045344
0,0030229
0,0015115
0 Min

371496

29757e-6
2,2364e-6
1,4972e-6
7.5797e-7
1,8735¢-8 Min

Fonte: Autora (2024)
A Figura 56, exemplifica a condicdo na qual se obteve as forcas que o flap esta
submetido. A Tabela 7 descreve os resultados das forcas aerodinamicas e de reacao
para cada configuracéo de angulo de ataque e deflex&do do flap.

Figura 56 - Condicéo para obter a forca de reacéo que o flap est4 submetido.

Fonte: Autora (2024)
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Tabela 7 - Resultados aproximados das forcas de reagdo para diferentes configuragdes de angulo de
ataque e deflex&o do flap.

Angulo Angulo de Coeficiente de Coeficiente Forca de Forca de Forca de

de deflexdodo | sustentacédo (Cl) de arrasto sustentacao arrasto (N) reacdo no flap
ataque flap (°) (Cd) (N) (N)

©)

0 0 0.0088 1.6424e-06 8.7018 0.0016 8.6359

0 6 0.017812 -3.8698e-06 17.4565 -0.0038 17.4330

4 0 0.0088 1.7071e-06 8.7023 0.0017 8.6359

4 6 0.017829 -1.8727e-05 17.4726 -0.0183 17.4500

8 0 0.0088 1.6203e-06 8.7018 0.00159 8.6359

8 6 0.017832 -3.4178e-05 17.4754 -0.0334 17.4520

Fonte: Autora (2024)

5.3 Resultados das analises numéricas do modelo do atuador preliminar

Os resultados obtidos neste estudo sdo fundamentais para compreender o
comportamento dinamico do atuador aplicado ao flap de uma asa de aeromodelo, com
foco nas forgas de reacéo, deformacdes estruturais e desempenho do sistema sob
diferentes condi¢cdes operacionais. Para essa andlise, utilizamos a simulacédo de
elementos finitos (FEA) para modelar e simular o comportamento do atuador e da
estrutura do flap. A simulagéo foi conduzida com o auxilio de software de mecéanica
computacional, considerando as interacdes fluido-estrutura para avaliar a resposta da
estrutura a forcas externas e internas em diversos cenarios de operacéao.

As condicdes de operacdo foram definidas por diferentes angulos de ataque
(0°, 4° e 8°) e variagbes na deflexdo do flap (0°, 4° e 6°), que sdo parametros criticos
para o controle aerodinamico do aeromodelo. Esses parametros afetam diretamente
a performance do atuador, e sua analise permite entender as variagdes na carga
aplicada no flap, bem como o comportamento estrutural da asa e o impacto no
desempenho geral do sistema.

Através das simulacdes, foram coletados dados sobre as forcas de reacdo no
flap, deformacdes totais, tensGes equivalentes na estrutura e a deformacao especifica
nos fios do atuador. Esses parametros sdo cruciais para a avaliacao da integridade
estrutural do sistema, sua capacidade de atuar sob diferentes condigdes e a eficiéncia
geral do design proposto.

As condic¢des de operacgéo, que envolvem o angulo de ataque e a deflexdo do
flap, foram aplicadas como variaveis independentes. Para cada combinagéo desses
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parametros, foram simulados os efeitos da interacao entre o fluido (aerodinamica) e a
estrutura, levando em consideracéo as forgas de reagao no flap, que variam conforme
a deflexdo e o angulo de ataque. Essa abordagem permitiu uma analise precisa das
forcas de reagdo necessarias para movimentar o flap, as deformacdes sofridas pela
estrutura e a tens&o nos fios do atuador.

Para os angulos de ataque de 0°, 4° e 8°, sem deflexdo do flap, a forca de
reacdo que o flap necessita para ser atuado foi a mesma, 8,6359 N, portanto para
exemplificar os resultados para cada uma das configuracdes de acionamentos dos

fios estdo presentes nas Figuras 57, 58, 59 e 60.

Figura 57 - Resultados da configuracéo 1 - &ngulos sem deflex&o no flap.

Deformacéo Total

0,23101
0,15401
0,077003
0 Min

Tenséo Equivalente

1149
9197
6897,7
4598,5
22993
0,071434 Min

Deformacéo nos fios

-0,0029037
-0,0033185
-0,0037333 Min

Fonte: Autora (2024)
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Figura 58 - Resultados da configuragdo 2 - angulos sem deflexdo no flap.

Deformacao Total

Tenséo Equivalente

Deformacéo nos fios

0,0020736
0,0016588
0,0012441
0,00082942
0,00041471
0 Min

Fonte: Autora (2024)
Figura 59 - Resultados da configuragdo 3 - angulos sem deflexdo no flap.

Deformagao Total
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Tensao Equivalente

0,071434 Min

Deformacéo nos fios

000

0,0020747

0,0016598

0,0012448

0,00082988 -0,0029034
0,00041494 -0,0033182

0 Min -0,0037329 Min

Fonte: Autora (2024)
Figura 60 - Resultados da configuracéo 4 - &ngulos sem deflex&o no flap.

Deformagéo Total

Tenséo Equivalente

4604,7
23024
0,071434 Min
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Deformacéo nos fios

0,0037337 Max pi
0,0033188 S —

0,002904

0,0024891 -0,0012452

0,0020743 -0,0016603

0,0016594 -0,0020753

0,0012446 -0,0024904

0,0008297 -0,0029055

0,00041485 -0,0033205 = S——
0 Min -0,0037356 Min

Fonte: Autora (2024)

Os parametros apresentados nas figuras e tabelas incluem as forcas de reacao
no flap, a deformacéo total e equivalente da estrutura, a deformacdo nos fios e os
angulos de giro do atuador para cada combinacdo estudada. Esses dados sé&o
essenciais para avaliar o desempenho do atuador e da estrutura em condi¢cdes
operacionais variaveis. Através da analise detalhada de cada parametro, é possivel
compreender melhor o funcionamento do sistema, identificar areas para otimizacdo e
melhorar tanto a operacdo do atuador quanto a performance aerodinamica do
aeromodelo. Esses resultados serdo apresentados em secdes especificas para uma

analise mais clara e aprofundada.

5.3.1 Forcgas de reacao no flap

A andlise das forcas de reacéo no flap foi conduzida para uma série de angulos
de ataque e deflexdes do flap, com o objetivo de avaliar as demandas de forga para o
movimento do sistema. Compreender essas forcas € essencial para determinar a
capacidade de atuacdo do atuador, pois elas refletem a carga aplicada ao flap e, por
conseguinte, a carga exigida do atuador para gerar o movimento. A Tabela 8
apresenta essas forcas para diferentes configuracdes de angulo de ataque e deflexao
do flap, proporcionando uma visdo detalhada de como a deflexdo influencia a carga
no flap e a necessidade de forga no atuador. Os resultados demonstrados na tabela
indicam que as forcas de reacgao no flap variam conforme a deflex&o do flap e o angulo
de ataque. A tabela a seguir apresenta os valores especificos obtidos para as forcas

de reacdo em cada configuracao.
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Tabela 8 - Resultados aproximados das forcas de reacgéo para diferentes configuragbes de

angulo de ataque e deflexado do flap.

Angulode | Angulo de Forca de
ataque (°) | deflexdodo | reacdono

flap (°) flap (N)

0 0 8,6359

0 4 14,2650

0 6 17,4330

4 0 8,6359

4 4 14,2710

4 6 17,4500

8 0 8,6359

8 4 14,2520

8 6 17,4520

Fonte: Autora (2024)
Os resultados demonstram que, a medida que a deflexdo do flap aumenta, a
forca de reacdo necessaria também aumenta, independentemente do angulo de

atague. Esse comportamento € consistente para os angulos de ataque de 0°, 4° e 8°.

5.3.2 Resultados de deformacéao total e tensdo equivalente

A deformacao total médxima e as tensdes equivalentes maximas fornecem
informacdes sobre a integridade estrutural da asa e do atuador sob diferentes
condicdes de operacdo. Esses parametros sdo essenciais para verificar a seguranca
do design e garantir que a estrutura ndo atinja limites criticos de deformacéao ou falha.
Para os angulos de ataque de 0°, 4° e 8°, sem deflexdo do flap, a forca de
reacdo que o flap necessita para ser atuado foi a mesma, 8,6359 N, portanto os
resultados da deformacéo total e tensdo equivalente maximas da estrutura e a
deformacgéo no eixo x para cada um dos fios em cada uma das configuracdes de

acionamentos dos mesmos estao presentes na Tabela 9.

Tabela 9 - Resultados da deformacéo total e tenséo equivalente maximas da estrutura e

deformacédo no eixo x para cada um dos fios.

Configuracdo | Deformacao Tenséo Deformacdodo | Deformacao
total max equivalente fio 1 (mm) do fio 2 (mm)
(mm) max (MPa)
1 0,69303 20693 0,0037332 | -0,0037333
2 0,69287 20723 0,0037324 | -0,0037360
3 0,69295 20691 0,0037345 | -0,0037329
4 0,69279 20721 0,0037337 | -0,0037356

Fonte: Autora (2024)
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A deformacao total maxima é muito proxima entre as diferentes configuracdes,
variando entre 0,69287 mm e 0,69303 mm. Isso indica uma grande estabilidade da
estrutura sob essas condi¢cdes. As pequenas diferencas (da ordem de micrémetros)
nao tém impacto significativo na seguranca da estrutura.

Para o angulo de ataque 0° e o flap com deflexdo de 4°, a forca de reacdo que
o flap necessita para ser atuado foi de 14,2650 N, tem-se entdo os resultados da
deformacéo total e tenséo equivalente maximas da estrutura e a deformacéo no eixo
X para cada um dos fios em cada uma das configuragcbes de acionamentos dos

mesmos demonstrados na Tabela 10.

Tabela 10 - Resultados da deformacao total e a tensdo equivalente maximas da estrutura e

deformacédo no eixo x para cada um dos fios.

Configuracdo | Deformacao Tensao Deformacdo | Deformacéo
total max equivalente | do fiol (mm) do fio 2
(mm) max (MPa) (mm)
1 0,69669 20724 0,0037399 -0,0037400
2 0,69653 20754 0,003739 -0,0037426
3 0,69661 20722 0,0037411 -0,0037396
4 0,69645 20752 0,0037403 -0,0037422

Fonte: Autora (2024)
A deformacéo total maxima é ligeiramente maior, variando entre 0,69645 mm

e 0,69669 mm, indicando que a deflexdo do flap causa um pequeno aumento na
deformacdo da estrutura, mas ainda assim dentro de limites aceitaveis.

Para o angulo de ataque 0° e o flap com deflexdo de 6°, a forca de reacdo que
o flap necessita para ser atuado foi de 17,4330 N, tem-se entdo os resultados da
deformacdo total e tensdo equivalente maximas da estrutura e a deformacédo no eixo
X para cada um dos fios em cada uma das configuragcbes de acionamentos dos

mesmos demonstrados na Tabela 11.

Tabela 11 - Resultados da deformagéo total e a tensédo equivalente maximas da estrutura e

deformacé&o no eixo x para cada um dos fios.

Configuracdo | Deformacéo Tensao Deformacédo | Deformacéo
total max equivalente do fiol do fio 2
(mm) max (MPa) (mm) (mm)
1 0,69875 20741 0,0037436 | -0,0037437
2 0,69859 20771 0,0037428 | -0,0037464
3 0,69867 20739 0,0037449 | -0,0037433
4 0,69852 20769 0,0037440 | -0,0037460

Fonte: Autora (2024)



118

Observa-se um aumento ainda mais notavel na deformacéo total, com valores
entre 0,69852 mm e 0,69875 mm. Esse aumento se alinha com o aumento da forga
de reacdo do flap, que foi de 17,4330 N, em comparacdo com 14,2650 N nas
condicBes anteriores. A tendéncia de aumento da deformacédo € consistente com o
aumento da carga.

Para o angulo de ataque 4° e o flap com deflexdo de 4°, a forca de reacdo que
o flap necessita para ser atuado foi de 14,2710 N, tem-se entdo os resultados da
deformacéo total e tensédo equivalente maximas da estrutura e a deformacéo no eixo
X para cada um dos fios em cada uma das configuracbes de acionamentos dos

mesmos demonstrados na Tabela 12.

Tabela 12 - Resultados da deformacao total e a tensdo equivalente maximas da estrutura e
deformacé&o no eixo x para cada um dos fios.

Configuracdo | Deformacéao Tenséao Deformacéo | Deformagéo
total max equivalente | do fiol (mm) do fio 2
(mm) méax (MPa) (mm)
1 0,69669 20724 0,0037399 -0,0037400
2 0,69653 20754 0,0037391 -0,0037426
3 0,69662 20722 0,0037411 -0,0037396
4 0,69646 20752 0,0037403 -0,0037423

Fonte: Autora (2024)

Os valores de deformacéo total seguem um padrdo semelhante ao do angulo
de ataque 0° com flap defletido 4°, com a deformacéo variando entre 0,69646 mm e
0,69669 mm. A diferenca € pequena, indicando que a estrutura mantém um
desempenho estavel mesmo com o aumento do angulo de ataque.

Para o angulo de ataque 4° e o flap com deflexdo de 6°, a forca de reacdo que
o flap necessita para ser atuado foi de 17,4500 N, tem-se entdo os resultados da
deformacéo total e tenséo equivalente maximas da estrutura e a deformacéo no eixo
X para cada um dos fios em cada uma das configuracbes de acionamentos dos

mesmos demonstrados na Tabela 13.

Tabela 13 - Resultados da deformacéo total e a tensédo equivalente maximas da estrutura e

deformacé&o no eixo x para cada um dos fios.

Configuracao | Deformacéo Tenséao Deformagédo | Deformagéo
total max equivalente | do fiol (mm) | do fio 2 (mm)
(mm) max (MPa)
1 0,69876 20741 0,0037436 -0,0037437
2 0,69860 20771 0,0037428 -0,0037464
3 0,69868 20739 0,0037449 -0,0037433
4 0,69853 20769 0,0037441 -0,0037460

Fonte: Autora (2024)
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Novamente, um pequeno aumento na deformacdo total € observado, com
valores entre 0,69853 mm e 0,69876 mm, indicando que o0 aumento do angulo de
ataque combinado com a maior deflexdo do flap resulta em um aumento da carga e,
consequentemente, da deformacé&o da estrutura.

Para o angulo de ataque 8° e o flap com deflexdo de 4°, a forca de reacdo que
o flap necessita para ser atuado foi de 14,2520 N, tem-se entdo os resultados da
deformacéo total e tenséo equivalente maximas da estrutura e a deformacéo no eixo
X para cada um dos fios em cada uma das configuracbes de acionamentos dos

mesmos demonstrados na Tabela 14.

Tabela 14 - Resultados da deformacéo total e a tensédo equivalente maximas da estrutura e
deformacé&o no eixo x para cada um dos fios.

Configuracdo | Deformacgéo Tensao Deformacédo | Deformagéo
total max equivalente | do fiol (mm) | do fio 2 (mm)
(mm) méax (MPa)
1 0,69668 20724 0,0037398 -0,0037399
2 0,69652 20753 0,0037390 -0,0037426
3 0,69660 20722 0,0037411 -0,0037396
4 0,69645 20752 0,0037403 -0,0037422

Fonte: Autora (2024)

A deformacéo total maxima é praticamente idéntica a observada no angulo de
ataque 4° com flap defletido 4°, variando entre 0,69645 mm e 0,69668 mm. Isso
sugere que a estrutura responde de forma similar a diferentes angulos de ataque
quando a deflexdo do flap € mantida em 4°.

Para o angulo de ataque 8° e o flap com deflexdo de 6°, a forca de reacdo que
o flap necessita para ser atuado foi de 17,4520 N, tem-se entdo os resultados da
deformacdo total e tenséo equivalente maximas da estrutura e a deformacao no eixo
X para cada um dos fios em cada uma das configuracbes de acionamentos dos

mesmos demonstrados na Tabela 15.

Tabela 15 - Resultados da deformacao total e a tensdo equivalente maximas da estrutura e
deformacé&o no eixo x para cada um dos fios.

Configuracdo | Deformacgéo Tensao Deformacédo | Deformagéo
total max equivalente | do fiol (mm) | do fio 2 (mm)
(mm) méax (MPa)
1 0,69876 20741 0,0037436 -0,0037437
2 0,69860 20771 0,0037428 -0,0037464
3 0,69869 20739 0,0037449 -0,0037433
4 0,69853 20769 0,0037441 -0,0037460

Fonte: Autora (2024)
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A deformacdo total maxima segue o mesmo padrao, variando entre 0,69853
mm e 0,69876 mm. Esse pequeno aumento pode ser devido a combinagédo do angulo
de ataque maior e a deflexdo do flap, que aumenta a carga sobre a estrutura.

Em todas as condi¢cfes de operacéo, a tensao equivalente maxima se mantém
bastante consistente, variando entre 20691 MPa e 20771 MPa. A flutuacéo é pequena,
indicando que a estrutura € robusta o suficiente para suportar as diferentes forcas sem
risco significativo de falha. A tensdo maxima aumenta ligeiramente com o aumento da
deflexdo do flap e do angulo de ataque, mas as variacfes sdo pequenas. A tensao
nao ultrapassa niveis criticos, indicando que a estrutura permanece segura durante
todas as condi¢des simuladas.

Nas quatro configuracdes analisadas, a deformacdo total ocorre na
extremidade do flap, enquanto as tensées maximas se concentram nos pontos de
conexao dos fios com a estrutura, permanecendo estaveis em todas as simulacdes. A
deformacédo total aumenta com a deflexdo do flap e o angulo de ataque, mas as
variacdes sdo pequenas e dentro dos limites aceitaveis. As tensdes permanecem
quase constantes, indicando que a estrutura € capaz de suportar as diferentes
condicbes sem atingir niveis criticos. Em geral, as deformacfes totais e tensdes
equivalentes maximas permanecem dentro de limites adequados, garantindo a

integridade estrutural.

5.3.3 Resultados para deformagéo nos fios

A deformacao nos fios do atuador é monitorada para garantir que o sistema de
acionamento permaneca funcional e eficiente durante os ciclos de operacéo. A analise
das deformacbes nos fios permite avaliar o desempenho do atuador sob cargas
variaveis e identificar possiveis falhas ou pontos criticos no sistema.

As diferencas na deformacéo dos fios de Ti-Ni afetam diretamente o0 movimento
do atuador, sendo a interacao equilibrada entre os fios essencial para o funcionamento
eficiente do sistema. As deformacdes dos fios 1 e 2 estéo equilibradas, como esperado
pelo design simétrico do atuador, portanto o sistema opera de forma mais eficiente,
proporcionando um movimento estavel e controlado do flap. Esse equilibrio aprimora
a precisdo da deflexdo, otimiza a resposta dinamica e contribui para melhor

desempenho aerodindmico e durabilidade. Portanto, o controle das deformacfes de
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cada fio € de extrema importancia para garantir a operacédo eficiente e confiavel do
atuador, assegurando um movimento suave e coordenado.

Com base nos resultados das simulacfes realizadas e descritas nas Tabelas 9
a 15, observa-se que o fio de liga Ti-Ni € ativado de maneira significativa, elevando
sua temperatura em mais de 50°C acima da temperatura critica necessaria para a
transformacao para a fase austenitica. Esse aquecimento pode ser causado de duas
formas: pela tenséo aplicada ao fio, gerando o efeito Joule, ou por uma fonte externa
de calor. Além disso, o fio também pode sofrer resfriamento natural por processos
como convecgao ou outros mecanismos de dissipacdo térmica, o que induz a
transformacao de fase de volta para a martensita.

Quando a temperatura do fio cai abaixo da temperatura minima de
transformacdo da martensita (Mf), ocorre a transformacdo natural para a fase
martensitica, que pode resultar em alteracbes nas propriedades mecanicas do
material. Essa transformacao de fase, tanto no aquecimento quanto no resfriamento,
é crucial para a movimentacao do atuador, pois altera a estrutura cristalina do Ti-Ni,
permitindo que o material se deforme de maneira controlada.

No sistema mais critico analisado, apresentado na configuragdo 4, o fio 1
apresenta a maior expansdo quando ativado pelo efeito de memodria de forma,
enquanto o fio 2 experimenta a maxima contracao, também ativando o efeito memoéria
de forma. Essas deformacdes opostas nos dois fios geram um movimento coordenado
do sistema, com o flap movendo-se no sentido horéario devido a forca resultante das
diferencas de expansao e contracdo entre os fios, de acordo com as condi¢des de
contorno aplicadas ao modelo. Esse comportamento € essencial para o controle

preciso do atuador e do movimento do flap no aeromodelo.

5.3.4 Resultados para movimento gerado pelo acionamento dos fios

Os angulos de giro indicam o movimento gerado pelo atuador nas diferentes
configuragbes, fornecendo uma medida direta da eficiéncia do sistema de
acionamento em gerar o movimento desejado no flap. A Tabela 16 apresenta os
angulos de giro do atuador no eixo z para as diferentes configuracdes de angulo de
ataque e deflexdo do flap. Esses resultados sdo essenciais para avaliar o movimento
gerado pelo sistema de atuador em cada cenario simulado, fornecendo informacdes

cruciais sobre o desempenho do atuador sob diversas condigbes operacionais. A
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tabela detalha os angulos de giro obtidos para cada configuracéo, permitindo uma

andlise precisa do comportamento do sistema.

Tabela 16 - Angulos de giro (°) do atuador obtidos nas configuracoes.

Angulo | Deflexdo | Configuracdo | Configuracdo | Configuracdo | Configuracéo
de do flap 1(°) 2(°) 3(°) 4 (°)
ataque ®)
)
0°,4°, 8° 0° 2,6127 2,6137 2,6128 2,6139
0° 4° 2,6087 2,6097 2,6089 2,6099
4° 4° 2,6087 2,6097 2,6089 2,6099
8° 4° 2,6087 2,6097 2,6089 2,6099
0°, 4°, 6° 2,6065 2,6075 2,6066 2,6076
80

Fonte: Autora (2024)

Quanto aos angulos de giro do atuador, os resultados indicam uma variagéo
minima entre as diferentes configuragdes, sugerindo um desempenho consistente do
sistema de atuacédo. As variacdes nos valores do angulo de giro sao pequenas (0,001
grau), possivelmente devido a imprecisdes de medicao.

Para qualquer valor de deflexao de flap, o angulo de giro do atuador varia muito
pouco entre os diferentes angulos de ataque. Os valores de angulo de giro para os
angulos de ataque de 0°, 4° e 8° sdo bastante proximos, indicando que o atuador tem
uma resposta quase constante a variacdo do angulo de ataque nas condicdes
apresentadas.

Para cada configuracdo, observa-se uma leve diminuicdo nos valores do
angulo de giro conforme a deflex&o do flap aumenta. Por exemplo, quando o angulo
de ataque € 0° e a deflexdo do flap vai de 0° a 6°, o valor do angulo de giro diminui de
2,6127 para 2,6065, 0 que sugere que o atuador é sensivel a deflexdo do flap, com
uma ligeira reducdo no angulo de giro com o aumento da deflexdo. O movimento
obtido pela analise foi avaliado pela quantidade de giro obtida na simulagdo. Com
relacdo aos angulos de giro do atuador no eixo z, eles permanecem 0s mesmos,
independente da configuragdo térmica em que se encontrem os fios, sendo
diretamente influenciados e determinados pelo angulo de deflexdo do flap.

Também sdo notadas pequenas deformacfes residuais, que permitem ao
material retornar a sua forma original. As simulagdes do modelo preliminar indicam
gue o sistema de atuagao proposto pode ser aplicado para mover os flaps de um

aeromodelo, uma vez que o movimento gerado esté alinhado com o desejado para o
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sistema. Além disso, os fios de liga Ti-Ni demonstram a capacidade de gerar alta

tensao rapidamente.

6. CONCLUSAO E SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

A simulacédo da interacao fluido-estrutura (FSI) de atuadores de liga Ti-Ni com
memoria de forma aplicada em flaps de aeronaves demonstrou resultados
promissores e relevantes para o avancgo na eficiéncia e desempenho dos sistemas de
controle aerodinamico. Os estudos realizados evidenciam que a capacidade de
recuperagdo do material, combinada com sua resposta rapida a estimulos térmicos,
pode resultar em movimentos precisos e adaptaveis dos flaps, contribuindo para uma
melhor manobrabilidade de um aeromodelo.

Com as informacgdes coletadas sobre as ligas com memaria de forma (LMF),
foi possivel fundamentar os estudos analiticos e experimentais relacionados a esses
materiais, com foco especial na liga Nitinol. Assim, em conjunto com a metodologia
adotada, foram estabelecidos os parametros necessarios para a utilizacdo desse
material como atuador na estrutura do flap. Dessa forma, foi viavel analisar sua
resposta as aplicacdes realizadas por meio do desenvolvimento do protétipo do
atuador e do segmento funcional da asa em estudo.

As simulacdes confirmaram a eficacia do sistema proposto, mostrando que a
interacéo entre o fluxo de ar e os atuadores permite alcancar parametros de forca e
movimento com o material Ti-Ni em diferentes configuracdes. As analises destacaram
a importancia das pequenas deformacdes residuais, que garantem a manutencdo da
forma dos atuadores apés cada ciclo, essencial para sua durabilidade. Os resultados
indicaram que o atuador tem um comportamento estavel em relacdo ao angulo de
ataque, mas é sensivel a deflexdo do flap, com uma leve reducéo no angulo de giro a
medida que a deflexdo aumenta. As diferentes configuragbes n&o alteram
significativamente o desempenho do atuador.

No modelo da asa de um aeromodelo, observou-se que a deformacao inicial
dos fios de liga Ti-Ni e o angulo de deflexdo desejado no flap influenciam a resposta
do atuador, com maiores deformagdes resultando em maior movimento na simulagéo.
O Ti-Ni se destaca por gerar uma alta forgca quando aquecido, mesmo em fios de
pequeno diametro, e suas propriedades, juntamente com as caracteristicas

geometricas, impactam diretamente os resultados. O sistema proposto para



124

movimentar uma superficie de controle demonstrou eficacia, conseguindo superar as
forcas aerodinamicas da asa. Apesar das limitagbes encontradas para alcancar
simula¢cdes com maior precisao, evidenciando a necessidade de melhorias e estudos
mais aprofundados, o sistema mostrou-se promissor.

Este estudo abre caminho para futuras investigacdes, onde novas
configuracbes e integracbes de materiais poderdo ser exploradas, ampliando o
potencial de aplicacdo de atuadores com memoria de forma em diferentes contextos
aeronauticos. Assim, a pesquisa ndo so contribui para a inovagao no design de flaps,
mas também reforca a relevadncia dos materiais inteligentes na engenharia
aeroespacial, apontando para um futuro em que a eficiéncia e a sustentabilidade se
tornem cada vez mais interligadas nas tecnologias aeronauticas.

Como sugestdes para trabalhos futuros, recomenda-se desenvolver e testar
diferentes configuracdes geométricas dos atuadores para maximizar a eficiéncia e a
resposta dinamica. Construir protétipos em escala real para validar os resultados das
simulacdes em condicfes reais de voo. E realizar estudos sobre a durabilidade e a

fadiga dos atuadores em condi¢des de uso prolongado.
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