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Resumo

Tavares, Eduardo Jesus (2009). Modelo Experimental para Ensaios de Flutter de uma Secéo
Tipica Aeroelastica. Dissertacdo (Mestrado) — Escola de Engenharia de S&o Carlos,

Universidade de Sdo Paulo, Sdo Carlos, 2009.

A aeroelasticidade é a ciéncia que estuda os fendmenos provenientes das interagdes
entre forcas aerodindmicas, elésticas e inerciais. Estes fendmenos podem ser classificados
como estaticos ou dinamicos e estes divididos em problemas de estabilidade ou de resposta.
Destaca-se aqui o flutter, um fendmeno aeroelastico dindmico de estabilidade. A velocidade
critica de flutter é a fronteira entre a estabilidade e instabilidade de um sistema aeroelastico.
Em velocidades menores que a critica qualquer oscilacdo € amortecida ao longo do tempo. Na
velocidade critica o sistema aeroelastico apresenta oscilagdes auto excitadas com amplitude e
frequéncia constantes. Acima da velocidade critica verificam-se oscilacfes instaveis que
resultam na falha de uma estrutura. Este trabalho apresenta o projeto, fabricacéo e testes de
um modelo experimental para testes de flutter em tunel de vento. O modelo experimental é
composto por uma asa rigida conectada a uma suspensdo elastica que atribui dois graus de
liberdade ao experimento. As caracteristicas inerciais e elasticas do modelo experimental séo
determinadas e utilizadas em um modelo aeroeldstico computacional. Este modelo utiliza as
equacdes de movimento para uma secao tipica combinadas com o modelo aerodinamico nédo
estacionario de Theodorsen. O método V-g € utilizado para a solucdo do problema de flutter,
ou seja, determinacdo da velocidade critica de flutter. Esta solucdo é confrontada com a
velocidade critica medida em ensaios em tunel de vento. A evolucdo aeroelastica do modelo

experimental é medida e apresentada como respostas no dominio do tempo e da frequéncia.

Palavras-chave: Aeroelasticidade, flutter, secéo tipica, modelo experimental, tanel de

vento.
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Abstract

Tavares, Eduardo Jesus (2009). Experimental Model for Flutter Tests of a Typical Aeroelastic
Section. M.Sc. Dissertation — Escola de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de Sao

Paulo, Sdo Carlos, 2009.

Aeroelasticity is the science which studies the interaction among inertial, elastic, and
aerodynamic forces. Aeroelastic phenomena can be divided in static and dynamic problems
and these studied as problems of stability or response. Flutter is a dynamic aeroelastic
problem of stability and one of the most representative topics of aeroelasticity. The critical
flutter speed can be defined as the frontier between stability and instability. Below the critical
speed vibrations are damped out as time proceeds. At the critical flutter speed the system
presents a self-sustained oscillatory behavior with constant frequency and amplitude. Unstable
oscillations are observed for speeds above the critical one leading to structural failure. The
design, fabrication and tests of an experimental model for flutter tests in wind tunnels are
presented in this work. The experimental model has a rigid wing connected to a flexible
suspension that allows vibrations in two degrees of freedom. The elastic and inertial
parameters of the experimental system are used in a computational aeroelastic model. The
equations of motion for a typical aeroelastic section and an unsteady aerodynamic model
given by Theodorsen are combined and the resulting aeroelastic equations are solved using
the V-g method. The computational results are compared with the experimental critical flutter
speed measured in wind tunnel tests. The experimental aeroelastic behavior with increasing

airflow speed is given in time and frequency domain.

Keywords: Aeroelasticity, flutter, typical section, experimental model, wind tunnel.
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1 Introducao

Fendmenos aeroelésticos sdo observados em aeronaves desde 0S primeiros voos,
conforme relatado em Garrick e Reed (1981), Collar (1959), Ashley (1970), Friedmann
(1999) e Garrick (1976). Estes fenémenos resultam da interacdo entre forcas elasticas,
inerciais e aerodinamicas, onde, forcas aerodindmicas sdo induzidas por deformacdes estaticas
ou oscilatorias da estrutura ou por forcas externas resultantes de distdrbios.

A aeroelasticidade € uma area relacionada com o estudo do movimento de um corpo
flexivel através de um fluido. Os fendmenos aeroelasticos podem ser classificados como
fendmenos de estabilidade ou de resposta, e estes divididos em fendmenos estaticos e
dindmicos. Problemas aeroelasticos de estabilidade surgem quando deformacdes estruturais,
que ocorrem em um corpo flexivel em movimento em um fluido, induzem forgas
aerodindmicas adicionais, que produzem novas deformacdes que induzirdo novas forcas
aerodinamicas que, por sua vez, provocardao maiores deformacdes e assim sucessivamente
(Forsching, 1979). Um corpo perfeitamente rigido exposto a um fluxo de ar ndo apresentaria
problemas aeroelasticos. Assim, sendo a estrutura de uma aeronave um sistema flexivel, ela
podera estar sujeita a alguns problemas aeroelasticos em algumas condic6es de voo.

A partir da Segunda Guerra Mundial os problemas aeroelasticos passaram a
influenciar mais significativamente o desenvolvimento das aeronaves devido ao aumento da
velocidade de voo. Atualmente, a busca por melhor desempenho tem influenciado o projeto
de aeronaves, introduzindo modificacGes que podem torna-las mais leves e consequentemente
mais flexiveis. Assim, alguns problemas aeroelasticos passaram a ser significantes dentro do
envelope de voo de uma aeronave (Dugundji, 2003).

Dentre os possiveis problemas aeroeldsticos em uma aeronave destaca-se o flutter,

um fendmeno aeroeldstico dinamico onde dois ou mais modos de vibrar estruturais estdo
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acoplados e excitados por cargas aerodindmicas. De um modo mais formal, o flutter ocorre
quando um componente de uma aeronave, ou a aeronave inteira, apresenta caracteristica
oscilatoria e autoexcitada a partir de uma determinada velocidade de voo, Bisplinghoff et al.
(1955), Bisplinghoff e Ashley (1962), Fung (1955). Em velocidades menores que esta
velocidade critica qualquer oscilacdo serd amortecida. Entretanto, em velocidades maiores
que a critica qualquer distarbio dindmico inicial resultard na caracteristica oscilatoria
autoexcitada e acarretara, se ndao suprimido, em falhas estruturais.

Considerando a natureza destrutiva do flutter, testes em tdnel de vento sdo
considerados uma alternativa segura para a realizacdo de ensaios aeroelasticos. Os testes em
tunel de vento podem ser realizados utilizando-se modelos de asas flexiveis (Mukhopadhyay,
1995) ou utilizando-se modelos de asas rigidas associadas a dispositivos flexiveis (Waszak,
1998; Ko, Kurdila e Strganac, 1997; Chowdhury e Sarkar, 2003). A primeira alternativa é
uma representacdo mais proxima de um problema real de flutter. Mas, considerando-se a
integridade dos equipamentos e do tanel de vento, a segunda alternativa € uma maneira mais
segura para a realizacdo de experimentos aeroservoelasticos.

Assim tem-se como objetivo deste trabalho o projeto, a fabricacéo e testes em tdnel
de vento de um modelo experimental para flutter. Sdo encontrados na literatura diferentes
modelos de dispositivos flexiveis para testes aeroelasticos em tinel de vento como em
Dansberry et al. (1993), Ko et al. (1998) e Chowdhury e Sarkar (2003). Um dispositivo
semelhante ao proposto por Conner (1996) foi desenvolvido para a obtencdo de flutter
binario. Este dispositivo é constituido por uma asa rigida suportada por um sistema elastico
que Ihe atribui dois graus de liberdade, movimentos de flexdo e de torcdo.

O sistema é projetado utilizando-se programas comerciais de CAD de onde sao
extraidos parametros importantes para simulacGes aeroelasticas. O modelo aeroelastico

considera as equagdes de movimento para uma se¢do tipica (modelo por pardmetros
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concentrados) e a aerodindmica € representada utilizando-se 0 modelo aerodindmico n&o-
estacionario desenvolvido por Theodorsen (1935). A solucdo do problema de flutter é
realizada com o método V-g (ou K). Com o modelo avaliou-se se o projeto do dispositivo
experimental é adequado para a faixa de velocidades do tanel de vento soprador disponivel.
Apos as simulagdes e ajustes de alguns parametros o modelo fisico foi fabricado e iniciaram-
se 0s testes em tunel de vento para a determinacdo da velocidade critica de flutter. Os
resultados experimentais foram confrontados com os resultados obtidos com o modelo
aeroelastico computacional desenvolvido. A velocidade critica medida experimentalmente foi
semelhante a velocidade determinada computacionalmente. As razdes para diferengas entre
resultados computacionais e experimentais sdo discutidos ao longo do texto. Assim, a

metodologia de projeto do dispositivo se mostrou adequada para o problema em questéo.
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2 Revisdo Bibliografica

2.1 Fundamentos da Aeroelasticidade

Aeroelasticidade € a area do conhecimento que estuda do efeito das forcas
aerodindmicas nos corpos elasticos. Os efeitos aeroelasticos resultam da interacdo entre forcas
elasticas, inerciais e aerodindmicas, ou seja, forcas aerodindmicas sdo induzidas por
deformacdes estaticas ou oscilatérias da estrutura ou por forcas externas resultantes de
disturbios.

Conforme descrito em Fung (1955), a teoria cléssica de elasticidade trabalha com
tensOes e deformacfes de corpos elasticos sob efeitos de forcas externas ou deslocamentos
conhecidos. O carregamento externo agindo no corpo é, em geral, independente da
deformacdo do corpo, pois se assume que as deformacgdes sdo pequenas e que ndo afetam
significativamente a acdo de forcas externas. Nestes casos, desprezam-se as deformacdes e
realizam-se os calculos baseando-se na forma inicial. Na maioria dos problemas aeroelasticos
a situacdo ocorre de forma distinta da anterior. As forcas aerodinamicas atuando em um corpo
flexivel em movimento dependem do comportamento do mesmo em relacdo ao escoamento
de ar. A magnitude das forcas aerodinamicas ndo é conhecida até que a deformacéo elastica
seja determinada para uma determinada condicdo de voo.

Um problema aeroelastico interessante é o de estabilidade de uma estrutura flexivel
sob acdo do escoamento de ar. Dada uma configuracdo de um corpo elastico, as solicitaces
aerodinamicas crescem rapidamente com a velocidade do escoamento (proporcionais ao
quadrado da velocidade). Sendo a rigidez independente desta velocidade, havera uma

velocidade critica na qual a estrutura se tornard instavel. A instabilidade pode ser
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caracterizada por deformacg0es excessivas que podem resultar na destruicdo da estrutura, por
oscilagbes autoexcitadas com amplitude constante (caso tipico de um sistema aeroelastico
ndo-linear) que diminuirdo a vida da estrutura e induzirdo falhas em longo prazo, ou por
oscilagbes autoexcitadas com amplitude crescente (caso tipico de um sistema aeroelastico
linear) que provocaréo falhas em curto prazo da estrutura.

O diagrama de blocos da figura 2.1 representa o problema aeroelastico tipico em
termos de estabilidade para uma aeronave. A aeronave possui suas caracteristicas estruturais,
independentes da velocidade, e as caracteristicas aerodindmicas dependentes da velocidade. O
angulo de ataque inicial ao ¢ modificado para um angulo de ataque elastico o, devido ao
efeito do carregamento aerodindmico sobre a estrutura flexivel. Este processo de interacdo &
retroagido nas variadas condi¢cdes de voo da aeronave, até que se atinja uma condicdo de
equilibrio (condicdo estavel) ou ocorra uma falha estrutural estatica ou dindmica (condigéo

instavel).

Estrutura + Aerodindmica
(Independente da velocidade) (Dependente da velocidade)

f

Aeronave

Y

\ 4
Q

Figura 2.1 - Diagrama de blocos representando um problema aeroelastico tipico.

Entre os possiveis problemas aeroelasticos em corpos flexiveis expostos a acdo de um
escoamento de ar destaca-se o flutter, um fendmeno aeroelastico dindmico onde dois ou mais
modos de vibrar estruturais estdo acoplados e excitados por cargas aerodindmicas. De um

modo mais formal, o flutter ocorre quando um componente de uma aeronave, ou a aeronave
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inteira, apresenta oscilagcbes autoexcitadas a partir de uma determinada velocidade de voo
conhecida como velocidade de flutter (Bisplinghoff et al., 1955, Bisplinghoff e Ashley, 1962
e Fung, 1955). O caso particular de uma oscilacdo a um modo que tende a “frequéncia nula”,
onde a inércia do sistema aeroeldstico ndo possui um papel significativo, é chamado de
instabilidade aeroelastica estatica, conhecida também como divergéncia. Bisplinghoff et al.
(1955) definem divergéncia como sendo uma instabilidade estatica de uma superficie de
sustentagdo de uma aeronave em Vvoo.

Além dos problemas aeroelasticos de estabilidade existem os problemas aeroelasticos
de resposta. Nestes casos a resposta estavel de um sistema aeroelastico a uma carga externa
aplicada deve ser encontrada (Fung, 1955). A carga externa pode ser causada por uma
deformacdo de um corpo elastico causadas por variagdes bruscas na atitude de uma aeronave,
disturbios atmosféricos como rajadas ou turbuléncias, impactos no pouso. A resposta a ser
encontrada pode ser o deslocamento, velocidade ou aceleragcbes da estrutura, assim como
deformacdes ou as tensdes induzidas no corpo elastico. Assim como nos casos de estabilidade,
0s problemas de resposta podem ser divididos em estaticos, onde as forcas inerciais ndo sdo
significativas, e problemas dinamicos, onde as forcas inerciais, elasticas e aerodinamicas
interagem.

Na figura 2.2 observa-se o diagrama proposto por Collar (1946), onde a classificacdo
dos fendmenos aeroelasticos assim como as forcas envolvidas nos casos de estabilidade ou
resposta fica mais evidente. Os vértices do triangulo sdo compostos pelas disciplinas basicas
que compBdem o problema aeroelastico, ou seja, dindmica, mecanica dos fluidos, e a mecénica
dos solidos. Os lados que ligam os Vértices sdo os problemas surgidos da interacdo entre estas
disciplinas. A associacdo de forcas inerciais e elasticas define a dinamica estrutural, onde o
comportamento dinamico do sistema sem a acdo de escoamentos pode ser obtido. A

associacdo de forcas aerodindmicas e elasticas define a aeroelasticidade estatica. A associacao
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de forcas aerodinamicas e inerciais define o comportamento de corpos rigidos sob efeito de
escoamentos de ar. Assim, a interagdo entre todas as disciplinas define a aeroelasticidade

dindmica representada no interior do diagrama de Collar.

Aforgasaerodindmicas
Eforgcaseladicas

I forcasde inércia
Fflutter

B buffeting

D divergencia

Rrajadas
Vvibragcdbesmecanicas
C egabilidade e controle
Lproblemasde camegamento
Zimpactos

Figura 2.2 - Diagrama de forcas proposto por Collar (1946).

Nos casos aeroelasticos modernos, tensdes induzidas por altas temperaturas podem ter
uma influéncia significativa, definindo o termo aerotermoelasticidade. Em outras aplicacGes,
o0 desenvolvimento de controladores ativos para a modificacdo do comportamento aeroelastico
de um sistema define o termo aeroservoelasticidade. Mais recentemente o termo
aeroelasticidade ativa ou mais especificamente a piezoaeroelasticidade inclui o uso de
materiais inteligentes nos sistemas aeroelasticos. Estes materiais podem ser utilizados de
forma ativa para a variacdo do comportamento aeroelastico de um sistema, ou seja, energia é
inserida no sistema (Lazarus et al., 1995; Friedmann, 1998; Librescu e Na, 2000; Cesnik e
Ortega-Morales, 2001; Brown, 2003, Wickramasinghe et al., 2007). Em outros casos eles
também podem ser utilizados de forma passiva com o intuito de adicionar amortecimento
artificial ao sistema (efeito shunt damping) (Agneni et al., 2003; Agneni et al., 2006), ou com

0 objetivo de gerar energia elétrica (energy harvesting) para alimentar sistemas de baixo
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consumo de aeronaves autdbnomas ou para alimentar sistemas que possam ser adicionados a
uma aeronave (como sistemas de verificacdo da integridade estrutural) (De Marqui et al.,
2009a; De Marqui et al., 2009b). A geracdo de energia também tem o efeito de adicionar
algum amortecimento artificial na estrutura e modificar seu comportamento aeroelastico,
algumas vezes beneficamente e outras maleficamente, dependendo da correta avaliacdo do
circuito gerador externo.

Os problemas aeroelasticos podem entéo ser classificados conforme a tabela 2.1.

Tabela 2.1 - Classificagdo dos problemas aeroelasticos.

Estatico Dinamico
. ) ) e Flutter
Estabilidade e Divergéncia
o Stall Flutter
e Distribuicdo de carregamento e Resposta a rajadas
Resposta e Eficiéncia de comando e Resposta a comandos
e Reversdo de comando e Buffeting

Ha uma relacdo estreita entre os problemas de estabilidade e resposta.
Matematicamente a maioria dos problemas de estabilidade pode ser descrita pela solugcdo de
um sistema de equaces homogéneas (problema de autovalores). Por outro lado, os problemas
de resposta sdo representados pela solu¢do de um sistema ndo homogéneo no qual as
condic@es iniciais e as forcas externas sdo tais que tornam as equacBes do sistema ndo
homogéneas. Matematicamente, os problemas de estabilidade e resposta estdo descritos na
equacao 2.1,

estabilidade

(S+A+ |)[x]={(; ) (2.1)

resposta

onde S é o operador estrutural, A o operador aerodinamico e | o operador inercial.
No caso do problema de estabilidade aeroelastica, como flutter, mesmo que a

excitagdo da estrutura seja removida (f(t) na equacao (2.1)), a resposta ndo se atenuard, ja que
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a vibracdo € autoexcitada. A afirmacdo anterior é verdadeira para casos lineares. Em casos
ndo-lineares a resposta poderd ser atenuada quando removida a excitagdo. No caso do
problema de resposta, se a excitacdo for removida a vibracdo decai com o tempo, sendo
amortecida pelas cargas aerodinamicas e pelo amortecimento estrutural.

Um problema de resposta geralmente pode ser associado com um problema de
estabilidade. Como exemplo tem-se a resposta na asa de um avido a turbuléncia atmosférica.
O problema de resposta da estrutura e o problema de flutter podem estar associados. Quando a
resposta da estrutura a um disturbio finito é estavel, e o flutter ndo ocorrerd. Quando o
disturbio ocorre na velocidade critica de flutter, a resposta torna-se oscilatoria e
autossustentada induzindo falhas na estrutura.

Segundo Fung (1955), o fato anterior € verdadeiro em praticamente todos o0s
problemas de estabilidade e de resposta. O sistema homogéneo tem uma solucdo néo trivial
enquanto o correspondente sistema ndo homogéneo ndo tem solucdo, ou o sistema ndo
homogéneo tem uma solugdo enquanto o correspondente sistema homogéneo nao tem solugédo
além da trivial. E apropriado entdo discutir os problemas de resposta e estabilidade juntos,

como duas componentes de um mesmo problema.

2.2 Aeroelasticidade Estatica

A partir do diagrama de Collar da figura 2.2, verifica-se que a aeroelasticidade estatica
envolve os problemas provenientes da interacdo das forcas aerodindmica e elastica. No caso
deste estudo, pelo fato dos problemas aeroelasticos estaticos, tanto de estabilidade quanto de
resposta, ndo serem o principal objetivo do trabalho, sera exemplificado somente o problema

de divergéncia e comentados alguns fenémenos aeroelasticos de resposta.
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Os problemas aeroelasticos foram observados desde os primeiros voos realizados no
inicio do século 20. A ocorréncia destes fendmenos e sua influéncia no desenvolvimento das
aeronaves podem ser encontradas em diversos artigos de revisao sobre Aeroelasticidade como
em Garrick e Reed (1981), Collar (1959), Ashley (1970), Mukhopadhyay (2003) e em Noor e
Venneri (1993).

Por volta de 1903, o professor Samuel P. Langley falhou pela segunda vez na sua
tentativa de atravessar o rio Potomac em sua aeronave. Bisplinghoff et al. (1955), Collar
(1959) e Mukhopadhyay (2003) citam o projeto do professor Langley como sendo o possivel
primeiro caso de aeronave afetada por problemas aeroelasticos. Na época de sua tentativa de
voo, alguns autores sugeriram que a falha ocorreu devido a falta de rigidez estrutural nas
pontas das asas, resultando no fenémeno de divergéncia.

Collar (1959) cita que alguns anos ap0s a morte de Langley, sua aeronave foi
reestruturada e voou com sucesso. Concluiu-se que na versdo original a asa do avido ndo tinha
rigidez torcional suficiente e que problemas aeroelasticos foram realmente responsaveis pelas
falhas anteriores.

Outros casos de problemas aeroelasticos estaticos foram observados ao longo do
desenvolvimento da aviagdo. Collar (1959) e Garrick e Reed (1981) descrevem os problemas
aeroelasticos estaticos ocorridos durante a Primeira Guerra Mundial com o Albatros D-I11 e 0
Fokker D-VIII além de uma versdo modificada para operagdes em grandes altitudes do

Messerschmitt Mel09T.

2.2.1 Divergéncia em uma secéo tipica

Suponha-se uma asa em um fluxo estabelecido e submetida a um pequeno disturbio de

sua posicdo de equilibrio. Surge um momento aerodindmico, que é balanceado por um
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momento elastico, restabelecendo-se o equilibrio. O momento elastico é independente da
velocidade do fluxo de ar, enquanto o0 momento aerodindmico € proporcional ao quadrado da
velocidade do fluxo de ar. Conclui-se que deva existir uma velocidade critica a partir da qual
0 equilibrio ndo podera ser restabelecido, ocorrendo a falha estrutural. Esta velocidade é
definida como a velocidade critica de divergéncia.

Para a determinacdo tedrica da velocidade critica de divergéncia considera-se a se¢do
tipica da figura 2.3, que € o modo mais simples e pode ser facilmente ampliado para o caso de

asas completas.

Centro aerodinamico . ,
~ Eixo elastico

I K 1
! %’ o !

F
1
1
c=2b

Figura 2.3 - Geometria de uma se¢do tipica de um aerofdlio.

-

Define-se o angulo de ataque total «; como a soma de um angulo de ataque inicial oo

(com a mola rotacional ndo deformada) e um angulo de ataque adicional o devido a
deformacdo angular da mola.

o =a,+a (2.2)

A forca de sustentacdo e 0 momento de arfagem por unidade de comprimento, agindo

no centro aerodindmico sao expressos nas equacgoes 2.3 e 2.4.

L'=qC,c=qc o€, (a+a) (2.3)
ox

Mo = qu0C2 (2.4)
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onde:

ac,
oa

=C,_, éaderivada com relagdo a o da sustentacio da secéo tipica;
q=pV?/2 é a pressdo dindmica, com p sendo a densidade do ar e V a velocidade do
escoamento;
C,., é o coeficiente de momento em torno do centro aerodindmico.

O momento aerodindmico, por unidade de comprimento, em torno do eixo elastico
seré:

M', =M ;+L'ec=qc’C,,+qec’C,, (¢ +a) (2.5)

ou ainda;

M, =qgec’C,_a +qec’C,, [% + C(::mo j (2.6)

La
Definindo-se uma nova referéncia para o angulo de ataque obtém-se 0 momento em
torno do eixo elastico conforme a equacdo 2.7. Com esta nova referéncia assume-se que 0

angulo de ataque seja medido a partir de uma linha de momento zero.
M', =qec’C,, (a, +) (2.7)
O momento elastico por unidade de comprimento pode ser definido na forma da
equacao 2.8.
M' =K «a (2.8)

a a

Assim, a condi¢do de equilibrio é verificada se M', =M"'_ . Resolvendo-se esta

a

igualdade para o &ngulo de tor¢do « obtém-se a equacao 2.9.

2
a La

A deformagdo elastica torna-se infinita quando o denominador se iguala a zero. Assim

a pressao dinamica de divergéncia sera:
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K
= a 2.10
G eCZCLa ( )

e a partir da definicdo da pressdo dindmica de divergéncia determina-se a velocidade de

divergéncia, como na equagéo 2.11.

Vv :1, 2|2<a (2.11)
peC CLa

A equacdo 2.9 pode ser reescrita na forma da equacdo 2.12, onde se identificam o0s

operadores aerodindmico e estrutural no lado esquerdo da equacdo. O termo do lado direito
pode ser chamado de funcdo de carregamento, que quando é considerada nula obtém-se a

equacéo algebrica homogénea 2.13.
(K, —0ec’C,, )a = qec’Ca, (2.12)
(K, —dec’C,, )a=0 (2.13)
A equacdo 2.13 representa um problema de autovalor, normalmente associado com
critérios de estabilidade. Duas solugdes sdo possiveis: a solugdo trivial 6=0 e a solugdo
(Ka —qecZCLa) =0 de onde se obtém os autovalores.

A partir da equacdo 2.12 define-se a funcdo de transferéncia da equacdo 2.14, entre a

entrada ¢, e asaida o como apresentado por Dowell (1995).

a _ qec’C, /K, _ a/9 _ G (2.14)
a, 1-(gec’C,/K,) 1-09/q, 1-G

O termo (1-G)™ pode ser expandido em uma série do tipo (1-G)" =>_G", que &

n=0
convergente quando |G| <1 e divergente quando |G| >1, significando que a torcéo elastica se

tornaré infinitamente grande para velocidades maiores que a de divergéncia.
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A equacéo (2.14) tem um significado particular na teoria de controle. Ela representa a
funcdo de transferéncia de um sistema de retroacdo, onde a torgdo elastica introduz uma

retroacdo unitaria positiva, como na figura 2.4.

Qo

Y
Y
®
\

[EEN
A

Figura 2.4 - Diagrama de blocos da funcdo transferéncia da equacéao (2.14).

Quando a funcgéo transferéncia de malha aberta G excede a unidade, o sistema se torna

instavel, ou seja:

G gec’C,,

a

>1eq>qy, (2.15)

O ramo de realimentacao pode ser quebrado em duas partes. A funcdo transferéncia de
malha direta ¢é identificada como o operador aerodinamico, e a fungéo de retroacéo € igual ao
inverso do operador estrutural. Nota-se que a pressdo aerodinamica é o ganho do sistema em

malha fechada.

2.3 Aeroelasticidade dinamica

Como ja apresentado, a aeroelasticidade dindmica envolve problemas de estabilidade e
resposta (tabela 2.1). Como o objetivo principal deste trabalho é o projeto, fabricacéo e testes
em tunel de vento de um sistema experimental para flutter, este fenbmeno sera descrito ao

longo do préximo item.
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2.3.1 O fendmeno flutter

Para se descrever fisicamente o fendmeno flutter, pode-se considerar uma asa
engastada montada em um tunel de vento. Quando o tinel estd desligado e o modelo é
excitado, ocorrem oscilacbes que sdo gradualmente amortecidas devido ao efeito do
amortecimento estrutural. Quando o tunel € ligado e a velocidade do escoamento €
gradualmente aumentada, o amortecimento do sistema aeroelastico varia. Na realidade o
amortecimento estrutural ndo é modificado, porém uma nova parcela de amortecimento
aerodinamico é adicionada ao amortecimento da estrutura. Em geral o aumento progressivo da
velocidade implica em aumento do amortecimento aerodindmico. Em certa velocidade atinge-
se um ponto de maximo e apds este ponto o amortecimento decai, em alguns casos lentamente
e em outros rapidamente. Esta é a velocidade critica de flutter. Neste ponto a oscilacdo se
mantém em uma amplitude fixa. A velocidade em que o amortecimento € zero é definida
como velocidade critica de flutter ou simplesmente velocidade de flutter. Para velocidades
maiores que a critica, qualquer pequena perturbacdo vai induzir o inicio de violentas
oscilagbes instaveis, caracterizando o flutter. Conforme relatado por varios autores
(Bisplinghoff et al, 1955; Fung, 1955; Dowell, 1995) a oscilacdo apresentada durante o flutter
€ autossustentada, ou seja, nenhum agente externo é necessario para que ela se mantenha.

O movimento oscilatério durante o flutter de uma asa reta engastada possui
componentes de modos de flexdo e de torcdo (Hancock et al, 1985). Um sistema que possua
somente o grau de liberdade de flexdo ndo apresentara flutter. Um sistema somente com o
grau de liberdade de torcéo, o flutter podera ocorrer em angulos préximos ao angulo de estol
(flutter de estol). Logo, o acoplamento entre alguns graus de liberdade é fundamental para que
o flutter ocorra e a oscilacdo na velocidade critica seja harmdnica (Fung, 1955). Experimentos

demonstram que os pontos ao longo da asa estdo aproximadamente em fase nos modos de
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flexdo na velocidade de flutter, assim como 0s movimentos de tor¢do. Porém, os movimentos
de flexdo e torcdo estdo consideravelmente fora de fase entre si. Demonstra-se que esta
diferenca de fase varia com a velocidade do escoamento e € responsavel pela ocorréncia de
flutter.

Com a evolucdo das aeronaves os problemas relacionados ao flutter foram surgindo.
Segundo Collar (1959), a primeira investigacdo quantitativa de um fenémeno aeroelastico é
atribuida a Lanchester, durante a Primeira Guerra Mundial. Neste periodo, o biplano
bombardeiro Handley Page 0/400 apresentou oscilagdes assimétricas de sua fuselagem e
empenagem. Os profundores direito e esquerdo eram independentes e comandados através de
cabos flexiveis. Segundo Bisplinghoff et al (1955), Lanchester descobriu, juntamente com
Bairstow, que a fuselagem e a empenagem tinham dois modos principais de vibrar em baixa
frequéncia. Em um modo os profundores oscilavam defasados em 180°, no outro a fuselagem
oscilava em um modo de torcdo. Lanchester reconheceu e descreveu dois importantes
conceitos: as oscilages ndo eram resultados de ressonancias induzidas por fontes de vibragédo
(motor, por exemplo), mas sim autoexcitadas; o aumento da rigidez torcional dos profundores
através da instalacdo de um tubo interligando-os poderia resolver o problema. Durante a
investigacdo de Lanchester provavelmente surgiu a primeira analise teorica sobre flutter
realizada por Leonard Bairstow.

Nesta época, 0s problemas aeroelasticos eram resolvidos por tentativa e erro. Somente
por volta de 1930, varios autores apresentaram seus trabalhos relacionados a carregamentos
em asas, divergéncia, e flutter, como o trabalho de Frazer e Duncan de 1928 e Theodorsen
(1934), onde comecaram a ser estudadas teorias sobre instabilidades aerodinamicas e o
mecanismo de flutter.

Logo ap6s o final da Primeira Guerra Mundial desenvolveram-se pesquisas

sistematicas na Holanda sobre flutter. Nas investigacGes feitas por von Baumhauer e Koning
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em 1923 concluiu-se que o balanceamento de massa deveria eliminar o problema de flutter de
aileron.

Garrick e Reed (1981) descrevem ainda os estudos britanicos no pds-guerra.
Descrevem que o Comité Britanico de Pesquisas Aeronduticas concluiu que aproximacdes
tedricas sobre flutter ja& estavam bem desenvolvidas e que agora eram necessarios
desenvolvimentos experimentais. A partir desta época, alguns pesquisadores passaram a
utilizar modelos simplificados em tuneis de vento para o estudo e identificacdo do fendmeno.
Destaca-se 0 surgimento na area aeronautica de conceitos como: o conceito de modos de
vibrar, que possibilitou o tratamento do problema através de equagdes diferenciais ordinarias
ao invés de equacdes diferenciais parciais; iniciou-se o uso de modelos em escala para
determinar a velocidade critica de flutter; estabeleceu-se o conceito de similaridade entre o
modelo e o prototipo em escala real, necessitando haver similaridade na geometria, massa e
distribuicdes elasticas; parametros de escala envolvendo efeitos de compressibilidade (nimero
de Mach), gravidade (nimero de Froude) e viscosidade (nUmero de Reynolds) eram ignorados.
Neste periodo o uso de modelos em tuneis de vento para prever velocidades de flutter de
aeronaves foi considerado eficaz.

Por volta de 1927 comecaram algumas investigac6es sobre flutter nos Estados Unidos.
Segundo Garrick e Reed (1981), as analises sobre flutter seguiram os métodos ja
desenvolvidos na Holanda e na Inglaterra. No inicio da década de 30 um novo relatério do
Comité Britanico de Pesquisas Aeronauticas demonstrou que o desenvolvimento experimental
relacionado ao flutter se aproximou do desenvolvimento teorico, indicando o grande
progresso em aeroelasticidade durante a década.

Theodorsen (1934) desenvolveu uma das mais importantes teorias sobre flutter.
Determinaram-se as forcas aerodindmicas sobre um aerofélio com dois graus de liberdade ou

sobre a combinacdo aerofélio-aileron, com trés graus de liberdade. Conhecidas as forgas
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aerodinamicas, o mecanismo de flutter passou a ser analisado em detalhes. Separou-se a parte
ndo-circulatoria do potencial de velocidades da parte circulatoria associada com o efeito da
esteira. A condicdo do escoamento no bordo de fuga estabelece uma relagéo entre as duas
partes, cuja solucdo leva a uma combinacdo de funcGes de Bessel designadas por C(k). Esta
funcdo estabelece os atrasos entre os movimentos do aerofélio e as forcas e momentos que
surgem. Analogamente ao nimero de Strouhal, k € uma frequéncia reduzida igual a wb/V,
onde wé a frequéncia angular, b a semi-corda e V a velocidade do escoamento.

Durante a Segunda Guerra Mundial ocorreram mudancas rapidas no desenvolvimento
de aeronaves. Avibes de guerra de diversas configuragcGes passaram a carregar armamentos
externos, tanques nas pontas das asas e outros aparatos que causaram problemas de flutter.
Collar (1959) relata que durante a Segunda Guerra houve uma tempestade de problemas
aeroelasticos.

Garrick e Reed (1981) citam que experimentos aeroelasticos em tuneis de vento
passaram a ser mais comuns nesta época. Os experimentos, juntamente com a analise
matematica, deram aos projetistas um conhecimento que dificilmente seria obtido através de
experimentos ou teoria individualmente. Os experimentos variavam desde medidas dos
carregamentos nas asas até testes de flutter usando modelos completos de aeronaves.

A confiabilidade dos testes realizados em tunel de vento para a validacdo de teorias,
estudo de tendéncias e para a determinacdo de margens de seguranca ja era razoavel para as
aeronaves de baixas velocidades desenvolvidas nos primeiros trinta anos do século passado.
Cerca de uma década depois, com as aeronaves se aproximando da velocidade do som e com
sua construcdo em materiais metalicos, novas exigéncias surgiram no projeto e fabricacdo dos
modelos em escala para testes de flutter. Durante os anos da guerra 0s modelos eram

fabricados de cloreto de polivinil, um plastico com densidade e modulo de elasticidade
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menores que os do aluminio e que permitia que tanto a construcdo interna quanto externa do
modelo fosse geometricamente igual & da estrutura real.

Testes passaram a ser realizados em varios lugares do mundo. Na Alemanha, um
modelo aeroelastico completo de um Junkers JU-288, fabricado de plastico, foi testado em
1944. O modelo foi pendurado com fios flexiveis para possibilitar a simulagcdo de modos de
corpo rigido. Estes testes sdo considerados por Garrick e Reed (1981) como 0s possiveis
primeiros experimentos de flutter nos quais a condic¢do de voo livre (modelo pendurado) foi
realizada.

Em 1946 um tunel de vento para pesquisas de flutter em velocidades subsénicas
comegou a ser utilizado nos Estados Unidos, no centro de pesquisas de Langley. Este tunel foi
modificado algum tempo depois para ter capacidade transénica, sendo o precursor do tanel de
vento transénico de Langley. Do ponto de vista de flutter, a faixa de velocidade transénica é a
mais critica. Estas velocidades foram atingidas com o uso de motores a jato e novos
problemas aeroelasticos comegaram surgir, como o aileron buzz, uma violenta oscilagdo do
aileron sentida por pilotos durante testes em voo da aeronave P-80.

Desde entdo, varios programas para testes de modelos de flutter em tdnel de vento
foram desenvolvidos como o B-52 Program, o YF-17 AFS Program, F-16 AFS Program entre
outros, como descrito em Noor e Venneri (1993) e Mukhopadhyay (2003). No Brasil, um
modelo aeroelastico completo da aeronave CBA-123 foi construido e testado pela Embraer,
porém ndao ha documentacdo ou publicacBes disponiveis para maiores detalhes. De modo
geral, estes programas visam a verificacdo do comportamento aeroelastico de uma aeronave,
testes de uso de novos materiais e desenvolvimento de controladores ativos para a supressao

do flutter.
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2.3.2 Meétodos de solucdo do problema de flutter

Um modelo aeroeléstico para a representacdo de um problema de flutter pode ser
determinado no dominio do tempo, como por exemplo em Benini (2002) ou no dominio da
frequéncia (Coura, 2000). Os modelos no dominio no tempo facilitam a interpretacéo fisica do
comportamento de algumas variaveis além de possibilitar o projeto e a implementacdo de
controladores modernos. Ja os modelos no dominio da frequéncia sdo computacionalmente
mais baratos e facilitam a analise da estabilidade do sistema. Nos casos em que a analise de
flutter pode ser resumida em uma analise de estabilidade, ou seja, na solucéo de problemas de
autovalor representativos do sistema aeroelastico o uso de modelos no dominio da frequéncia
é indicado, como no caso do presente estudo.

Encontram-se na literatura diferentes métodos para a solucdo de um problema de
flutter. Os métodos para solucdo de flutter mais usados sdo os metodos P, K (também
conhecido como V-g) e 0 método P-K (HODGES; PIERCE, 2002; ZAERO, 2004; HASSIG,
1971). O meétodo K utiliza a frequéncia reduzida como variavel; a velocidade e pressao
dindmica sdo usadas para o caso dos métodos P e P-K, sendo que o método P-K tambem
realiza de forma interativa uma varredura em frequéncia reduzida. Com isso encontram-se 0S
autovalores dos quais se podem obter a frequéncia e amortecimento de cada modo
aeroelastico considerado na analise. Depois de calculados estes valores, podem-se gerar
gréficos de frequéncia x velocidade e amortecimento x velocidade.

Considerando um sistema aeroelastico genérico:
[M{ut)}+[K][{u®)} ={C,} (2.16)
onde [M] é a matriz de massa, [K] é a matriz de rigidez, {u(t)} é o vetor dos deslocamentos e

{C.} € o vetor de carregamentos aerodindmicos, é feito entdo o desenvolvimento desses trés
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métodos a partir da transformacdo das equacdes aeroelasticas para o dominio da variavel de

Laplace:

sb

{sz M ]+[K]_q{A(7m{ms)} ~0 (2.17)

onde, s é a variavel de Laplace, [A] é a matriz de coeficientes de influéncia aerodinamica

geral, {U(s)} é 0 vetor de posi¢oes no dominio de Laplace.

Multiplicando-se a variavel de Laplace s pela semi-corda b e dividindo-se pela

velocidade V tem-se a variavel de Laplace adimensionalizada p = i/—b =(k(d+1i)),onde k ea

frequéncia reduzida e d é a taxa de decaimento. Substituindo s na equacgédo (2.17) tem-se a

equacdo para a solucdo do problema aeroelastico utilizada pelo método P:

K%T[M]pZWL[K]_q[A(p)} {u(p)}=0 (2.18)

deve-se encontrar os autovalores do sistema de equacbes e € importante ressaltar que o

modelo aerodindmico tambem deve ser representado em funcédo de tal variavel (autovalor p).

O meétodo pode se tornar caro computacionalmente (dependendo da ordem do sistema) e sua
precisdo depende do modelo aerodindmico utilizado nesta solu¢do. Uma vantagem é que ele
fornece amortecimentos fisicamente adequados.

A equacdo para solucdo do problema aeroelastico utilizada nessa dissertacdo é a do
método V-g, ou método K, ou seja, a equacdo no dominio da frequéncia reduzida. O método
K baseia-se na solucdo do sistema aeroelastico (determinacdo de autovalores) para cada valor
de frequéncia reduzida dentro de um intervalo escolhido. Assume-se a solu¢do harménica
simples para o sistema aeroelastico e um amortecimento artificial é adicionado ao problema.
A solucdo so possui significado fisico quando o amortecimento assumido for nulo, ou seja,
solucdo harmdnica simples. Uma vantagem é que a solugdo apresenta um baixo custo

computacional e também fornece resultados precisos de velocidade de flutter, porém algumas
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vezes indica de forma equivocada o modo que se torna instdvel no problema aeroeléstico.

Substitui-se p por ik na equacgdo (2.18) e adiciona-se um termo de amortecimento artificial

estrutural complexo ig multiplicando a matriz de rigidez obtendo-se:
| @’ [M]+@+ig)[K]-a[ A(ik)] [{u(ik)} =0 (2.19)
wb o A 1 (b )
Lembrando que V :Te substituindo a pressdo dindmica q= Ep 3 na equacao

(2.19), onde p € a densidade do ar tem-se:

{wz [M]+@+ ig)[K]—%p(%bjz [A(ik)]}{ﬁ(ik)} =0 (2.20)

por fim, para obter-se a equacdo para a solucdo do problema de flutter pelo método K basta

dividir a equacio (2.20) por @*:

{[M ]+A[K]—%p(%}2[A(ik)]:l{ﬁ(ik)} =0 (2.21)

onde

L _(+ig) (2.22)

2

é 0 autovalor complexo.
O método em questdo calcula os autovalores do sistema aeroelastico para cada valor

da frequéncia reduzida k escolhido, encontrando assim o valor ideal para quando o

: o A 1 .
amortecimento artificial g = w74, == for zero, sabendo-se que @, = ——, onde w, é a

/ﬂ{’Re \lﬂ’Re
frequéncia de flutter, chegando-se finalmente a velocidade critica de flutter:

@b
V

crit — T (223)
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Semelhante ao método V-g, é o desenvolvimento do método P-K, mas com uma

formulagdo matematicamente inconsistente, pois a matriz [A(ik)] é encontrada usando MHS

(Movimento Harmonico Simples) (ZAERO, 2004) enquanto que o autovalor p €é associado a
um movimento senoidal amortecido. Apesar disso, 0 método P-K ainda é superior ao método
V-g por ser preciso a qualquer velocidade, enquanto que o método V-g possui sua melhor
aproximacdo somente perto da velocidade de flutter (HASSIG, 1971). Logo, o0 método P-K
agrega vantagens dos métodos P e K. Ele possui a precisdo do método P (quanto ao modo que
se torna instavel) e fornece resultados mais eficientes em relagdo ao significado fisico dos
autovalores do que o método K. Apesar disso € uma solucdo iterativa e mais cara
computacionalmente.

O desenvolvimento de método P-K parte da equacéo:

K%T[M]pu[K]—q[A(ik)] u=0 @29

Desmembrando-se a matriz aerodindmica [A(ik)] em uma parte real e uma parte

imaginaria tem-se:
[AGK)] =[Ac ]+ [An]i (2.25)

e multiplicando-se a parte imaginaria por —i tem-se uma matriz de amortecimento
[

aerodinamico na equacéo:

M%T[M]DH[K]—Q[%]—Q% P}“ZO (220

Substituindo p=g+ik, onde g =yk na quarta parcela da equacao (2.26) obtém-se:

K\g[m]p2+[K]_q[A(ik)]—q@g}U=0 (2.27)

Destacando-se o termo de amortecimento aerodinamico adicionado:
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Ll 2m)

Resolve-se entdo essa equacdo para valores de V e de p de um modo interativo que
regula o valor da frequéncia reduzida k ao valor da parte imaginaria de p para cada modo
estrutural.

Em Silva (1994) encontra-se uma discussdo detalhada sobre as vantagens e
desvantagens de cada método. O método escolhido para a resolu¢do da equacdo do problema
de flutter foi o V-g. Como ja comentado este € um método barato computacionalmente e de
facil implementagdo. Além disso 0 metodo atende plenamente as necessidades do projeto em
questdo, ou seja, a determinacdo da velocidade critica de flutter do sistema experimental

projetado para a avaliacdo de sua adequacéo ao tunel de vento disponivel.
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3 Analise aeroelastica de uma secao tipica

3.1 Forcas aerodindmicas ndo estacionarias em uma secao tipica

As forcas aerodindmicas ndo estacionarias sdo calculadas a partir da teoria
desenvolvida por Theodorsen, com base na solucdo harménica para um aerof6lio-fino em um
escoamento potencial (Theodorsen,1935). O carregamento aerodindmico, sustentacdo e
momento, serd utilizado nas equacdes de movimento do sistema aeroelastico (secdo tipica
com dois graus de liberdade). Estas equacdes serdo resolvidas com o metodo k para a
determinacéo da velocidade critica de flutter.

Em Theodorsen (1935) é assumido que um aerofolio fino oscila em torno do centro de
cisalhamento (eixo elastico) e o escoamento ndo estacionario € composto por duas partes:
escoamento ndo circulatorio (que pode ser representado através de fontes e sorvedouros) e
escoamento circulatério (relacionados com a vorticidade na superficie do aerof6lio e na
esteira, estendendo-se desde o bordo de fuga tendendo ao infinito). Para cada uma das
componentes do escoamento o potencial de velocidades foi obtido e a formulacdo de

Bernoulli utilizada para o célculo da distribui¢do de pressdo.

3.1.1 Escoamento ndo-circulatorio

Pela transformacdo conformal de Joukowski o aerof6lio pode ser transportado para um

circulo:
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elastic axis

Figura 3.1 — Transformada conformal (Conner, 1996).

O potencial de velocidades ¢ de uma fonte € no ponto (xl,yl)do circulo pode ser

expresso pela equacao:

<o=4i|n[(x—xl)2+(y—y1)2] (3.1)

T

Do mesmo modo, colocando-se uma fonte 2e em um ponto (X, y,)e um sorvedouro

-2€ em um ponto (xl,—yl) o potencial de velocidades em torno do circulo é dado por:

e | o) ()
. {(x)g)2+(y+y1)2} &2

A funcdo ¢ no circulo fornece diretamente o potencial sobre uma linha reta, a

projecao do circulo sobre seu didmetro horizontal. Neste caso a variavel y pode ser expressa

em funcéo da variavel x na forma, y = «1 — x?, logo o potencial de velocidades ¢ torna-se
funcdo de apenas uma variavel.
O deslocamento vertical z em qualquer ponto do aerofélio pode ser escrito com a
equacao:
z=h+a(x—ab) (3.3)
onde h é o deslocamento vertical do eixo elastico, a fornece a posicédo do eixo elastico.

Ent&o, o upwash pode ser definido como:
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Wa(x,t):—(%JrV %j:—[h+d(x—ab)]—Va (3.4)

onde V ¢ a velocidade do escoamento livre.

Portanto, o potencial de velocidades devido ao angulo de arfagem a é:

(pazbjcodx:bj_vam (x=%) +(y-.) dx, =V aby1- X2 (3.5)
% Y 2w (x—x1)2+(y+yl)2

Do mesmo modo, os potenciais de velocidade devido a velocidade vertical h, e a

velocidade angular ¢ , séo respectivamente:

@, = hby/1—x2 (3.6)

*h?2

D (x4 2) V1= —ab? L+ @)W1 = ab? (g—ajxfl—xz (3.7)

27

@y =

O potencial de velocidades total devido ao escoamento ndo circulatorio é dado pela

soma dos potenciais relacionados com o angulo de arfagem, com o movimento vertical h e

com a velocidade angular ¢ , resultando na equagao:
Puc = 0o+ 0, + 05 =V abV1=X* +hby1-X* + b’ G‘ a) V1-X? (3.8)

onde ¢, € 0 potencial néo circulatorio total.

A pressdo obtida a partir do teorema de Bernoulli é dada pela equacao:

op 0 d .
Ap=—2p(§+v a—f}=—2pd—f=—2pgp (3.9)

onde p é adensidade do ar et o tempo.
O carregamento aerodindmico devido a parte ndo circulatéria do escoamento pode ser
obtido da integracdo da distribuicdo de pressdo ao longo da corda do aerofélio.  Assim, a

forca de sustentacdo (assumida como positiva para baixo) e 0 momento de arfagem (assumido

como positivo no sentido horario) em torno do eixo elastico sdo dados por:
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Lm:bjmmx=—amj@mz—mm%ﬁ+va—mm) (3.10)
-1 -1

1 1
M e :bjAp(x—a)bdx:—Zpszc(lj—(tp(x—a)dx

N N (3.11)
= 71ph? (Vh+bah' +Va? —b? (%+a2jo‘2j

3.1.2 Escoamento circulatorio

Para satisfazer a condicdo de Kelvin, Theodorsen utilizou uma distribui¢do de vortices
colados ao longo do corpo do aerofolio e uma distribuicdo de vortices ao longo da esteira

deste aerofdlio.

Figura 3.2 - Representacdo do escoamento circulatério (Conner, 1996).

Se assumirmos um vortice de intensidade AI' = ydx colado ao corpo do aerof6lio no
ponto 1/X,e um vortice de intensidade —AI" no ponto X, para a representacdo da esteira,

entdo, o potencial de velocidades sera:

X - X, x-uxj

AL (Xo—1/X,)Y
X2 =X (Xo+1/X,)+Y?+1

Agprz——{tanl Y _tant
(3.12)
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Se definirmos

Xo+X,=2x,8 X =%, Y =y1-%x

entao,

X, :x0+«}x02—1
%o X, +«fx0

(3.13)

O potencial de velocidades pode ser expresso como:

A¢r:—£t «/l—XZ(Z\/XOZ _1) _ 27{ {Jl_x«/ } (3.14)

27 x2—x(2x0)+(1—x2)+1 X — XX,

onde —-1<x<1, 1<%, <0

Considerando que o vortice afasta-se do aerofélio com velocidade V e aplicando o

teorema de Bernoulli, a pressdo devido ao vortice sera:

OAg OAQ, j
Ap=-2 L+V L 3.15
p p[ it ax (3.15)
onde
27 0P __ O | gt St Tl L T (3.16)
AT O ox 1— XX, J1=x2 X=X '
e

= (3.17)

A presséo em x devido ao vortice em X, é:
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+
27 | 1-% \fxoz—l X —X
22
_ AL X X ! (3.18)
27 x/l—Xz\/Xz—l Xo = X
B pV£ Xy + X

A sustentacéo sobre todo o aerofdlio devido a um vortice em x, sera:

1
AL =b| Ap.dx=—pVb szo AT, 1% 5 (3.19)
-1 0o —

A sustentacdo total pode ser calculada atraves da integracdo no dominio de x, assim

temos:

L = [ AL, =—pVb[ 22—y, (3.20)
1

«fxoz -1

Da mesma forma, calculamos o momento:

1
AMr:bZJ.Apr(x—a)dx, 1<%, <0
2

. (3.21)
MF:IAMr:—pVbZJ 1 X°+1—(a+1j a yax
1 2 X, -1 2 )(02 -1

A sustentacdo e o momento sdo funcbes da vorticidade y. Aplica-se a condicdo de
Kutta para a determinacdo desta vorticidade. Partindo-se do potencial de velocidade total tem-

Se:

q’total = ¢r + ¢a + ¢h + ¢d

: 3.22
=@ +Vaby1-x* +hby1- x> +ab? (g—a)xll— X (3.22)
Pela condicdo de Kutta, obtém-se a seguinte equacao:

: ab?[ X -a (—x)

dp. Vab(—x) hb(-x) 1 ., > (2 J

= + + + = ab’1-x* +
X J1-x2  1-x2 2 N

= finito em x =1 (3.23)
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e portanto:
{\/1— X2 aﬁ} +{—Vab—hb—o‘cb2 (l—aj} =0 (3.24)
oX oy 2
Desde que:

8XE

aA(pr_Ar,/xoz—l 1 (3.25)
J1-x2 % —X

pode-se obter a seguinte expressao:

M—x?%} IAW j\/ o L —Vab+hb+ab2(§—aj
7Z'

w1~ 2T Xg— T X1
(3.26)
Definindo-se:
1 F4f%° -1
— dx. =Va+h+ab| =—a|= 3.27
i Rt [2 j Q (3.27)
consequentemente, a sustentacao total sera:
o0 XO
J- VdXo
! Jx 21
:—pVbJ. 1;/dx =—27pVbQ X°+1 = —270VbCQ (3.28)
XO - I Oiydxo
1 Xo_l
e 0 momento total sobre o aerofélio sera:
. X, +1
M, =—oVb? | 10——(a+1JL ydx0=—27szb2QF—C(a+1ﬂ (3.29)
L2 %, -1 2 x02—1 2 2

onde C é definida como a funcdo de Theodorsen. A partir da analise das expressdes anteriores

pode se verificar que ela é definida como:

© X
L X 20 ydx,
C= 0 (3.30)
o % +1
L yax,



58

Vamos supor que o aerofélio tem um movimento harménico simples

{k(%_x")ﬂp} i[t—kxg-+o]
Y =78 =78 (3.31)
onde
As =V, k _“’Vb %:m (3.32)
Sendo assim, a funcdo de Theodorsen sera:
J‘ ot =ik Aig © X —ikx
7,8 e e ’dx, L —e edx
-1
__ % : _ F (k) +iG(K) (3.33)
e + .
ela)te—lkXOel(/)dX XO e_lkXOdX
I 7/0 »[I. ?XO _1 0

A funcdo de Theodorsen também pode ser escrita em termos das funcGes de Bessel

COMo na equagao:
T . TT
——J+1=Y] 1L
Ch : T 334
[—ﬂJl—ﬁY0]+(i”Yl—72[Joj ~(9+Y0) +i(Y, = Jo)

2 2 2

onde J,, Y, séo as funcOes de Bessel. Além disso, a fungdo de Theodorsen pode ser escrita

como:
(2) (k) _ Kl (Ik) (335)

(k) =F(K)+16(K) = a4 170 = K. (i K (i

onde H,, H,séo as fungdes de Hankel e K, K, séo as fungdes de Bessel modificadas
A funcdo de Theodorsen é frequentemente substituida por aproximacdes algébricas

simples. Estas aproximacdes foram apresentadas por R. T. Jones que podem ser encontradas

em Fung (1955):

0.165 0.335
Cl)=1-—F 058~ 03 (3.36)
L L
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A sustentacdo e 0 momento totais resultantes para escoamentos ndo circulatorio e

circulatorio sdo expressos como:

L= Ly +L =—7b” | R +V & —bad |- 220vbQC (k) (3.37)
2 - 1 . 2 1 2] .. 2 1
M = zpb {bah —Vb[z—aja—b (§+a Ja}rZﬂpVb [a+EjQC(k) (3.38)
onde
Q=Va+h+ab(§—aj (3.39)

assim, a frequéncia reduzida k fornece a informagdo de qudo ndo estacionario é o sistema
aeroelastico. Claramente a funcdo de Theodorsen insere nas expressdes de sustentacdo e
momento aerodindmico os atrasos relativos ao efeito da parte circulatoria do escoamento
sobre 0os mesmos. Estes efeitos sdo fundamentais para se entender a ocorréncia de flutter no
sistema. Dependendo da faixa de frequéncia reduzida do problema um modelo aerodinamico

quase estacionario pode ser assumido, onde C(k) torna-se a unidade, e a sustentacdo e o

momento serao:

Lgs = —mph? [h +Va - bad] —27pVb {Va +h+ db(% - aﬂ (3.40)

Mg = 7pb? [baﬁ—VbG—a)d—bz [é—aﬂd}

27pVh’ (a+%j{Va +h +db(%—aﬂ

(3.41)
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4 Equacao de Flutter de uma Secdo tipica

4.1 Equagdo de movimento

A figura (4.1) mostra uma secéo tipica com dois graus de liberdade. Verifica-se o
deslocamento horizontal h (assumido positivo para baixo) e a variagdo angular « (positivo no
sentido horario). A rigidez relativa ao grau de liberdade de deslocamento horizontal por uma

mola linear K, , e por uma mola de torcdo K_ para a variacdo angular, fixadas no eixo

elastico do sistema.

v

Figura 4.1 - Secdo tipica com dois graus de liberdade.

O deslocamento vertical medido em um ponto qualquer do aerofélio é dado por:
z=h+Xa (4.1)
onde x é a posicdo desse ponto qualquer medida a partir do eixo elastico do aerofélio.
A energia potencial e a energia cinética sdo dadas pelas equacgdes:

U :%Kaaz +%Khh2 4.2)
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Ly
T_E'[m 2%dx (4.3)

onde m' é a massa por unidade de comprimento do aerofélio. A energia cinética pode entdo
ser definida como:
T:%(hzjm'dx+2ho‘zjm'xdx+o’zzjm'x2dx) (4.4)
de onde a massa do aerofélio pode ser definida como:
m= _[ m'dx (4.5)
0 segundo momento de inércia do perfil aerodindmico em torno do eixo elastico dado por:

I, :J'm'xzdx:mra2 (4.6)
onde r,é o raio de giragdo. E S, primeiro momento de inércia do perfil aerodinamico em
torno do eixo elastico:

S, :Im'xdx =mXx, 4.7
onde x €& a (distincia da coordenada at¢ o centro de  massa.

o

Entdo, a energia cinética pode ser reescrita da seguinte forma:
1 ., -1,
T=-mh"+mx ha+=1_a (4.8)
2 2
O trabalho virtual devido as forcas aerodindmicas ndo estacionarias é:
oW, :_[Ap5zdx:jAp{5h+x5a}dx:Qh5h+Qa5a (4.9)

onde a forga Q, é positiva para baixo, e 0 momento Q, € positivo com « positivo.

Utilizando as expressdes acima definidas nas equacdes de Lagrange:

d (G(T —.U))_G(T ~U) _o

dx|  oh oh

(4.10)
d o(T-V) _a(T—U)_
dx| oa oa -

sdo obtidas as equacgdes de movimento do aerofélio:
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Be] S RN S M S

Esta equacéo pode ser adimensionalizada resultando em:

Bl R A e wz
x, ©2|la)] |0 T’ |la) [M/mb?

onde as frequéncias naturais de flexao e de torgéo séo,

S X

respectivamente, f =K, /m, @’ =K_ /1, e a posicdo do eixo elastico e raio de giragdo
dadospor X, =x_ /b, T, =r, /Db.
Considerando-se 0 movimento harmdnico h=hge'”, =, , a equacdo de

movimento torna-se:

1 X,|[h 2 h L
| f /b | @ _0 /bl _ /mb2 (4.13)
X, /|| @ 0 Pl a M / mb

As forcas aerodinamicas ndo estacionarias, sustentacdo e momento, dadas para a

(IR

solucé@o harmonica de Theodorsen serdo respectivamente:

L = —7pb? [H+Vd—bad]—27szbC(k)[Va+ h +b(%—ajd}

= pb’w’ E(l—iZC%j+a[—a—i%—ZCk—lz—iZ(%—aj%ﬂ (4.14)
= pb’w’ ELh+a(L“_[%+a]LhH
b 1 1 .1+42C 2C

onde a frequéncia reduzida é k=—,e L, =1-i2C—, L, =——-i———-—-.
\Y k 2 k k

Do mesmo modo o momento aerodindmico sera dado por:

M ﬂpb4w2HMh_(%+aJLh}E+{Ma—(%+aj(La+Mh)+(%+aj Lh}a} : (4.15)



64

Portanto, a equagdo de movimento pode ser reescrita como:

| 1 X, |[h/b a)i 0 h/b
IO + -2 2
X, T a 0 Tow ||l a
L, L, —(l + a) L,
o’ 2 h/b
2 a

a Mh—(%+ath Ma—(%+a)(La+Mh)+(%+aj L,

(4.16)

onde a razdo de massa é definida como u = pmeTE e m é a massa do aerofolio.
7o

Definindo-se a razdo entre a frequéncia de excitacdo e frequéncia do modo de torcéao

2 2
h

como Q° = w—z e a razdo de frequéncias como R’ = a)—z tem-se a equagéo:
w, a,
o 1 X, |[h/b . Rz 0 |[h/b
X, /|| « 0 || «
1
L, L —(§+ aj L, (4.17)

oS ’ {h/b}
- 2
a Mh—(%+a}Lh Ma—[%+aj(La+Mh)+(%+a) L, “

onde a matriz do primeiro termo do lado esquerdo é a matriz de massa do sistema acoplado
(termos fora da diagonal principal diferentes de zero), a matriz do segundo termo é a matriz
de rigidez do sistema aeroelastico. A matriz do lado direito da equacdo é a matriz

aerodinamica. Esta equacdo representa 0 comportamento aeroelastico da se¢éo tipica.

4.2 Meétodo V-g para anélise de flutter.

A equacdo de movimento representando a se¢do tipica aeroelastica, equacdo (4.17),

pode ser representada na forma de equagdo matricial, resultando na expresséo:
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[Kijj{h;b}ZQZ[AJ+Mij]{h;b} (4.18)

onde K; € a matriz de rigidez, M;; € a matriz de massa, e A; € a matriz aerodinamica

multiplicada pelo inverso da razio de massa. E importante ressaltar que a matriz aerodinamica
é funcdo da frequéncia reduzida k, como obtido por Theodorsen (1935).

A solucdo da equacdo 4.18 utilizando-se 0 método V-g assume primeiramente 0
amortecimento estrutural artificial g, modificando a matriz de rigidez do sistema de [Kij]
para:

(1+ig)[ K; | (4.19)

Este amortecimento artificial mostra a quantidade de amortecimento necessaria para
que em frequéncia reduzida analisada seja satisfeita a condi¢cdo de movimento harmdnico. Os

autovalores da equacao de movimento representam um ponto na fronteira do flutter se o valor

correspondente de g for igual ao valor assumido de g.
Para a frequéncia reduzida k :a)vb, este sera um problema de autovalor complexo

dado pela equacao:
e L b S T (620

0 autovalor do sistema para cada k é dado por:

1+i

zz(Qf) (4.21)
Para este autovalor tem-se as relacdes:
1 &

9 =% (4.23)
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que fornecem as informacdes de amortecimento e frequéncia natural de cada grau de
liberdade do sistema.

Resolve-se o problema de autovalores complexos para as equacOes, para diversos
valores de frequéncia reduzida k. Adotam-se valores altos para k decrescendo até valores

proximos a zero. Para cada valor de entrada ki consegue-se determinar um valor de saida «,

através da parte real do autovalor, o qual nos traz informacao sobre a frequéncia do flutter.

wb

Entdo dada a relacéo V= "k consegue-se determinar a velocidade.

A parte imaginaria do autovalor mostra a quantidade de amortecimento artificial
necessaria para a condicdo de movimento harmdnico. A velocidade critica em que realmente
acontece o flutter é quando ndo existe a necessidade de amortecimento artificial, ou seja,

quando g for zero (g =0).
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5 Dispositivo experimental

O dispositivo experimental tem o objetivo de possibilitar a ocorréncia do fendmeno
aeroelastico flutter. Assim ele deve representar experimentalmente as propriedades
determinadas em uma secdo tipica verificada com o modelo aeroeldstico anteriormente
apresentado. Varios autores sugerem configurac@es de suspensdes aeroelasticas utilizadas em
testes aeroelasticos de asas rigidas em tuneis de vento.

De Marqui (2005) realiza uma montagem para testes de controladores ativos para a
supressdo de flutter com uma superficie de comando acionada por um motor elétrico como
atuador. O sistema é composto por uma asa rigida com uma superficie de controle e uma
suspensdo elastica que atribui dois graus de liberdade ao sistema, flexdo e tor¢do. As
caracteristicas estruturais do sistema sdo dadas por uma placa central e um conjunto de quatro
eixos, 0s quais influenciam simultaneamente a rigidez dos graus de liberdade de flexdo e
torcdo. Por esta razdo este dispositivo apresenta dificuldades para o seu ajuste a um tunel de
vento, ou seja, sempre que algum elemento da suspensdo € modificado altera-se

simultaneamente as caracteristicas dinamicas de ambos os graus de liberdade.

I
|

Figura 5.1 - Dispositivo proposto por De Marqui (2005) .
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Heeg (1993) realiza experimentos de supressdo de flutter com o auxilio de atuadores
piezelétricos. A autora propde um dispositivo de flutter composto pela associacdo de vigas
elasticas. Duas vigas paralelas sdo responsaveis pelas caracteristicas estruturais do modo de
flexdo e uma viga normal a estas é responsavel pelas caracteristicas do modo de tor¢do, como
se pode observar na figura 5.2. Estas caracteristicas (vigas em paralelo somente atribuindo
rigidez para o modo de flexdo e outra viga atribuindo rigidez para a torcdo,
independentemente) permitem que caracteristicas de cada grau de liberdade seja alterada
individualmente. Um ponto negativo é que o sistema tem que ser montado de forma invertida

(pendurado), o que dificulta sua adaptacdo em alguns tuneis de vento.

Plunge

spring tines,

N

Trailing
edge

Pitch
spring

Leading
edge

Figura 5.2 - Dispositivo proposto por Heeg (1993).

Conner (1996) apresenta um dispositivo para ensaios aeroelasticos ndo lineares. O
sistema apresentado possui dois pares de vigas biengastadas em paralelo, que proporcionam a
rigidez para o grau de liberdade de flexdo, e um fio-mola que atravessa um eixo tubular
atribuindo a rigidez para o grau de liberdade de torcdo. Este eixo, posicionado em um quarto
da corda da asa, conecta a mesma ao dispositivo flexivel. A asa utilizada pelo autor possui
uma superficie de comando no bordo de fuga. A caracteristica ndo-linear € atribuida ao

sistema aeroelastico através de folgas no elemento que atribui rigidez a superficie de comando.
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O efeito da variagdo da dimenséo destas folgas sobre o comportamento aeroelastico ndo-linear

em diversas velocidades de escoamento é modelado e investigado.

Figura 5.3 - Dispositivo proposto por Conner (1996).

A configuracdo do experimento dessa dissertacdo baseia-se no modelo de dispositivo
apresentado por Conner (1996). Esta configuracdo também permite que as caracteristicas dos
graus de liberdade sejam modificadas independentemente além de ser de facil adequacdo ao

tunel de vento disponivel.

5.1 Dispositivo projetado e fabricado

O dispositivo consiste de uma asa rigida, montada verticalmente ao longo de sua
envergadura, contendo um eixo de aluminio de 15 mm de didmetro localizado a ¥ de corda.
Em suas extremidades o eixo esta conectado através de rolamentos e flanges as placas,
possibilitando o deslocamento angular. Nas placas também estdo engastadas uma das
extremidades das quatro vigas de flexdo. As outras extremidades destas vigas flexiveis sao

engastadas em um elemento inercial. Na placa superior também estdo inseridos apoios



70

referentes ao fio-mola que, passando através do eixo da asa, garante a rigidez do grau de
liberdade de torcdo. A asa contém ainda um eixo de aco de didmetro 6 mm colado a % de
corda com a finalidade de ajustar a posigéo do c.g. (centro de gravidade) da asa em relacdo ao
eixo elastico (1/4 da corda) para tornar possivel o fendmeno flutter dentro do limite de
velocidade do tanel de vento soprador disponivel. Um suporte em C engasta as outras

extremidades das vigas como mostrado na figura 5.4.

Figura 5.4 - Dispositivo completo projetado e fabricado.
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Figura 5.5 - Detalhes da juncdo do flange e rolamento.

O dispositivo foi desenhado no software CAD Catia®, para isso utilizaram-se
extensivamente as ferramentas de estimativa de parametros inerciais a partir da geometria dos
elementos e também dos materiais que seriam utilizados para a fabricacdo das pecas. Estes
parametros foram utilizados para alimentar o modelo computacional aeroelastico (matriz de
massa). A seguir mostra-se como se determinou cada parametro que foram utilizados nas

simulacdes.

5.1.1 Parametros da Matriz de Massa

Analisando-se a matriz de massa das equacdes de movimento da secéo tipica (equacao
4.12) pode-se entender como cada elemento do sistema experimental contribui para a

composicdo dos elementos desta matriz. O fato de que a massa m sempre acompanha 0S

elementos que sofrem o deslocamento h; o momento de Inércia 1, acompanha os termos que
possui 0 deslocamento « ; 0 momento estatico S, sempre acompanha os elementos que

possuam conjuntamente h e « , é de observagéo direta e simples.
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Assim m é a massa do dispositivo que esté sujeita a flexdo é composta pela soma das
parcelas de contribuicdo da massa da asa e seu eixo, placas superior e inferior, apoios do fio
mola e massa dos eixos elasticos. Os valores adotados para |, e S, correspondem as partes
do dispositivo que apresentam deslocamento angular, ou seja, asa e seu eixo.

Os dados da tabela 5.1 foram obtidos a partir do desenho do dispositivo e das

estimativas apresentadas pelo Catia®.

Tabela 5.1 - Valores dos pardmetros iniciais.

Parametro Valores
Massa total (m) 223 kg
Momento de inércia (1 ,) 0.0024 kg.m?
Momento Estatico (S,,) 0.0494 kg.m

5.1.2 Parametros da Matriz de Rigidez

Os elementos da matriz de rigidez séo divididos em partes relativas ao modo de flexé@o

e outras partes relativas ao modo de torcao.

5.1.2.1 Dispositivo de Flexéo

Dada a necessidade de se obter uma rigidez linear para a flexao, a solucdo adotada foi
um conjunto de vigas em paralelo. O uso de quatro vigas, duas em paralelo na parte superior e

duas em paralelo na parte inferior, minimiza os efeitos torsionais que estas vigas poderiam
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atribuir ao sistema. O funcionamento baseia-se no fato de que aplicado um deslocamento h na

asa, as vigas geram forcas elasticas de rea¢fes contrarias ao sentido do deslocamento.

Foto 5.1 - Detalhes do dispositivo de flexao.

Como mostrado em Beer et al (1982), o deslocamento transversal de uma viga é linear
em relacdo ao carregamento. A viga de comprimento L foi modelada analiticamente como
sendo uma viga de Euler-Bernoulli biengastada, com liberdade de deslocamento do apoio

esquerdo na direcdo y, como mostrado na figura 5.6.

t,

L, |

Figura 5.6 - Modelo matematico esquemaético da viga.
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Para tal condicdo, tanto a inclinagdo das vigas nas extremidades quanto o

deslocamento transversal da extremidade esquerda sdo nulos, ja o deslocamento transversal da

extremidade direita € y como podemos ver na figura 5.7.

P

L, |

Figura 5.7 - Deformacdo da viga com o carregamento aplicado.

Adotando-se a hipotese de simetria na viga podemos realizar o estudo de sua metade.
Da linha elastica da viga pode-se notar a existéncia de um ponto de inflexdo, e pela condicao
de simetria esse ponto recai sobre o centro, da relagio M =—EIly”, para o ponto de inflexao
M =0. Com essas condi¢des, entramos no estudo da deformagéo de uma viga em balango, a

formula da linha elastica de uma viga em balanco € facilmente encontrada em tabelas de

livros de Resisténcia dos Materiais como (BEER et al., 1982). Assim tem-se:

t, P

X

L/2 , 1

Figura 5.8 - Viga em balanco.



y, = PL®
t3El
y L o
Comy, = ) eL= 5 obtemos a deformacéo e a rigidez:
y= PL®
12EI
K = 12LI35I
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(5.1)

(5.2)

(5.3)

O dispositivo de flexdo completo apresenta dois conjuntos de duas vigas em paralelo.

Para molas em paralelo, a rigidez equivalente do conjunto € a soma da rigidez de cada mola e

arigidez total K, é entdo a soma das rigidezes. Assim temos:

_ 48EI

K, B

(5.4)

Destaca-se a utilizagdo do aco-mola para a construcdo das vigas ja que este material

apresenta uma maior regido elastico-linear.

Tabela 5.2 - Dimens0es da viga.

Elemento Dimensdes (mm)

Espessura—1

Viga Altura - 20

Comprimento — 200

Para esses valores de viga a rigidez do dispositivo em flexdo é 2100 N/m, outros

valores de rigidez podem ser obtidos através da mudanca das dimensdes das vigas.

5.1.2.2 Descric¢éo do dispositivo de torcéo.
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O mecanismo de funcionamento baseia-se em que o deslocamento angular do eixo
gera no fio-mola momentos de reacdo contrérios a variacdo angular do eixo, para obter esse
efeito utilizou-se um fio-mola atravessando o eixo e apoiado em suas extremidades como

mostra a foto 5.2.

Foto 5.2 - Detalhes do dispositivo de torcéo.

Para o célculo da rigidez utilizou-se da mesma teoria de vigas de Euler-Bernoulli
presente em (BEER et al., 1982). Vejamos figuras contendo o formato inicial da viga e o

formato apds o deslocamento do eixo.

; - '
A £

R

Figura 5.9 - Modelo esquemaético do fio mola.
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Figura 5.10 - Deformacéo do fio-mola com o carregamento.

Devido as hipdteses de simetria e de pequenos angulos, podemos analisar apenas

metade desse dispositivo como mostra a figura 5.11.
|
y KMR

Figura 5.11 - Metade do fio mola.

Substituindo os vinculos pelas suas respectivas forcas de reacdo tem-se:

P
(< -
g 1 x y(0)=R6
y (0)=0

y(H=0

P

Figura 5.12 - Forgas de reagao.
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Da equacdo da deformacdo elastica de uma viga M =—Eiy”, com M = PL obtido das

relacbes de equilibrio da viga, integra-se a equacdo em x uma e duas vezes, e aplica-se nas

condi¢des de contorno adequadas. A extremidade esquerda em contato com o eixo terd

deslocamento angular y'(0) = a semelhante ao eixo e deslocamento transversal y(0)= Ra .
A extremidade direita ndo possuira deslocamento na direcdo transversal y(L):O, assim a
relacéo entre o &ngulo e 0 momento M, é:

M, (L*R)
3El (L)

a= (5.5)

esta equacdo pode ser utilizada para a modelagem do sistema quando se utiliza somente
metade do fio mola, ou seja, conectando o eixo até um dos apoios na placa superior.

Para M =2M,, ou seja, fio mola partindo de um apoio atravessando o eixo da asa até

0 outro apoio, temos a seguir a relacdo angulo-momento e a rigidez em torcéo do dispositivo.

_ ML (L+R)

“TeEl (L) (5.6)
_ 6EI (L+R)

Ka - L (L) (57)

Tabela 5.3 - Dimensoes do fio mola.

Elemento Dimens0des (mm)

Didmetro - 1.0
Fio-Mola Distancia do apoio ao eixo — 43,4

Raio do eixo -7,5
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Para esta configuracdo a rigidez do dispositivo em tor¢cdo é 0.6 N.m, outros valores de

rigidez podem ser obtidos através da mudanca do didmetro do fio-mola e da distancia do

apoio.

5.1.3 Dimens0es da asa

Um tanel de vento de se¢do quadrada de lado | = 500 mm do tipo soprador sera
utilizado para gerar os esfor¢os aerodinamicos em uma asa de perfil NACA 0012 construida
com isopor e revestida com papel vinil. A envergadura da asa foi assumida maior do que o
bocal do tunel de vento para minimizar os efeitos aerodinamicos de ponta de asa. A tabela 5.4

apresenta a envergadura e corda assumidas para a asa.

Tabela 5.4 - Dimens0es da asa.

Elemento Dimensdes (mm)

Corda 250
Asa
Envergadura 600
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6 RESULTADOS

Este capitulo apresenta os resultados obtidos nas simulagdes com o modelo
aeroelastico da sec¢do tipica e 0s resultados obtidos em ensaios em tdnel de vento. Inicialmente
sdo apresentados os pardmetros inerciais e elasticos obtidos do programa Catia e da
formulacdo apresentada para a modelagem das vigas elasticas que atribuem a rigidez ao modo
de flexdo e para a modelagem do fio mola que atribui a rigidez para 0 modo de tor¢éo.

A tabela 6.1 apresenta os valores referentes ao dispositivo experimental. Inicialmente
assumiu-se a envergadura e a corda da asa rigida. Como anteriormente descrito a asa tem o
perfil NACA 0012 e foi construida em isopor e nervuras de madeira. Um eixo de aluminio a
Y, da corda confere a rigidez necessaria a asa. O eixo esta ligado atraves de rolamentos e
flanges as placas de aco superiores e inferiores. Nestas placas encontram-se 0 apoio para o fio
mola e também o0s engastes das vigas elasticas. A somatdria das massas de cada um destes
elementos € a massa total (M) do sistema (tabela 6.1). Os momentos de inércia (medidos em
torno do eixo elastico da asa, ou seja, em torno do centro do eixo de aluminio) séo
relacionados as partes rotativas do sistema: eixo, asa. Vale ressaltar que um eixo de aco
passando a % da corda da asa foi adicionado com o intuito de modificar a posicéo relativa
entre o centro de massa da asa e seu eixo eléstico, modificando assim velocidade critica de
flutter. Este eixo também é considerado na composic¢do dos parametros inerciais do sistema
experimental.

As rigidezes do modo de flexdo e do modo de torcdo foram calculadas conforme a
formulacéo apresentada no capitulo 5 (equacdes 5.4 e 5.7). Combinadas com as caracteristicas

inerciais dos graus de liberdade de flexdo e torgdo, massa total (M) e momento de inércia (1)

respectivamente, as rigidezes fornecem as frequéncias naturais do sistema (@, e @, ).



Tabela 6.1 - Valores referente ao dispositivo.

m

2.23

0.0494

0.0024

0.6

2100

32.40

17.15

500

125

1.1

kg

kg.m

2

kg.m

N.m
N/m

rad/s
rad/s

mm
mm

kg/m?
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A partir de alguns dos parametros apresentados na tabela 6.1 sdo determinados outros

valores, como raio de giracdo, posicdo relativa entre centro de gravidade e eixo elastico, razéo

de frequéncias, que serdo utilizados conforme as equacdes aeroelasticas obtidas no capitulo 4

(equacdes 4.12 ou 4.15). Além disso alguns dos parametros da tabela (6.1) foram divididos

pelo comprimento do bocal de saida do tunel de vento, tornando-os consistentes com a

representacdo por parametros concentrados (secao tipica aeroelastica) apresentada no capitulo

4. Estes valores sdo apresentados na tabela (6.2).



Tabela 6.2 - Valores referentes a se¢éo tipica.

4.46

0.0774

0.1976

32.40

17.15

1.89

125

500

1.1

kg/m

rad/s

rad/s

mm
mm

kg/m?
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6.1 Resultados Tedricos

Os parametros definidos na tabela 6.2 foram utilizados na equagdo matricial
aeroelastica apresentada no capitulo 4. O método V-g foi utilizado para solucionar a equacéo
aeroelastica, resultando na evolucdo do amortecimento artificial (g) dos graus de liberdade e
das frequéncias naturais do modelo aeroelastico. A figura 6.1 apresenta a evolucdo do
amortecimento artificial de cada grau de liberdade. E importante lembrar que como um
modelo de amortecimento estrutural ndo foi assumido a solugé@o obtida com o método V-g €
representativa fisicamente somente no ponto onde o amortecimento artificial € nulo, ou seja,
na velocidade critica de flutter onde o sistema apresenta movimento harmonico simples.
Verifica-se na figura 6.1 que a velocidade critica de flutter obtida com o modelo aeroelastico
é de 7.7 m/s. A evolucdo do amortecimento artificial mostra também que o grau de liberdade
de flexdo é o modo que se torna instavel.

Vale ressaltar que diversas simulagdes foram realizadas variando-se as dimensdes dos
elementos que atribuem rigidez aos graus de liberdade (comprimento, largura e altura das
vigas elasticas e comprimento e diametro do fio mola) para a adequacdo do dispositivo
experimental ao tinel de vento soprador. A velocidade maxima do tinel estd em torno de 15

m/s e, portanto, a velocidade de 7.7 m/s é compativel com o tlnel.
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Figura 6.1 — Variagdo do amortecimento artificial com o aumento da velocidade.

A evolugéo das frequéncias dos dois graus de liberdade com a variagdo da velocidade
do escoamento é apresentada na figura 6.2. Verifica-se o0 comportamento tipico de um sistema
aeroelastico com dois graus de liberdade, as frequéncias dos modos tendem ao acoplamento
com o aumento da velocidade do escoamento. Existe a coalescéncia das frequéncias, porém

elas ndo se encontram. A frequéncia de flutter é definida a partir da figura 6.2 em 4.8 Hz.
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Figura 6.2 — Evolucdo das frequéncia com o aumento da velocidade.
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6.2 Resultados Experimentais

A foto 6.1 mostra o sistema aeroelastico experimental montado a frente do bocal da
saida do tunel de vento soprador. A instrumentacdo utilizada nos ensaios é composta por
elementos para medicdes relativas ao escoamento e medicdes relativas a asa. O tunel possui
um tubo de Pitot conectado a um mandmetro eletrénico que fornece a velocidade do
escoamento. Um acelerdometro (PCB333B30) foi instalado na regido do bordo de fuga da asa
(fora da regido sujeita a0 escoamento). Nesta posicdo o acelerdmetro pode captar sinais

relativos a movimentos de flex&o e de torcao.

Foto 6.1 - Detalhes da asa montada a frente do tunel de vento.

As respostas foram medidas para diversas velocidades (0, 3, 5, 7, 9 e 10 m/s) tanto no
dominio do tempo quanto no dominio da frequéncia. Estas respostas permitem a visualizacéo
da evolucdo das frequéncias dos graus de liberdade assim como a variagdo do amortecimento
artificial do sistema experimental.

Verifica-se na figura 6.3 a resposta no dominio da frequéncia sem a acdo do
escoamento (V = 0 m/s). A frequéncia do modo de tor¢do foi medida como 3.3 Hz e a

frequéncia do modo de flexdo como 5.3 Hz. A FFT no eixo das ordenadas dos graficos de
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respostas no dominio da frequéncia sdo apresentados na escala logaritmica para facilitar a

visualizacdo dos picos relativos a cada grau de liberdade, sendo o primeiro relativo a torcdo e

10°, - . . _
107 / K\J/\
//

10 |

0 segundo a flexdo.

10
Frequéncia [Hz]

Figura 6.3 — Resposta no dominio da frequéncia sem a agdo do escoamento, VV =0 m/s.

A resposta no tempo para a velocidade 0 m/s é mostrada na figura 6.4. O eixo das
ordenadas foi normalizada dividindo-se as amplitudes medidas (aceleracdo, m/s®) pela
méaxima aceleracdo. A partir de uma entrada (deslocamento para o grau de liberdade de flex&o)
verifica-se que a resposta oscilatoria do sistema aeroelastico, com componentes dos dois graus
de liberdade, é amortecida com a evolucdo do tempo. Como ndo ha acdo do escoamento todo

efeito de amortecimento vem do amortecimento estrutural.
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Figura 6.4 — Resposta no tempo sem a agdo do escoamento, V = 0 m/s.

Verifica-se na figura 6.5 a resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do
escoamento de 3 m/s. Verifica-se que os valores das frequéncias dos dois modos de vibrar ndo
foram significativamente alterados se comparados com as frequéncias para a velocidade de 0
m/s. Fica claro porém o efeito do amortecimento aerodindmico sobre 0s picos da resposta em
frequéncia. O pico do modo de tor¢édo (frequéncia mais baixa) estd menos evidente devido ao

efeito de amortecimento. O pico do modo de flex&o foi levemente alterado.

4
Frequéncia [Hz]

Figura 6.5 - Resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do escoamento de 3 m/s.

Verifica-se na figura 6.6 a resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do

escoamento de 5 m/s. Verifica-se que a frequéncia do grau de liberdade de flexdo ndo foi
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significativamente alterada. Por outro lado o pico do modo de torgéo (frequéncia mais baixa)

estd ainda menos evidente devido ao efeito do amortecimento aerodindmico.

10 ; ;
10
10

10

Frequéncia [Hz]

Figura 6.6 - Resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do escoamento de 5 m/s.

A resposta no tempo para a velocidade 5 m/s é apresentada na figura 6.7. Verifica-se
que as oscilagbes perduram por mais tempo do que no caso sem acdo do escoamento. O
amortecimento na resposta oscilatéria do sistema aeroelastico, ainda com componentes dos
dois graus de liberdade, € menor que o amortecimento verificado na resposta sem a acdo do

gscoamento.

o
(3
‘

o
o

Aceleragcao normalizada
o

-1 s 4
Tempo [s]

Figura 6.7 - Resposta no dominio do tempo para a velocidade do escoamento de 5 m/s.
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Verifica-se na figura 6.8 a resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do
escoamento de 7 m/s. Verifica-se que a frequéncia do grau de liberdade de flexdo foi

ligeiramente alterada e que o pico relativo ao modo de torcéo esta bastante descaracterizado.

10

Frequéncia [Hz]

Figura 6.8 - Resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do escoamento de 7 m/s.

A figura 6.9 apresenta a resposta no dominio do tempo para a velocidade de 7 m/s. A
reducdo do amortecimento aerodindmico fica evidente ja que as oscilagdes perduram até o

tempo t=12s.

e
(3]
:

‘

o
o
.

s
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o
—
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Figura 6.9 - Resposta no dominio do tempo para a velocidade do escoamento de 7 m/s.
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Aumentando-se a velocidade do tunel de vento para 9 m/s verifica-se o acoplamento
dos modos de torcéo e de flexdo na frequéncia de 5.1 Hz, caracterizando a velocidade critica
de flutter. O amortecimento na velocidade critica de flutter é zero. A forma do pico de

ressonancia confirma a variagdo do amortecimento para zero.

10

b~

Frequéncia [Hz]

10

Figura 6.10 - Resposta no dominio da frequéncia para a velocidade do escoamento de 9 m/s.

A resposta no tempo para a velocidade de 9 m/s é mostrada na figura 6.11. O modelo
oscila de forma auto excitada, com amplitude constante e frequéncia de 5.1 Hz,

comportamento caracteristico do fendmeno flutter.

o
)]
T

o

I
(=
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T

Aceleragao normalizada

0 5 10 15 20
Tempo [s]

Figura 6.11 - Resposta no dominio do tempo para a velocidade do escoamento de 9 m/s.
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A resposta no tempo para a velocidade de 10 m/s € apresentada na figura 6.12. Esta
velocidade esta acima da velocidade critica de flutter. Assim, o sistema aeroelastico apresenta

oscilacbes auto excitadas com amplitudes crescentes, tipicas de um sistema instavel.

Aceleracdo normalizada

i 2 4 6 8

Tempo [s]

Figura 6.12 - Resposta no dominio do tempo para a velocidade do escoamento de 10 m/s.

Assim, a velocidade critica de flutter medida experimentalmente ¢ de 9 m/s. A
velocidade critica de flutter obtida a partir do modelo computacional é de 7.7 m/s. O erro
entre a velocidade prevista e a velocidade medida € de 14%. Esta diferenca pode ser explicada
pelo fato do modelo computacional ser linear, ou seja, estrutura modelada como um sistema
linear e modelo aerodinamico linear. O modelo experimental apresenta nao-linearidades
introduzidas por folgas no fio mola que atribui rigidez ao modo de torcéo, também tem que
ser considerado o suporte em C (inercial) no qual o sistema é fixado. Além disso, 0 modelo
computacional ndo considera um modelo de amortecimento. Como qualquer sistema real o
modelo experimental possui amortecimento estrutural, o que fica claro na reposta no tempo
sem a acdo do escoamento (figura 6.4). A presenca de amortecimento estrutural aumenta a

velocidade de flutter de um sistema aeroelastico.



93

7 Conclusdes e Sugestdes para Trabalhos Futuros

Um modelo experimental para ensaios de flutter em tanel de vento foi projetado,
fabricado e testado com sucesso. Um modelo aeroelastico para a representacdo de uma secéo
tipica aeroelastica (modelo por pardmetros concentrados) foi apresentado. Este modelo é
obtido da combinacdo das equacGes de movimento para uma se¢do tipica com o modelo
aerodindmico ndo estacionario de Theodorsen.

O sistema experimental foi projetado para apresentar flutter dentro da faixa de
velocidades de um tunel de vento soprador (velocidade maxima de 15 m/s). Determinadas as
dimensdes da asa (envergadura e corda) iniciou-se o projeto do sistema experimental. A asa
rigida foi associada a uma suspensdo elastica que permite oscilagdes em dois graus de
liberdade ao sistema experimental. Vigas elasticas de aco mola foram dimensionadas para
atribuir a rigidez ao modo de flex&o. Quatro vigas foram utilizadas, duas em paralelo em cada
extremidade do sistema experimental. Esta configuracdo garante alguma estabilidade ao
sistema aeroelastico. Um fio mola é utilizado para atribuir rigidez ao modo de tor¢do. Um
programa de CAD (CATIA) foi utilizado para determinar as caracteristicas inerciais do
sistema experimental. Estes dados foram utilizados para alimentar o modelo aeroelastico e a
velocidade de flutter foi prevista solucionando-se as equacOes aeroelasticas com o método
V-g.

A evolucdo do comportamento aeroelastico do sistema experimental foi investigada em
respostas medidas no dominio do tempo e da frequéncia. A evolucdo das frequéncias
(tendéncia ao acoplamento) foi verificada, assim como o efeito do amortecimento
aerodinamico (que varia com o aumento da velocidade) sobre a resposta aeroelastica. A
velocidade critica de flutter obtida a partir do modelo aeroelastico foi de 7.7 m/s, 14% menor

que a velocidade critica medida experimentalmente (9 m/s). Esta diferenca é explicada
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principalmente pelo fato do modelo aeroeldstico ndo considerar nenhum modelo de
amortecimento. Obviamente o modelo experimental possui amortecimento estrutural, o que
pode ser verificado na resposta no tempo medida sem a a¢do do escoamento (V = 0 m/s). O
efeito do amortecimento é de aumentar a velocidade critica de flutter, comportamento
verificado entre o resultado computacional e experimental. Além disso, como em qualquer
sistema real, algumas ndo linearidades sdo observadas no sistema experimental,
principalmente no sistema de fixacdo do fio mola e também efeitos do atrito nos rolamentos.
Assim considera-se o erro aceitavel.
Como sugestdes para trabalhos futuros apresentam-se:
1. Fazer medi¢es inerciais;
2. Pesar massas experimentalmente;
3. Inclusdo de efeitos de amortecimento no modelo aeroelastico;
4. Incluséo de efeitos ndo lineares no modelo aeroelastico;
5. Verificacdo experimental de efeitos ndo lineares (folgas no grau de liberdade de
torcéo);
6. Atualizacdo do modelo aeroeldstico para um sistema com trés graus de
liberdade;
7. Inclusdo de uma superficie de comando no bordo de fuga da asa para estudos de

um sistema aeroelastico linear e ndo linear com trés graus de liberdade;
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9 APENDICE A - Modelo teérico de uma secao tipica.

o

Modelo Teorico de uma secao tipica com parametros concetrados para
analise de um dispositivo experimental com intuito de obter flutter
a uma velocidade abaixo dos 17 m/s

o

o

\o

s Observacao(l): As unidades utilizadas nesse programa sao as recomendadas
no SI
% Observacao (2): Acerca da nomenclatura de variaveils com as mesmas iniciais

% Geralmente: As terminacoes em d referem-se aos dados do conjunto

% As terminacoes em v referem-se aos dados da viga

% As terminacoes em m referem-se aos dados do spring wire/fio-
mola

% As terminacoes em f referem-se aos dados de flexao do
sistema

% As terminacoes em th referem-se aos dados de torcao do
sistema

% As terminacoes sem letras complementares referem-se aos dados

de uma secao
% tipica 2-D de parametros concentrados
As terminacoes em s referem-se as matrizes

As terminacoes em h referem-se a algumas variaveis

o o

o\

aerodinamicas
Q

% As terminacoes em k referem-se as variaveis responsaveis
pelos loops do programa

%Entrada de dados do dispositivo experimental ( Dados obtidos atraves do
Catia)
x1=0.07578; % x1 ; distancia do cg ao cc do conjunto asa e eixo

mld=0.652; % ml ; massa do conjunto asa e eixo

md=2.23; % md ; massa do conjunto

rgd= 0.06091; %$rfg ; raio de giracdo do dispositivo

Id=mld* (rgd)"2; % Id ; momento de Inercia do conjunto asa e eixo

%Entrada dos dados das Vigas

ev=0.001;% ev ; espessura da viga
1v=0.20; % 1lv ; comprimento da viga
hv=0.02;% hv ; altura da viga

; Modulo de elasticidade transversal da viga

Ev=210*1079; % Ev
))/12);% Iv ; Momento de area de cada viga

Iv=((hv* (ev"3
%Calculo frequencia de flexao

kfd=4* (12*Ev*Iv)/(1v"3); % kfd ; rigidez do modo de flexao do dispositivo

wf=(kfd/md) ~(1/2); % wf ; frequencia angular do modo de flexao
ff=wf/(2*pi); % ff ; frequencia do modo de flexao (hz)

%Entrada dos dados do spring wire

re=0.0075; % re ; raio do eixo no qual passa o fio-mola
Em=207*10"9; % Em ; Modulo de elasticidade transversal do aco-mola
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Dm=0.001; % Dm ; diametro do fio-mola/spring-wire

1m=0.0434; % 1lm ; distancia do eixo ao anel que fixa o spring wire
simplesmente apoiado

Im=(pi*Dm"4)/64; % Im ; momento de area do fio mola/spring-wire
kthd=1* (3*Em*Im) * ( (1lm) / (lm+re)) * (1/1m) ;

%calculo da frequencia de torcao

wth=(kthd/Id)"*(1/2); % wth ; frequencia angular do modo de torcéao
fth=wth/ (2*pi); % fth ; frequencia do modo de torcdo ( hz)

%Parametros concentrados da secao tipica

1d=0.5; % 1d ; largura do tunel de vento
b=0.125; % b ; semi-corda
a=-0.5; % a ; localizacao do centro de cisalhamento

Q

p=1.1; % p ; densidade do ar

ml=mld/1ld; % ml ; massa do conjunto de asa e eixo por unidade de
comprimento

m=md/ld; % m ; massa do dispositivo por unidade de comprimento

I=I1d/1d; % I ; momento de Inercia asa e eixo por unidade de comprimento
S=x1*ml; % S ; momento estatico da asa e eixo por unidade de comprimento
r=sqrt(I/m); % r ; raio de giracao

x=S/m; % x ; distancia do cg ao centro de cisalhamento

kf=kfd/1d; % kf ; rigidez do modo de flexao por unidade de comprimento da
S.T.

kth=kthd/1d; % kth ; rigidez do modo de torcao por unidade de comprimento
da S.T.

mu=ml/ (pi*p*b”™2); % mu ; razao de massa

R2=(wf/wth)"2; % R2 ; razdo entre as frequencias ao quadrado

%Adimensionalizacao dos parametros e aplicacao do Metodo V-G

rth2=(r/b)"*2; % rth2 ; raio de giracao adimensionalizado ao quadrado
xth=x/b; % xth ; distancia adimensionalizada do cg ate o cc

i=sqgrt(-1); % numero imaginario
resultl=zeros(2,1000); result2=zeros(2,1000); veloci=zeros(2,1000);

for kk=1000:-1:1; rk=kk*0.01;

%$Calculo da funcao de Theordosen

o\

C=0.5+0.0075/ (1*rk+0.0455)+0.10055/ (i*rk+0.3) ; C; Funcdo de Theordosenl
% C = 1-(0.165/(1-((0.0455*1) /rk)))—-(0.335/(1-((0.3*1)/rk)));

$Matriz de massa

ms=[ 1 xth
xth rth2];

$Matriz de rigidez

ks=[ R2 O
0 rth2];

$Matriz aerodinamica
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lh=1-i*2*C/rk; la=.5-1* (1+2*C)/rk-2*C/rk/rk;

mh=0.5; ma=3/8-i/rk;

aero=[ lh la-(.5-a)*1lh

mh-(.5+a) *1h ma-(.5+a) * (la+mh)+(.5+a) * (.5+a) *1h] /mu;
ddd=eig (inv (ks) * (aero+ms)); rrr=real(ddd); iii= imag(ddd);
rstl(:,kk)=sqrt(l./rrr); rst2(:,kk)=iii./rrr;
rstt(:,kk)=rstl (:,kk)*fth;

vel (:,kk)=sqgrt(l./rrr)/rk;

vell (:,kk)=vel (:, kk)*b*wth;

end

Q

% Configuracoes dos graficos e apresentacao dos resultados
figure (1) ;
plot(vell(l,:),rstt(l,:),"'.b"',vell(2,:),rstt(2,:),"'.v"),

axis ([0.0 15.0 0 6]),xlabel('Velocidade '"),ylabel ('w/wth'),grid;
figure (2);

plot(vel(l,:),rst2(1l,:),"'.b',vel(2,:),rst2(2,:),"'.xv"),

axis ([0 15 -1 1]),xlabel ('Velocidade reduzida'),ylabel('g'),grid;
figure (3);
plot(vell(l,:),rst2(1,:),"'.b',vell(2,:),rst2(2,:),"'.r"),

axis ([0 20 -0.5 0.1]),xlabel('Velocidade'),ylabel('g'),grid;



