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Resumo

A ciéncia que esta interessada na interagdo entre a deformacao de uma estrutura
elastica em um escoamento e em suas forgas aerodindmicas resultantes € denominada
aeroelasticidade. Certos problemas no campo da aeroelasticidade sdo naturalmente
nao lineares e, portanto, apresentam comportamentos que ndo sdo bem descritos
através de ferramentas de analises de sistemas lineares. Sendo assim, novos métodos
Sa0 necessarios para a previsao e modelagem destes sistemas, com o intuito de reduzir
os riscos e melhorar a eficiéncia das aeronaves. Estudos com aerofélios com superficie
de controle de 3 GDL vem sendo feitos incorporando certas nao linearidades para
caracterizar os seus efeitos no comportamento dindmico. Exemplos desta aplicagao
trata-se da consideracao de folgas (“freeplay”’) em superficies de controle ou em outros
tipos de jungodes. Este tipo de problema é relevante pois pode levar a comportamentos
indesejaveis, diminuindo consideravelmente a margem de seguranga de operagao da
aeronave, ocasionando problemas estruturais, fadiga de material e respostas tragicas.
Devido a interagcdo das forgas e momentos aerodindmicos atuantes no aerofélio, é
necessaria uma analise da aerodindmica nao-estacionaria, o qual sera baseada em
angulos de ataques inferiores a 20° e frequéncia reduzida menor que 0,1. Logo mais,
uma analise mecanica da sec¢ao tipica com superficie de comando é tomada para
formulagao das equagdes do movimento através das equacgdes de Lagrange. De modo
a incorporar a nao linearidade no sistema dindmico do aerofélio, é feito um ajuste de
curvas usando uma aproximacgao de uma fungao hiperbdlica da folga, chegando a uma
funcao polinomial de 3° grau. Caracterizado e construido todo o sistema aeroelastico
em questao, é possivel identificar os efeitos do sistema com folga. Considerando um
escoamento subsénico, € conduzido uma série de simulagées computacionais com o
objetivo de destacar as diferengas mais relevantes entre os sistemas dindmicos com e
sem folga. Por fim, através dos resultados obtidos aliados a uma analise orbital da
superficie de controle, os efeitos observados sdo de um notavel aumento nas amplitudes
de resposta para o sistema nao linear e o aparecimento das oscilacbes de ciclo limite

apos a velocidade de flutter.

Palavras chaves: Aeroelasticidade né&o linear, flutter, folga, ciclo-limite.
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Abstract

The science interested in the interaction between the deformation of an elastic structure
in an airflow and the aerodynamics forces is called Aeroelasticity. Many problems in
Aeroelasticity are naturally nonlinear and, for that reason, its behavior is not described
very well with the linear analysis. Thus, new tools are necessary to predict and study the
nonlinear aeroelasticy with the purpose to reduce the flying risks and enhance the aircraft
efficiency. Recently, studies in 3-DOF airfoils with control surfaces are using certain
nonlinearities to characterize the effects on its dynamics system. These methods
consider on implementing the freeplay on control surfaces or other types of joints. This
sort of problem is relevant because it can lead to unlikeable performance, reducing
significantly the fly envelope, heading to structural failures, material fatigue and adverse
aircraft responses. Therefore, it is essential to identify the structural dynamics effects
induced by the nonlinearity freeplay on the control surface. Due to aerodynamics forces
and momentums acting together on the airfoil section is fundamental to do a
nonstationary aerodynamics analysis, on which will be based in angles of attack smaller
than 20 and with values smaller than 0.1 of reduced frequencies. Furthermore, a dynamic
analysis for the airfoil section with control surface is done using the Lagrange equations
to figure the equations of motion. The nonlinearity enters in the dynamic system by a
curve fitting utilizing a hyperbolic function approximation coming to a third-degree
polynomial. This function would be added to the DOF related to control surface in the
stiffness matrix. As the entire system was build and characterized, it is possible to find
the effects on the system with freeplay. For instance, a subsonic airstream is conducted
to a several computational simulations with the main goal is to characterize the more
relevant differences between the aeroelastic system with and without the freeplay.
Finally, the results observed is larger amplitudes on DOF responses for the system with

freeplay and the appearance of the limit cycle oscillations after the flutter.

Key words: Nonlinear Aeroelasticity, freeplay, flutter, LCO.
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CAPITULO |

INTRODUGAO

A ciéncia que esta interessada na interagao entre a deformacao de uma estrutura
elastica em um escoamento e em suas forgas aerodinamicas resultantes € denominada
aeroelasticidade (HODGES, 2011). A Figura 1, ilustra a correlacdo deste campo de
estudo com varios outros, sendo estes, a relagdo entre as grandes areas: elasticidade,

dindmica e aerodindmica.

Aerodinamica

1- Aeroelasticidade dindmica

Mecéanica
do Véo

Aeroelasticidade
Estatica

Elasticidade

Dinfmica
Estrutural

Figura 1 - Campos de estudo da Aeroelasticidade. (Adaptado COLLAR, 1946).
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A aeroelasticidade vem influenciando o desenvolvimento da aviagao desde os
primeiros voos realizados. Os irmaos Wright em 1903 fizeram o uso de deformacdes
elasticas da asa para adquirirem o controle lateral de seu avido, o que foi essencial para
terem sucesso (REED, Wilmer H. e GARRICK, I. E., 1981). Desde a década de 90, &
possivel perceber na aviagdo a necessidade de se conhecer e estudar melhor os
fendbmenos aeroelasticos.

O primeiro estudo documentando do flutter por Lanchester (1916) representou
um grande desenvolvimento onde foi analisado os motivos que o Handley Page 0/400
Bomber experimentou violentas oscilagbes antissimétricas da fuselagem e cauda. Os
fendbmenos aeroelasticos sdo por natureza nao lineares, logo, reagbes como caos,
bifurcagdes e oscilagdes em ciclo limite estardo presentes (SHETA et al, 2002).

Sistemas aeroelasticos sdo inerentemente nao lineares, portanto sujeitos a
comportamentos distintos dos previstos através de métodos convencionais de
aproximacao linear das equagdes de movimento. Sendo assim, sdo necessarios novos
métodos para a previsao e modelagem dos comportamentos aeroelasticos nao lineares,
com o intuito de reduzir os riscos e melhorar a eficiéncia das aeronaves (PEREIRA,
2015).

A presenca de efeitos nao lineares resulta em modificagdes no comportamento
aeroelastico, tornando mais complexa a previsdo de fendmenos de instabilidade. Por
exemplo, sabe-se que na presenga de nao linearidades, o fendmeno de flutter passa a
apresentar caracteristicas muito diferentes daquelas previstas por modelos lineares.
Respostas nédo lineares podem incluir transicdes abruptas que podem levar a
instabilidades com consequéncias catastréficas sem aviso. (MARQUES et al., 2006; DE
MARQUI JR.; MARQUES, 2007).

A néo linearidade causada por folgas em superficies de controle ou em outros
tipos de juncbes pode levar a todos os tipos de comportamentos indesejaveis,
diminuindo consideravelmente a margem de seguranga de operagdao da aeronave,
podendo levar a problemas estruturais, fadiga de material e respostas tragicas
(CONNER et al., 1996; FUNG, 1993; LEE; GONG; WONG, 1997; LI; GUO; XIANG,
2010; TANG; DOWELL, 2010).

Estudos com aerofélios com superficie de controle de 3 GDL vem sendo feitos
incorporando certas nao linearidades para caracterizar os seus efeitos no
comportamento dindmico. Exemplos desta aplicagao trata-se da consideracao de folgas
(“freeplay”) em superficies de controle ou em outros tipos de jungdes. Desta maneira
torna-se imprescindivel identificar os efeitos dindmicos estruturais causados pela nao

linearidade de folga associada pela superficie de controle. Caracterizando, toda a
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dindmica estrutural e aerodindmica contida no problema. Identificando e representando
a nao linearidade através de um ajuste polinomial de terceiro grau e incorporando no
sistema aeroelastico. Com o intuito de caracterizar os efeitos da folga em um sistema
de 3GDL com superficie de controle presentes neste acoplamento. Para tanto, o
trabalho foi dividido em cinco capitulos principais onde foram apresentados o estudo, o
modelo matematico, os resultados e as conclusdes da seguinte forma:

Capitulo | — Apresenta a problematica do trabalho, introduz o leitor ao tema e
suas caracteristicas principais expondo os seus objetivos;

Capitulo Il — Consiste da revisao bibliografica que serviu como base de
conhecimento tedrico para o trabalho, onde expde o histérico e evolugdo de toda
problematica envolvendo os fendmenos aeroelasticos lineares e nio lineares;

Capitulo 11l — Contém a metodologia aplicada para a formulacdo das equagdes
matematicas, de aerodindmica nao-estacionaria, as equacbes do movimento e
modelagem da nao linearidade de folga aplicada no sistema.

Capitulo IV — Exibe todas as analises e a discussao dos resultados adquiridos.

Capitulo V — Contém as conclusbdes obtidas no trabalho.

E apds o ultimo capitulo seguem as referéncias bibliograficas utilizadas para

confecgao deste trabalho.



CAPITULO I

REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo serdo abordados a histéria do flutter, os primeiros casos
estudados e como estes desenvolveram os estudos envolvidos neste fendmeno. A
evolugcao dos estudos do comportamento do flutter em secgdes tipicas com e sem
superficies de controle também serao discutidos. Finalmente, os estudos na literatura

de flutter associados com ndo linearidade de folga.

2.1. Aerodindmica ndo-estacionaria

Escoamentos aerodindmicos nao estacionarios sao aqueles que ocorrem ao
redor de corpos que se movem no tempo, induzindo também um movimento do fluido.
Estes movimentos podem ser decompostos em uma parcela estacionaria e outra nao
estacionaria. A primeira ocorre em torno da forma aerodindmica do corpo, enquanto que
a segunda pode ser considerada como pequeno movimento ao redor da condi¢ao de

estado estacionario oscilando a pequenos movimentos em arfagem.

As equacdes que caracterizam o0 escoamento sido tais como da massa,
velocidade e sua energia. O primeiro modelo nao-estacionario de grande importancia
usado para calculos aeroelasticos para uma secgdo tipica da asa foi dado por

Theodorsen em 1935.

Uma revisado sobre aerodindmica nao-estacionaria foi apresentada por Mabey
(1999) e basicamente classifica os casos como de aerodindmica do escoamento colado
e do escoamento separado. No primeiro caso, os fluxos sao normalmente relacionados
as analises de flutter, caracteristicas dinamicas e manobrabilidade da aeronave, e
resposta a rajadas. O escoamento separado normalmente é utilizado em analises de

buffeting e ciclos limites.
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Para aplicagdes que nao sao tedricas, a analise qualitativa das equacgdes da
mecéanica dos fluidos pode ser conseguida através de métodos numéricos e
computacionais. Dindmica dos fluidos computacional é a ciéncia da determinacao de
solugdes numéricas para as equagdes de mecénica dos fluidos (ANDERSON, 1995),

como pode ser visto na Figura 2.1 resultados utilizando-se desta.

Consequentemente, a aplicacdo atual dos métodos da dinamica dos fluidos
computacional em engenharia tem crescido muito. No entanto, mesmo com os
progressos na area de computagdo, existe muito espago para pesquisas nha
determinacao de métodos matematicos e estatisticos alternativos e de ordem reduzida,
baseados em dados experimentais e em outras formas de modelagem do
comportamento da dindmica dos fluidos, como é o caso do uso de funcionais
(MARQUES, 1997).. Dentre os problemas relacionados as metodologias alternativas
existentes estido: perdas na analise do fendbmeno fisico e pouca flexibilidade para avaliar
diferentes regimes de escoamento através do mesmo modelo. Tais problemas podem

ser decisivos em estudos da interagao entre fluido e corpos elasticos.

Figura 2.1 — Resultados de uma analise aerodindmica em uma aeronave pelo uso de
CFD. (Fonte: Site Fine Art America, 2017")

1 Imagem disponivel em: https:/fineartamerica.com/featured/harrier-airplane-and-air-displacement-

nasa.html. Acesso em Fevereiro, 2017.


https://fineartamerica.com/featured/harrier-airplane-and-air-displacement-nasa.html
https://fineartamerica.com/featured/harrier-airplane-and-air-displacement-nasa.html
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2.2. Aeroelasticidade

A aeroelasticidade é o estudo que descreve a interacdo das forcas
aerodindmicas, elasticas e inercias para uma estrutura flexivel e os fenémenos
resultantes destas. Para aeronaves de asas fixas existem dois campos principais: a
aeroelasticidade estatica, onde a deformacao da aeronave influencia na distribuicdo de
sustentacdo, podendo levar para a condi¢ao instavel de divergéncia e normalmente
reduzira a efetividade de comando da superficie de controle e a aeroelasticidade
dindmica, que inclui a critica area de flutter, esta pode levar uma aeronave a chegar
numa condi¢cao dinamicamente instavel onde a estrutura extrai energia do escoamento
livre (WRIGHT, J. R. e COOPER, J. E., 2007).

Hodges e Pierce (2011) cita que aeroelasticidade é o termo usado para indicar
0 campo de estudo preocupado com a interacéo entre a deformagao de uma estrutura
elastica em um escoamento de ar e as forgas aerodindmicas resultantes. A Figura 2.2
mostra bem como é esta relacgdo interdisciplinar desta area de estudo que envolve trés
topicos principais: elasticidade, dindmica e aerodindmica. A primeira estuda as forgas
atuantes em um corpo dado sua forma, a segunda faz o calculo de um corpo elastico

sob uma forga qualquer e a ultima introduz os efeitos das forgas inerciais.

Forgas Inercias

VA

Estabilidade

Vibragéo e Controle

Aeroelasticidade
Dinamica

Forgas Forgas

Elasticas \ / Aerodinamicas

Aeroelasticidade
Estatica

Figura 2.2 — Diagrama aeroelastico de Collar.

(Fonte: Adaptado WRIGHT; COOPER, 2007)
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A aeroelasticidade estatica estuda os fenbmenos e os problemas associados
com o comportamento estatico e a estabilidade de um sistema aeroelastico no seu

estado de equilibrio (PEREIRA,2015). Os seus principais fenbmenos sio:

a) Reversao de comando: Existem varias causas para este evento como erro do
piloto, alta velocidade de voo, erros do sistema de controle, acoplamento de diversas
forgas na aeronave. Pois bem, a flexibilidade da maioria das superficies aerodindmicas
afeta a efetividade das superficies de controle. O que pode ocasionar em uma perda da

resposta esperada, por exemplo, do aileron, devido a deformacéao da asa.

b) Divergéncia: E um fenémeno de deflexdo estatica no qual as forgas
aerodindmicas da asa excedem as forgas elasticas restauradoras da mesma
(HOLLOWELL, S. J. e DUGUNDJI, J., 1984), ou seja, quando uma superficie de
sustentacio sofre deflexdo ao carregamento aerodindmico e supera a carga limite, esta

pode levar a uma falha estrutural.

A éarea da aeroelasticidade que engloba a associagdo mutua da dinamica,
elasticidade e das forgas inerciais é chamada de aeroelasticidade dindmica. Esta estuda

os efeitos oscilatorios das interagdes aeroelasticas, seus principais fenémenos sao:

a) Flutter: O que leva a uma falha estrutural catastréfica de uma aeronave é o
flutter. Hodges definiu flutter como Uma instabilidade dindmica de uma aeronave

associada com a interacao das forgas aerodindmicas, elasticas e inerciais.

b) Buffeting: & a resposta estrutural a excitacdo produzida pelo choque induzido
por separagdo do escoamento, ou seja, a separagdo causada por movimentos

turbulentos das camadas de ar em torno da prépria aeronave. (SERRANO, 2010)

O primeiro incidente aeronautico documentado e relacionado a um problema
aeroelastico implicou na catastrofica do Aerédromo de Samuel Langley, em 1903. O

acidente foi causado por uma divergéncia devido ao alto camber da asa.

Os fenbmenos da aeroelasticidade ndo aparece somente em aeronaves, mas
em qualquer corpo flexivel que esteja sujeito a deformacgdes elasticas sob o efeito de
forgas aerodinamicas. O famoso caso da ponte de Tacoma (Figura 2.3a) representa
bem o que foi dito; esta se localizava no estado de Washington nos Estados Unidos e
entrou em colapso em 1940 devido a um dos fendbmenos mais criticos da
aeroelasticidade dindmica, o flutter. Movimentos externos periddicos causados pela

acao da forca dos ventos, eram de mesma frequéncia que a frequéncia natural da
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estrutura, o que fizesse com que a ponte entrasse em colapso, como pode ser visto na
Figura 2.3b.

(a) Tacoma Narrows Bridge. (b) Tacoma apds entrar em colapso.

Figura 2.3 — Fotos da Ponte de Tacoma, EUA. (Fonte: Site Getty Images, 20172)

2.3. Flutter

A aeroelasticidade, em particular o flutter, tem influenciado o desenvolvimento
tecnoldgico aeronautico desde os primeiros voos da histéria. Uma aeronave precisa ser
leve levando a deformacgdes consideraveis sob a acdo de forgas. As quais mudam a
distribuicdo da carga aerodindmica, que por sua vez modificam esses deslocamentos.
Esse processo de interagao entre as forgas que atuam sob um corpo aeronautico pode
levar ao flutter, oscilagéo auto excitada, frequentemente destrutiva, onde a energia é
adquirida do escoamento. Sistemas dindmicos estruturais possuem amortecimento que
pode ser medido quando n&o existem cargas aerodindmicas agindo no mesmo. Quando
é aumentada a velocidade do ar, o amortecimento acresce devido a parcela de
amortecimento vinda da aerodinamica. Contudo, quando a velocidade do escoamento
atinge um determinado valor, o amortecimento passa a diminuir rapidamente
(PEREIRA, 2015). Desta maneira, existe uma velocidade critica de flutter onde o

amortecimento resultante é zero e o sistema, ao receber uma forga externa, fica instavel,

2 Imagem disponivel em: hitp.//www.gettyimages.com/detail/news-photo /33017 26#7th-november-

1940-tacoma-narrows-suspension-bridge-in-puget-sound-picture-id3301726. Acesso em Fevereiro, 2017.


http://www.gettyimages.com/detail/news-photo%20/3301726#7th-november-1940-tacoma-narrows-suspension-bridge-in-puget-sound-picture-id3301726
http://www.gettyimages.com/detail/news-photo%20/3301726#7th-november-1940-tacoma-narrows-suspension-bridge-in-puget-sound-picture-id3301726
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com oscilagdes auto excitadas. E um tipo de evento que no geral deve ser
completamente eliminado em projeto ou evitado dentro do envelope de voo. A iniciagao
do flutter depende diretamente da rigidez e indiretamente na robustez da aeronave,
analogamente depende da inclinagdo da curva de sustentagdo em vez da sustentacdo
maxima. Isto implica que a aeronave deve ser tratada ndo como um corpo rigido, mas
sim como uma estrutura elastica (GARRICK e REED, 1981).

No primeiro voo feito pelos irmaos Wright foi utilizado uma deformacao
controlada das asas para conseguir controle lateral. O que foi essencial para o sucesso
deles no ar pois esta aeronave era lateralmente instavel devido ao anedro das asas
(MCFARLAND, 1953).

Figura 2.4 — Bomber Handley Page O/400. (Fonte: Site Tangmere Museum, 20173)

O primeiro estudo de flutter de uma aeronave registrado e documentado ocorreu
em 1916. O bomber Handley Page O/400 (Fig. 2.4) experimentou oscilagdes violentas
na cauda oriundas do acoplamento do modo de tor¢ao da fuselagem com um modo
assimétrico oscilatério dos profundores (HODGES, PIERCE; 2011). Os profundores
deste avido possuiam mecanismos de acionamento independentes. A solugao para o
problema foi a interconexdao da superficie de controle com um tubo de torque
(LANCASTER, 1969).

3 Imagem disponivel em: http.//www.tangmere-museum.org.uk/aircraft-month/handley-page-0400. Acesso
em Margo, 2017.


http://www.tangmere-museum.org.uk/aircraft-month/handley-page-o400
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Figura 2.5 — Aeronave P-80. (Fonte: Site Fiddlers Green, 20174)

Flutter em superficies de controle comecaram a aparecer durante a primeira
Guerra Mundial. Acoplamento entre os modos do aileron e da asa foram vastamente
encontrados durante este tempo (COLLAR, 1978). Von Baumhauer e Koning sugeriram
o uso de uma massa de balanceamento na linha de articulagéo da superficie de controle

com o intuito de evitar este tipo de flutter.

Figura 2.6 — F-14 em voo. (Fonte: Site Foxtrot Alpha, 2017°)

* Imagem disponivel em: http://foxtrotalpha.jalopnik.com/an-elite-f-14-airman-explains-why-the-tomcat-was-

so-imp-1610043625. Acesso em Abril, 2017.

> Imagem disponivel em: http://foxtrotalpha.jalopnik.com/an-elite-f-14-airman-explains-why-the-tomcat-was-

S0-imp-1610043625. Acesso em Abril, 2017.


http://foxtrotalpha.jalopnik.com/an-elite-f-14-airman-explains-why-the-tomcat-was-so-imp-1610043625
http://foxtrotalpha.jalopnik.com/an-elite-f-14-airman-explains-why-the-tomcat-was-so-imp-1610043625
http://foxtrotalpha.jalopnik.com/an-elite-f-14-airman-explains-why-the-tomcat-was-so-imp-1610043625
http://foxtrotalpha.jalopnik.com/an-elite-f-14-airman-explains-why-the-tomcat-was-so-imp-1610043625
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Depois da primeira Guerra Mundial, velocidades de cruzeiro maiores e
mudangas geométricas nas aeronaves subsequentes resultaram em mais incidentes de
flutter. Pilotos de corrida vivenciaram varios incidentes de flutter entre 1920 e 1930 por

tentarem quebrar recordes de velocidades no ar (TOLVE, 1958).

Figura 2.7 — F-18 — Sofreu problemas de n&o linearidades aeroelasticos gerando LCO.
(Fonte: Site Aircraft Recognition, 20176)

Novos problemas aeroelasticos surgiram quando as aeronaves passaram a voar
em velocidades transonicas. Em 1944, durante um teste de voo do aviao P-80 (Fig. 2.5),
pilotos da NACA reportaram amplitudes bem altas de oscilagéo do aileron (GARRICK,
1981). De 1947 a 1956, registrou-se mais de 21 incidentes de flutter (Fig. 2.7 e 2.8)
envolvendo oscilagdes das superficies de controle. Protétipos de ambos F-100 e F-14
(Fig. 2.6) tiveram incidentes de mesma forma no leme. Hoje, voos em regime transénico
ainda s&o considerados os mais criticos do ponto de vista aeroelastico (DOWELL,
2014). O fenbmeno de flutter de painel, que aparece mais frequentemente em
determinados regimes de voos transdnicos e supersbénicos, € uma instabilidade
dindmica auto excitada que ocorre em placas finas e cascas dos componentes de um
velculo aeroespacial, levando o dispositivo a apresentar oscilagées em ciclo limite (do
inglés, limit cycle oscillation, LCO) com grandes deslocamentos transversais que podem
causar falha por fadiga estrutural (FUNG, 1963; DOWELL, 1970).

& Imagem disponivel em: http.//www.aircraftrecognition.co.uk/f-18.html. Acesso em Abril, 2017.


http://www.aircraftrecognition.co.uk/f-18.html
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Figura 2.8 —T-46A sofreu em seu teste de voo um flutter no aileron. (Fonte: FRENCH
et al, 1987).

2.4. Sistemas aeroelasticos nao lineares

Varios problemas na aeroelasticidade sdo naturalmente nao lineares e ndo muito
bem descritos através da analise linear. Gragas ao avango da literatura no entendimento
da dinamica dos sistemas nao lineares, isto permitiu uma correlagcido completa entre a
analise experimental e tedrica para se adquirir o contexto ndo linear total (TRICKEY et
al., 2002). As néao linearidades na aeroelasticidade podem ser provenientes da estrutura

ou aerodinamica.

Os efeitos de viscosidade e compressibilidade estdo relacionados as nao
linearidades aerodinamicas, como por exemplo, ondas de choque nos escoamentos
transénicos, vértices de ponta de asa e estol (JINWU et al., 2014). A solugéo analitica
das equacodes da mecénica dos fluidos é praticamente nao existente, acarretando num

estudo mais dificil e complicado dos efeitos aerodindmicos nio lineares.

Podem ser de dois tipos as n&o linearidades estruturais: distribuidas ou
concentradas. No caso de ndo linearidades distribuidas, seus efeitos sado considerados
espalhados ao longo de uma estrutura, enquanto as concentradas se restringem aos
efeitos pontuais, ou aqueles que podem ser assumidos assim (LEE et al, 1999; DE
MARQUI et al, 2007; JINWU et al., 2014). A insergao dos efeitos de nao linearidades
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concentradas podem ser feitas por meio de modelos de molas, representando
momentos de restauracdo elastica, ou através de forgas generalizadas. Outros
problemas também podem ser tratados com a inclusao de efeitos de folga e de histerese
(VASCONCELLOS, 2012). Os tipos mais comuns de ndo linearidades concentradas em
sistemas dinamicos aeroelasticos sdo as associadas a rigidez polinomial, nas quais o
comportamento da mola varia com a amplitude do deslocamento, ficando mais rigida
(hardening) ou menos rigida (softening), amortecimento nao linear, seguidas por folga
(ou freeplay), friccao e histerese (PEREIRA, 2015). O grafico da funcéo de cada tipo de
nao linearidade estrutural concentrada esta descrito na Figura 2.9, ilustrando como é o

comportamento destes em sistemas dinamicos.
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Figura 2.9 — Representacao das ndo linearidades aeroelasticas estruturais
concentradas (WORDEN; TOMLINSON, 2001).
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As nao linearidades estruturais concentradas estdo vinculadas as articulagdes
das superficies de comando das aeronaves. Ao longo do tempo, € comum verificar o
aparecimento de folgas acarretando em uma redug¢do na rigidez do mecanismo de
acionamento (JINWU et al., 2014; MISSOUM et al., 2010). Estas folgas podem gerar as
oscilagdes em ciclo limite (LCO) que sao caracterizadas por movimentos periddicos com
amplitudes moderadas. Essas LCOs puderam ser observadas em superficies de
controle em aeronaves comerciais bem conhecidas da Airbus, nos modelos A319, A320
e A321 (TRICKEY et al., 2002; DOWELL et al., 2003).

O sistema aeroelastico associado com uma nao linearidade de folga possuira um
comportamento subcritico que é chamado de bifurcagao de Hopf. Na Figura 2.10, a
amplitude de oscilagdo em ciclo limite é plotado em fung¢ao da velocidade do ar, que séo
considerados os diagramas de bifurcagdo classico tanto para o comportamento
subcritico quanto para o supercritico. Se um sistema depende da condigao inicial e
possui diferentes solugbes quando a velocidade do escoamento estd aumentando e
diminuindo préximo a velocidade critica de flutter, a bifurcacao é chamada subcritica e
as LCOs podem existir abaixo da velocidade de flutter (DOWELL, 2002). Nesse caso
considera-se o LCO como sendo instavel. Entretanto, se o sistema é independente da
condicdo inicial e a sua estabilidade muda somente depois da velocidade de flutter, a
bifurcacdo € chamada de supercritica e o sistema apresenta somente LCOs estaveis
(PEREIRA, 2015).

+ SUPERCRITICO 4 SUBCRITICO

¥} L
g <

= =
1 =
y-? a

: z

8 INICIO DA BIFUCACAQ 8 g IN[CIO DA BIFUCAGAO

VELOCIDADE DO AR VELOCIDADE DO AR

Figura 2.10 — Representacao da resposta estavel e instavel do LCO (PEREIRA, 2015).



28

Muitos pesquisadores nos ultimos anos consideraram os efeitos estruturais de
rigidez ndo linear em um aerofdlio com ou sem uma superficie de controle. Lee e Tron
(1997) e Price et al. (1994) consideraram o efeito da folga para apresentar resultados
demonstrando a existéncia dos LCOs, estes caoticos e periddicos. Virgin et al. (1999)
estudou o complexo movimento dindmico possivel em um modelo de aerofdlio com 3
GDL com uma superficie de controle com folga e aplicando a teoria aerodinamica
prevista por Thedorsen. Conner (1996) e Conner et al. (1997) usaram um modelo de
espaco-estado proposto por Edwards et al. (1979) para uma secgao tipica de 3GDL com
folga em um flape. Trickey et al. (2002) apresentou resultados locais e globais da
dinAmica com base estudos experimentais e numéricos de um aerofélio com nao
linearidade de folga. Lee et al. (1997) e Lee et al. (2005) usou uma fungao cubica nao
linear associada aos amortecimentos aos graus de liberdade para se avaliar o
escoamento subsénico e analisar as respostas dindmicas de um sistema aeroelastico
de uma secao tipica de 2GDL. Li et al (2015) utilizou-se de uma fung¢ao cubica nao linear
associada ao amortecimento para avaliar a resposta dindmica aeroelastica de uma
secao tipica de 3GDL para aplicar ao sistema uma malha de controle. Vasconcellos et
al. (2013) Vasconcellos et al. (2014), Vasconcellos (2012), Pereira (2015) e Pereira et
al. (2016) ndo sé6 avalia a folga mas também as nao linearidades de enrijecimento, sendo
que esta ultima é calculada através de uma aproximagado de razao de polindmios,
enquanto que a folga é avaliada por uma fungéo de tangentes hiperbdlicas, todos estes
sdo aplicados ao sistema para se estudar e caracterizar os efeitos das nao linearidades

em secoes tipicas de 3 GDL com superficie de controle.

Visto a relevancia e importancia de se estudar as ndo linearidades associadas a
aeroelasticidade, como pode afetar as aeronaves que existem, este trabalho tem como
foco estudar um aerofdlio com 3 GDLs sob um escoamento subsénico com uma rigidez
nao linear da superficie de comanda associada ao sistema dindmico, especificamente,

a andlise dos efeitos n&o lineares da folga (freeplay).



CAPITULO Il

MODELO MATEMATICO

Nesta unidade, o modelo dindmico de uma secédo tipica com trés graus de
liberdade, sendo uma a deflexdo da superficie de controle, é exposto, além de suas
caracteristicas e hipoteses consideradas. As equagdes do movimento sdo determinadas
juntamente com as equacdes que caracterizam a aerodindmica ndo estacionaria do
problema aeroelastico (EDWARDS et al., 1979; CONNER et al., 1997). Os modos de
vibragdo presentes no sistema serdo avaliados, permitindo identificar o modo de
vibracao critico que leva o sistema a instabilidade. Além disso, afim de se inserir a folga
no sistema aeroelastico, uma interpolacdo polinomial é realizada que sera

posteriormente utilizada na analise dinamica.

3.2 Modelagem dos Esforgos Aerodindmicos

O sistema aeroelastico em questdo é dependente das forgas e momentos
aerodindmicos que sao resultados da integragao da distribuicdo de pressao em torno de
um aerofdlio (ANDERSON, 2001). Para resolver essas integrais pode-se utilizar dos
programas de dinamica dos fluidos computacionais, os quais possuem métodos e
hipoteses para aproximacao de resultados das equacbes de Navier-Stokes. (WHITE,
2006). A resolugao por estes meios tem alto custo computacional associado e podem
levar dias ou até meses de simulagéo, o que tornaria a analise do problema inviavel.
Faz-se necessario buscar outros meios, portanto, a partir de hipoteses que simplificam
a dindmica dos fluidos. Ao final deste procedimento, os esforgos aerodindmicos néo-
estacionarios atuantes em uma secéao tipica com deflexdo de superficie de controle sdo

representados, com precisdo, a partir de expressdes analiticas.

De acordo com a Tabela 1 tem-se algumas situagbes da aerodindmica nao
estacionaria nas quais deve-se considerar para modelagem do problema aeroelastico.

Uma é considerado uma frequéncia reduzida menor a 0,1 e as outras duas consideram
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a frequéncia maior que 0,1 sé que uma com angulo de ataque inferior a 20 graus e a

outra com angulos maiores que 20 graus.

Tabela 1. Modelos da aerodindmica nao estacionaria. (PEREIRA, 2015)

k<01 k>01lea<?20° k>01lea>20°
2D 3D
1) Peters (PETERS, 2008); 1) Modelos numéricos
2) Theodorsen (THEODORSEN, 1935). | para solugao de Euler.
Aerodinadmica
3D 2) Dinamica dos fluidos
Quase-
1) Reissner (REISSNER, 1947); computacional (CFD).

estacionaria
2) Método de malha de vortices (KATZ;

PLOTKIN, 2006).

Se tratando do estudo em vigor € escolhido o método onde k = %b, a frequéncia

reduzida, € maior que 0,1 e a, angulo de ataque, menor que 20°. Deve-se entdo, assumir
forgas e momentos nao estacionarios e um escoamento potencial incompressivel sobre
um aerofélio (THEODORSEN,1935). Os resultados obtidos estdo de acordo com as
Egs. (3.1), (3.2) e (3.3):

L=INC+IC (3.1)
M, (t) = MN¢ + M§ (3.2)
Mg(t) = Mg© + Mg (3.3)

Onde os termos nao circulatérios e circulatérios sao descritos a partir do modelo
proposto por Theodorsen (1935) nas Egs. (3.4) a (3.9):

INC = mpb? [+ Ud — bai — ST, f — 2T, (3.4)
MYC¢ = mpb?{bah — Ub (% — a) a —b? (% + az) a— U?Z(T4 + Tio)B + U?b [—T1 +

Ty + (¢ = )Ty =270 B+ [T + (c - DTL1B) (35)
MY© = mpb? (PTyh + 22Ty + T — (a —3) T] a - %Tma - Z—E(TS —T,Tio)B +

() g+ (2) 6} (3.6)

T2
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L€ = 2mpUbC (k) f (£) (3.7)
M = 2mpb? (a +2) CS(2) (3.8)
M§ = —pUb2Ty,C(k)f (t) (3.9)

onde C (k) € a fungao de Theodorsen e f(t) é dado por,

As variaveis T,, (n = 1,2,3,4, ...) sao denominadas de constantes de Theodorsen
com suas respectivas formulas dadas no Apéndice A (THEODORSEN, 1935). As forcas

e momentos aerodindmicos obtidos acima dependem da fungédo de Theodorsen C (k).
]
CUIf () = FOP@) + [y T2 p(x — 0)do (3.11)

sendo ¢(r) a fungdo de Wagner, ¢ a variavel de integragdo e t =% o tempo

adimensional.

Com ainsergao da nao linearidade no sistema, esta modelagem nao é suficiente,
devido a complexidade dos movimentos gerados pela influéncia da folga. Sendo

necessario, a alteracao da funcédo de Theodorsen C (k) para movimentos arbitrarios.

A analise dos carregamentos nao estacionarios provocados por movimentos
transientes foi estudada por Wagner que calculou a reposta da sustentagdo de um
aerofdlio as entradas degrau na incidéncia, concluido que a superposi¢cao de solugdes
elementares poderia ser utilizada para calcular o carregamento nao estacionario em
movimentos arbitrarios (VASCONCELLOS, 2012). E que através da aproximagao de
Sears (1940) a fungao de Wagner pode ser dada por:

¢(1) = ¢y — cre” 2" — c3e™ T (3.12)
Onde ¢, = 1,0,¢; = 0,165, c2 = 0,0455,¢c; = 0,335 e ¢, = 0,3.

Substituindo a aproximagéo da fun¢cdo de Wagner na Eq. (3.12) e integrando-a
por partes, obtém-se a Eq. (3.13) (BAKER, 1974):

CR)F(t) = (co — c1 — c3)f(£) + caca(cy + €c3)% + (ci0; + c3c0)% (3.13)

onde ¥ e X s&o variaveis aerodinamicas que foram introduzidas no problema,

aumentando a ordem do espacgo de estados.
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Para mais detalhes e informagdes em como se obter e efetuar os calculos do modelo
aerodindmico nao estacionario nos trabalhos de EDWARDS et al., 1979; LEE et
al.,1997; TRICKEY, 2000; LEE et al.,2005; Ll et al., 2010 e LIl et al., 2011.

3.2 Modelagem do Sistema Dinamico

A Figura 3.1, apresenta o modelo da secéo tipica com trés graus de liberdade, a
saber: flexdao (h), tor¢do (a) e deflexdo da superficie de controle (). O
desenvolvimento das equacbes que caracterizam o sistema aeroelastico a ser
estudado, é feito utilizando um referencial de deslocamento da sec¢ao transversal sendo
negativo para cima e positivo para baixo e outro para rotagdes sentido anti-horario

negativo e rotagdes de sentido horario positivo.

Figura 3.1 — Secao tipica de 3GDL com SC.

Na Figura 3.1, L(t) é a forga de sustentagao, M, (t) € o momento aerodindmico
de torgéo em relagéo ao EE e Mg (t) € o momento aerodinamico da SC em relagéo ao
EE. Sendo a a distancia entre a semi-corda e o EE, o comprimento da corda é dado por
b e a distancia entre a corda média aerodindmica e o eixo de articulagdo da superficie

de controle € dado por ¢, x, € xg representam a porcentagem do comprimento da
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distancia entre o eixo elastico até o centro gravitacional (CG) e da superficie de controle
até o seu CG, respectivamente. A rigidez a flexdo do perfil aerodindmico é dada por k;,,

kq arigidez torcional, k; a rigidez de articulagéo da superficie de comando. A velocidade

do escoamento livre é dada por U.

Os sistemas de interacao fluido-estrutura possuem um extenso e complexo
desenvolvimento e por isso requerem uma minuciosa analise das equagdes dinamicas
para caracterizagdo do problema em questdo (HODGES e PIERCE, 2011; CRAIG E
KURDILA, 2006). Inicialmente € necessario utilizar as equagdes de Lagrange dadas por:

d (0L JL .
E(a_q'l) —ie=fi (=123,..m) (3.14)

onde, L trata do lagrangeano que é dado pela diferenga entre a energia cinética e
potencial do sistema; o numero de graus de liberdade do sistema é dado por n, g; e q,
s&o os deslocamentos e velocidades das coordenadas generalizadas, a saber: h ,a e 3.
Por ultimo, f; representa a forga ndo conservativa associada a coordenada generalizada

q; presente no sistema.

Apds a aplicagdo das equagdes de Lagrange para cada um dos graus de
liberdade (FUNG, 1993; BISPLINGHOFF; ASHLEY; HALFMAN, 1996), as equagdes do

movimento sdo dadas por:

mrh(t) + Spd(t) + SgB(t) + kyh(t) = —L(t) (3.15)
Sah(©) + 1,a(t) + [Ig + b(c — a)Sp| B (6) + ko a(t) = My (2) (3.16)
Sgh(t) + IgB(6) + [Ip + b(c — a)Sp|é(t) + kg B(t) = Mg(t) (3.17)

A adimensionalizacao das Eq. (3.15) a (3.17) é dada pela multiplicagao do fator
1

1 . . ~ . ~
— na primeira equacao e nas demais equacgoes. my, representa a massa da

My, My, b2

asa.
Lo (%) + x6() + x5 (1) + wh (%) = —;L(—VZ’ (3.18)
Xg (%) +r2a(t) + [rﬁ? + x5(c — Q))F() + r2wia(t) = Z:‘v—(btg (3.19)
xg (%) + rﬁzﬁ"'(t) + [rﬁ? + xp(c — a)]d(t) + rﬁza)f;ﬁ(t) = Zi(b? (3.20)

Sendo,
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onde I, e Ig € o momento de inércia da asa em relagado ao EE e o momento de inércia
da superficie movel em relagéo ao eixo de articulagéo, respectivamente; r, e 73 séo os
raios de giragao da segéo tipica e da superficie de controle, respectivamente; x, e xg
sao as distancias entre o EE e CG do aerofélio e entre a articulagcdo da SC e 0 CG. O

parametro u, € a massa adimensionalizada, que no caso ideal de sec¢ao tipica seria

dado por um.

A matriz de amortecimento € composta pelos elementos d; ;, conhecidos como
os coeficientes de amortecimento relativos a cada grau de liberdade, conforme na Eq.
(3.21). Estes coeficientes sdo calculados utilizando do conceito do amortecimento de
Rayleigh, dado através da combinagéo entre as matrizes de rigidez e de massa
(CLOUGH; PENZIEN, 2003).

Por ultimo, o termo que multiplica a rigidez da superficie de controle, F(B), é a
fungcéo que incorpora o efeito ndo linear da folga no sistema. Substituindo % por &(t),

tem-se a equacao matricial ndo linear do movimento:

He T P {0) dia diz dia] (€0

Xa Ta [TB(C_a)xﬁ] a(t) ¢+ [d21 daz d2.3] a(t) ¢+

xg |3 (c — a)xg) 3 B (1) dz1 dszz ds3l\g(b)

wp 0 0 £(t) —bL(t)

0w 0 a(t) { = (57— Ma(©) (3:21)

0 0 rﬁz wé (M) B(t)

M (t
B(6) p(®)

Mais detalhes na obtencao das equacdes do movimento estdo no Apéndice B e
também nos trabalhos de PEREIRA, 2015 e VASCONCELLOS, 2012.

3.1.1 Equagbes de movimento na forma de espacgo de estados

Devido a complexidade do sistema se faz necessario a introducao de variaveis
aumentadas nas equacbes diferenciais parciais de segunda ordem que descrevem o

movimento deste sistema aeroelastico, as mesmas tém o intuito de facilitar o calculo
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dos carregamentos aerodindmicos. Para estas equagdes ordinarias poderem ser
resolvidas através de métodos numéricos computacionais € preciso que seja feito um
reagrupamento dos termos. Reescrevendo todos os elementos, a equacgéao final do

movimento para sec¢ao tipica de 3GDL com SC, é dada pela Eq. (3.22):
(M, — MN)x + (B; — BNC = RS, ) x + (K, — K¢ —IRS, ) x — RS3x, = 0 (3.22)

ondex = [ a B]T, x, = [x x]T.

As matrizes representadas na Eq. (3.22) s&do escritas uma a uma, abaixo:

He Xa xg
M, = |*a 2 [rﬁz (c — a)xg]
xp [ (c — a)xg| 4
[d11 diz di3
By =|dyq dyz das
ld31 d3p diz
(w3 0 0
K,=|0 miwd 0 (3.23)
0 0 2 (F(B))
| B Wg B(t)
[ h? —mab? —T,b? ]
1
MNe = _ P —mab? wh? <§ + az) —[T, + (c — a)T,]b? |
my, 2
Tsb
__lez 2T13b2 - 37'[ J
0 T =T, ]
Ub 1 T11
BNC:_P 0 n(z—a) [T—Tg—(c—a)T4+7]
hw 1 ~Ty Ty
e
0 0 0
KNC — _ 2 |0 0 (Ty+TyoU?) (3.24)
™y o (5-TaTio)U?
Vs
1 1 T
R=—- |-2mpU 2mpU (a +3) - pUTy,] (3.25)
si=[0 v 2 (3.26)
bT.
S;=[p b(5-a) 22 (3.27)

5,3 _ [C2C4(C1+C3)U (C1C2 + C3C4)U] (328)
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Para se calcular essas equacdes é necessario a transformacao para a forma de

espaco de estados:
X = AX

onde,

X=[fapéapxi|

0 I 0
A=|-M'K, —-M/'B, —-M;'D
E, E, F

onde,
M, = (Ms - MNC)
_ _pnc_1
B, = (B; — BN — 3RS,

K = (K, — KN¢ - 2Rs,)

D:R53
0O 0 o0
Ey=u um
b b

0 0 0
Bmlig) ol

0 1
F ES [—C2C4U2 —(C2+C4)U:|
b? b

3.3 Modelagem da néo linearidade de folga

(3.29)

(3.30)

(3.31)

(3.32)
(3.33)

(3.34)

(3.35)

(3.36)

A ndo linearidade associada a folga de uma estrutura é ilustrada na Figura 3.2,

e sua representacdo é feito através de uma fungcdo descontinua (HENON, 1982;
CONNER et al. 1997; PATIL, M. J e HODGES, D. H.,1998). No problema tratado neste

trabalho, a folga esta associada a deflexdo da superficie de comando (B).
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A
Y

Figura 3.2 — Representacao da nao linearidade de folga.

A funcdo matematica nao linear que descreve a folga é dada pela seguinte

funcao:

0, Ipl <6

B—5,18]> 5 (3.37)

F) =

sendo § o comprimento da folga.

Devido a descontinuidade desta curva, sdo necessarios alguns ajustes para
entdo poder analisar o sistema. Para entdo integra-la nas equagdes de movimento, a
técnica de interpolacéo inversa pode ser aplicada (CONNER et al.,1997). Vasconcellos
(2012), através de uma associacdo de tangentes hiperbdlicas, representa a nao

linearidade de folga como:
F(B) =7 [1 — tanh(e(B + 8))](B + &) + 3 [1 + tanh(e (8 — 8))](8 — 8) (3.38)

onde € é o coeficiente responsavel em suavizar e dar forma a funcéo e quanto maior for

este valor mais préxima a curva sera da fung¢ao descontinua original.

Além disso, a expansao polinomial, através de coeficientes de aproximacao
(ABDELKEFI et al., 2011, ABDELKEFI et al., 2012), pode ser empregada para

representar a folga em sistemas aeroelasticos.
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Para o presente trabalho em questéo sera realizado entdo um ajuste de curvas
por polindbmios, utilizando-se da equacdo descrita pelas tangentes hiperbdlicas
(VASCONCELLOS, 2012). Uma regresséo polinomial de terceira ordem sera utilizada e

esta fungao sera incorporada no sistema para as analises subsequentes.

Dado um conjunto de pontos, neste trabalho em especifico foi considerado uma

lista de angulos, (B, f(B), B2 (f (B))), -+, (B f (Bm)) €OM By, B, ..., B, PETtENCentes
aumintervalo [a, b] (RUGGIERO, M. A. G. e LOPES, V. R., 1996). O problema de ajuste
de curvas consiste em encontrar uma funcéo ¢(f) que o desvio em cada ponto f;, &

definido por:

A= f(B) — o (B) (3.39)

Onde ¢(B;) € uma combinagéo linear de fungdes continuas g, (B), k = 1,2, ...n, que sao
analisadas de acordo com a particularidade do estudo.

A escolha das fung¢des continuas g, (8) podem se dar através de graficos dos

pontos dados ou tomando como base fundamentos tedricos do experimento que

forneceu estes numeros. A partir disso, pode-se obter n constantes ay, a4, ..., a, sendo

possivel chegar na Eq. (3.40):

p(B) =ap+a;9:(B) + -+ angn(B)" (3.40)
onde a,, ..., a, sao as constantes que dao forma a curva obtidas através da solugéo do

sistema.

Este método consiste em determinar as constantes de ¢(f) que minimizam a

funcao dada pela Eq. (3.41) demonstrada por Castilho (2003):

F(B1, B2 o Bn) = ?;1[f(ﬁi) — (a1g1(ﬁ) + -t angn(ﬂ))]z (3.41)

A fungéo F é uma fungéo que satisfaz F(8) > 0 tal que € R™. Isto é, uma fungéo
limitada inferiormente e, portanto, esta tem um ponto minimo (CASTILLO, 2003). Que

pode ser encontrado através do teste da primeira derivada, sendo:

or =0 i=1,..,n (3.42)

0Bilg,,.pn
A partir da Eq. (3.42) é encontrado um sistema linear da forma n xn que sé
possui uma unica solugdo se os vetores formados por g,(B) forem linearmente

dependentes. A resolucao desta equagao é encontrada no Apéndice C.
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Desta forma, o ajuste de curvas para o trabalho em questao resulta em uma

funcao polinomial de terceiro grau, da seguinte forma:

F(B) = ap + a19:(B) + a,9:(B)* + asg3(B)? (3.43)



CAPITULO IV

RESULTADOS E DISCUSSAO

Neste capitulo serdo apresentados e analisados os resultados do trabalho. O
estudo foi dividido em analise do sistema sem folga e com folga, neles sdo amostrados,
a velocidade critica de flutter, tamanho de folga adotado e entre outros parametros. Logo
apos, é feito uma conferéncia entre as orbitas dos dois sistemas. Além disso, foi
realizado o tratamento dos resultados em formas de graficos comparativos. Graficos
serdo bastante utilizados neste trabalho para expor as diversas situagdes com o objetivo

de entender o comportamento de uma sec¢ao tipica sujeito aos efeitos da folga (freeplay).

4.1 — Analise sem folga do sistema

A aeroelasticidade possui duas grandes areas, a aeroelasticidade estatica, a
qual estuda os fendmenos associados com a interagdo das forgas aerodinamicas
induzidas por um escoamento estavel e as deformacgdes elasticas resultantes de uma
estrutura flexivel sustentadora (HODGES e PIERCE, 2011) e a aeroelasticidade
dindmica que se concentra a estudar os fendmenos de instabilidade dinAmica em uma
aeronave que estdo associados com a interacao das forcas aerodinamicas, elasticas e
inerciais (DOWELL, 2002). Desta forma, toda a analise vai focar em estudar o flutter,
um dos fendbmenos principais da aeroelasticidade dindmica. O sistema linear deste
trabalho é caracterizado pela se¢ao tipica de 3GDL com superficie de controle sem folga
e o sistema nao linear € marcado pela presenga da folga. Os parametros e dados
utilizados no problema para o aerofélio em questdo encontram-se na Tabela 2
(PEREIRA, 2015). Os parametros foram obtidos experimentalmente através de ensaios
e da construgdo de um aerofdlio pelo trabalho de Pereira (2015), o qual efetuou uma
investigagdo modal com tunel de vento desligado com o objetivo de identificar e

caracterizar o sistema dinamico-estrutural do dispositivo construido. A partir deste
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experimento foi possivel descobrir para cada GDL, as suas frequéncias naturais, que
serdo necessarias para as simulagdes numéricas subsequentes. Também, através
desta analise é possivel determinar também os fatores de amortecimento para os GDL
de torcao, flexdo e superficie de controle. Outros parametros geométricos da asa, como
a posicao de CG, massa e momento de inércia para obtencao dos raios de giracao,
foram descobertos por ele através de um desenho em software de projeto e desenho

computacional.

Tabela 2. Dados utilizados para os calculos. (PEREIRA, 2015)

Variaveis Especificagoes V?éolrt)as
b Semi-corda 0,125
a Porcentagem da disténcja Qa semi corda até o eixo 05

elastico ’

c Porcentagem da dobradica da SC em relagédo a semi 05

corda ’

p Densidade do ar 1,078
my Massa da asa 1,5
my Massa da asa e suportes 4,372
wp, Frequéncia desacoplada de flexao 27,326
W, Frequéncia desacoplada de torg¢ao 12,111
wg Frequéncia desacoplada da superficie de controle 52,106
Xg Porcentagem da distancia entre o CG e o eixo elastico 0,66
x5 Porcentagem gjp?aifftiii?ic?ee:;:ﬁrgl gG e o eixo da 0,0028
s Raio de giracao (tor¢ao) 0,7303

U Raio de giracao (flexao) 28,346
&n Fator de amortecimento de flexao 0,0106
{y Fator de amortecimento de torcdo 0,3697
s Fator de amortecimento da SC 0,1275

Os valores para a matriz de amortecimento sdo entdo calculados e definidos
nesta sessao, a qual € obtida através de uma aproximacao numérica de Rayleigh, dadas
pela Eq. (4.1):

[C] = Rfo[M] + Rfi[K] (4.1)

onde Rf, e Rf; sdo denominados de fatores de Rayleigh, [C], [M] e [K] s8o as matrizes

de amortecimento, de massa e de rigidez.
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Os fatores de Rayleigh descritos acima sao encontrados através da solugao de
um par de equagdes simultanea, onde os fatores de amortecimento, ¢, e {,, , associados
com duas frequéncias naturais desacopladas especificas, w,, € w,, forem conhecidas,

0s quais sao dados por:

() =20 ; _%m ol @.2)

Para solucionar a Eq. (4.2) foram assumidos os seguintes valores:

{m = Ca

h=20p

Wm = Wy

Wy = wp (4.3)

Feito a substituicdo dos respectivos valores na Eq. (4.2) é possivel calcular a
matriz de amortecimento estrutural através da Eq. (4.1) e sua solugao encontra-se na

Tabela 3, onde se encontram os valores para cada termo da matriz.

Tabela 3. Valores dos coeficientes de amortecimento. (PEREIRA, 2015)

Coeficientes de

amortecimento Valores (Ns/m)
dqq 25,0423
dy, 6,2304
dy3 0,0264
dy, 6,2304
dy, 4,7756
dys 0,0784
ds, 0,0264
ds, 0,0784
ds3 0,0059

Através da analise da aerodindmica nao-estacionaria prevista por Theodorsen
(1935) é possivel descrever e encontrar a equagao para os momentos e esforgos
aerodindmicos. Assume-se para problema em questdo com o intuito de encontrar os

valores da fungao de Theodorsen, C(k), valores de frequéncia reduzida (k) maior que
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0,1 e angulos de ataque menor que 20 graus, fazendo-se o uso de uma variavel
aumentada com o auxilio da fungao de Wagner. Depois de determinar o modelo
aerodinamico, as equacdes do movimento encontradas no capitulo Ill sdo aplicadas e
transformadas para a forma de espaco de estados. Feito isso, a equacgao final é resolvida
através de um método numérico de solugcdo de equagdes ordinarias diferenciais, o
Runge-Kutta de quarta ordem, um dos mais preciosos para obter solugdes aproximadas

de valor inicial.

Nas figuras 4.1 e 4.2 tém-se a evolugéo dos autovalores do sistema aeroelastico
através da solugao do problema de autovalor para o aerofélio de 3GDL com superficie
de controle, onde o vetor k, a frequéncia reduzida, usado no programa de resolugao do
problema é variado de 1 a 16000 para obtencédo dos valores reais e imaginarios dos
autovalores, sendo possivel identificar na figura 4.1 a velocidade critica de flutter. Esta
velocidade ocorre onde dois ou mais modos de vibrar estruturais da asa estdo acoplados
e excitados por cargas aerodindmicas, ou seja, este fendbmeno ocorre quando um
componente de uma aeronave, apresenta oscilacbes auto excitadas a partir de uma
determinada velocidade de voo, a velocidade critica de flutter. Este ponto é determinado
quando a parte real do autovalor atinge o valor zero, onde ocorre o acoplamento de dois
ou mais modos de vibrar da aeronave, atingindo um valor critico no qual a oscilagédo se
mantém com amplitude fixa. Este ponto critico foi encontrado uma velocidade do
escoamento de 11,445 m/s. Na figura 4.2 & possivel identificar as frequéncias naturais
do sistema quando a velocidade de escoamento é igual a zero para cada GDL, que sao:
1,56Hz, 3,27Hz e 8,32Hz. Estes valores de frequéncias sdo confrontados com os

resultados computacionais obtidos por Pereira (2015), conforme mostrado na Tabela 4:

Tabela 4 — Comparacgao das frequéncias naturais obtidas computacionalmente.

Frequéncias (Hz)

(PEREIRA, 2015)

Frequéncias (Hz)

Erro Relativo (%)

1,54 1,56 1,17
3,26 3,27 0,21
8,01 8,32 3,81

Também, pode-se destacar como os modos das frequéncias de 1,6 Hz e 3,7 Hz
possuem a tendéncia de se coalescer quando se aproximam de velocidades proximas
a de flutter (Figura 4.2).
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Figura 4.1 - Parte real dos autovalores.
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Figura 4.2 - Parte imaginaria dos autovalores.
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Figura 4.3 — Resposta do sistema linear no dominio do tempo nas velocidades de 5 e
10 m/s.

Foram escolhidas algumas situagdes para melhor caracterizar o sistema sem
folga. A analise se da por quatro situagbes, U=5 m/s, U=10 m/s, U=12 m/s e na
velocidade de flutter. Utilizou-se um At = 1x10~3 para integragdo numérica com as

seguintes condigdes iniciais:

£o = 1x107°
a0=0
Bo=0

_ $=0
%= g =0
Bo =0

X5 =0
5= 0

A integracdo numérica, como dita anteriormente, se baseou na resolugcédo das
equacdes ordinarias diferencias através do método de Runge-Kutta, a partir de fungdes
disponibilizadas em Matlab®. A primeira o escoamento sobre o aerofdlio estda em uma
velocidade baixa caracterizando a resposta do sistema a um fator de amortecimento
bem, na segunda tem-se a aceleragdo do escoamento para o dobro da velocidade
sendo possivel estudar o comportamento da secado tipica a este aumento uma
diminuicdo no fator de amortecimento, a terceira se d4 num momento pos flutter,
observa-se como o sistema vai se comportar e reagir e a ultima, o aerofélio se encontra
em sua velocidade de flutter, podendo entdo observar e validar as oscilagbes e

caracteristicas para este evento amplamente conhecido na literatura.
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Figura 4.4. — Resposta do Sistema linear no dominio do tempo nas velocidades de

flutter e 12 m/s.

Na figura 4.3a tem-se o comportamento do sistema a um escoamento livre de 5
m/s. Percebe-se a caracteristica de um sistema dindmico subamortecido que em menos
de 1s volta ao seu ponto de equilibrio. Neste grafico, o comportamento do GDL
associado a superficie de controle é o que sofre uma oscilagido transiente no inicio do
movimento, diferentemente dos demais GDL. Enquanto que na figura 4.3b, com o dobro
da velocidade avaliado na figura 4.3a, o sistema possui valores de amplitude maiores e
se estabiliza somente por volta dos 3s. O GDL de B possui um periodo maior de
oscilagao e uma amplitude de rotagcdo menor que se comparado com o GDL de tor¢ao
que possui amplitudes com valores de aproximadamente o triplo das de superficie de
controle. E para a torgdo, da figura 4.3a para a 4.3b este aumenta o dobro de sua
amplitude para os primeiros segundos, estabilizando por volta de 1s na figura 4.3a e

aproximadamente em torno dos 3s na figura 4.3b.

Na figura 4.4a percebe-se como o sistema tem um comportamento divergente,
aumentando gradativamente a sua amplitude e ndo voltando para seu ponto de
equilibrio, caracterizando entdo que o sistema ja passou da sua velocidade critica e
encontra-se instavel. Destaca-se o que a amplitude de arfagem é quase 5 vezes maior
que o nivel de oscilagdo da superficie de controle aos 5s. Enquanto que na figura 4.4b
a secao tipica analisada esta na situacao critica, tendo as suas amplitudes de oscilagao
constantes, caracterizando que esta exatamente em sua velocidade de flutter. Para os

3 GDLs pode ser observado que da figura 4.4b para 4.4a a ordem destes aumenta em
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10x, como o grau de flexdo que possui valores maximos em torno de 5x10~*m na figura
4.4b e de 5x1073m na figura 4.4a.

4.2 — Analise com folga do sistema

Nesta sec¢ao sera feito a analise do sistema com folga, a qual é incorporada nas
equacoes do sistema dindmico aeroelastico do aerofdlio com superficie de comando,

seus efeitos e caracteristicas foram estudados e descritos abaixo.

A funcdo que descreve esta nao linearidade é apresentado na sec¢ao 4.2.1, no
qual um ajuste de curvas polinomial do 3 grau é utilizado. Esta nao-linearidade é
acoplada ao sistema dindmico por meio da matriz de rigidez, através da inclusdo da
expressao nao-linear. As simulagdes computacionais, de maneira analoga a
apresentada na secdo anterior, sdo realizadas a partir da resolucdo das equacodes

diferenciais ordinarias através do método de Runge-Kutta de 42 ordem.

Existem duas principais consequéncias para os efeitos nao lineares nos sistemas
aeroelasticos. Uma primeira consequéncia consiste na existéncia das oscilagdes de
ciclo limite (LCO), caracterizada por um nivel constante de oscilagdo quando a secao
tipica operar em velocidades aerodindmicas maiores que a velocidade critica de flutter.
Este comportamento difere do comportamento instavel obtido pelo sistema linear,
conforme discutido na secao anterior. Isto se da, especificamente, devido a presenca
da néo linearidade. A segunda principal consequéncia € inteiramente prejudicial a
estrutura, em se tratando de uma LCO com amplitudes altas. A LCO estavel existira
quando uma pequena perturbacio, o movimento retorna para a mesma LCO depois de
um certo tempo. E a LCO instavel é aquela que para qualquer pequena perturbagao
causara a instabilidade destas LCO aumentando cada vez mais suas amplitudes
(DOWELL,2002). Tem-se o interesse em caracterizar os efeitos da implementagéo da

folga no sistema, o aparecimento das oscilagbes em ciclo limite e como se comportam.
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4.2.1 — Representacéo da ndo linearidade de folga

Recapitulando, a fungdo que melhor representa a néo linearidade de folga é dada
pela Eq. (3.37):

0, 1Bl =6

F(ﬁ):{ﬁ—a,mpa

sendo, § o comprimento da folga.

Sabe-se que devido a descontinuidade da curva, conforme pode ser visto na
figura 4.5, tem-se a necessidade de uma reformulagdo para incorpora-la no sistema
dindmico da secéo tipica de 3GDL com superficie de controle. Para ent&o integra-la nas
equacgdes de movimento, a técnica de interpolagéo inversa pode ser aplicada (CONNER
et al.,1997). Vasconcellos (2012), através de uma associacao de tangentes hiperbdlicas,

representada pela Eq. (3.38).

Para este trabalho sera realizado um ajuste de curvas através de polindmios,
usando como referéncia a formulagdo descrita pelas tangentes hiperbdlicas
(VASCONCELLOS, 2012). Este ajuste consiste em encontrar uma fungéo ¢(f) que
representa a combinacado linear de fungdes continuas g, (B) que sédo analisadas de
acordo com a particularidade do estudo, esta fungao continua por exemplo neste caso
representa uma lista de angulos de deslocamento da superficie de controle, visto que a
folga é encontrada nesta. Agora, € necessario determinar o grau do polinémio dado na
Eq. (3.40) que representara a fungéo ¢ (). Neste estudo sera utilizado um polindbmio de
grau 3 para modelagem da nao linearidade de folga. A partir disso, através de um
método demonstrado por Castilho (2003) é possivel encontrar a solugdo para as
constantes do polinbmio da fungdo ¢(fB), este método consiste na resolugéo de varios
sistemas lineares da forma n x n, conforme Apéndice C. Varia-se arbitrariamente o valor
da folga entre 1 a 4 graus para obtenc¢ao das constantes do polindbmio de terceiro grau

que dara a forma para a folga.
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Figura 4.5 — Grafico da fun¢ao polinomial da ndo linearidade de folga.

Tabela 5 — Evolugao dos valores dos coeficientes polinomiais para cada valor de folga.

a, a; a, a;

8§ =1° 0 0,3929 0 8,1014
& =2° 0 0,1504 0 13,4338
8§ =3° 0 0,0553 0 17,1710
8 = 4° 0 0,0190 0 19,5863

A figura 4.5 representa os resultados obtidos do ajuste de curvas mencionados
acima, para os valores de 1 a 4 graus de folga e além do mais a representagdo nao
linear da folga. A Tabela 5 mostra os valores das constantes que deram origem aos

graficos da figura acima, estes serao substituidos na Eq. (3.43) conforme se segue:

F(B) = ap + a19:(B) + a,9:(B)* + asg3(B)?

onde com os valores da Tabela 5, é possivel entdo dar forma para o polinbmio de
terceiro grau que sera incorporado na matriz das equag¢des de movimento do aerofélio

estudado.
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4.2.2 — Influéncia da no linearidade no sistema

Nesta sec¢do s&do apresentados os resultados obtidos no dominio do tempo para
o problema aeroelastico nao linear. Para ser observado os efeitos e caracteristicas das
oscilagdes da secdo tipica com o adicdo da nao linearidade no sistema dindmico sao
escolhidos dois valores de folga,2° e 4°, com estes numeros sera possivel identificar
pontualmente as principais diferengcas e semelhangas nas diversas condigdes de

simulagdes numéricas estudadas abaixo.

As figuras 4.6 a 4.8 mostram a comparagao da resposta da secao tipica linear
com a resposta do sistema com folga na superficie de controle com amplitude de 2°.
Sao avaliadas as respostas dinamica de todos os graus de liberdade: flexao, torcéo e

superficie de controle.

Na figura 4.6a tem-se o sistema aeroelastico em questdo sob um escoamento
de 8m/s. E notavel que este sistema dindmico possui uma caracteristica de sistema
subamortecido para as duas condi¢cdes analisadas. Além do mais, os graus de liberdade
sofrem variagdes na amplitude, onde os gréaficos de resposta de flexado e torgdo também
terdo um acréscimo em suas oscilagbes enquanto que para a superficie de controle
ocorre o contrario. Agora com o aumento da velocidade de escoamento para 10m/s
conforme a figura 4.6b, na comparagao da solu¢do para a superficie de controle os
resultados continuam praticamente constante para os observados na figura 4.6a. Ja
para as outras duas solucoes, flexao e torcdo, temos um aumento nas amplitudes e uma
diferenca de fase entre as amplitudes, o sistema linear tende a se estabilizar em um
periodo menor que o sistema com folga, sendo que o ultimo apresenta amplitudes um

pouco maiores que o primeiro.
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Figura 4.7 — Comparacao do sistema com folga de 2 graus sob um escoamento na

com velocidades de 8 m/s e 10 m/s.
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Figura 4.8 — Visdo aumentada do GDL da SC com 2 graus de folga.

Na figura 4.7, o sistema aeroelastico com folga de 2 graus na velocidade de

flutter apresenta ainda um decaimento da amplitude ao decorrer do tempo,

demonstrando entdo que a nao linearidade alterou as caracteristicas dindamicas do

sistema linear. Nota-se ainda que ha um grande aumento na amplitude nos segundos

iniciais do movimento, principalmente para o grau de liberdade representado pela

superficie de controle que é preciso ampliar-se a imagem para melhor visualizar a

caracteristica do sistema linear na velocidade de flutter, como amostrado na figura 4.8,

a oscilagéo constante e para o sistema com folga, a energia adquirida devido a excitagcao

é dissipada em torno dos 4s.
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Figura 4.9 — Comparacao do sistema com folgas e sob escoamento de 8 m/s e 10 m/s.
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Figura 4.11 — Visdo aumentada do GDL da SC com 4 graus de folga.

Nas figuras 4.9 a 4.11 é feito a comparagao da sec¢éo tipica em trés situacdes:
linear, folga de 2 graus e folga de 4 graus. Com 0 aumento do tamanho da folga percebe-
se que mesmo para a velocidade de 8 m/s (Figura 4.9a) é possivel perceber um aumento
de amplitude nos graus de liberdade, destacando-se nas respostas da flexao e de tor¢cao
enquanto que para a superficie de controle ocorre uma diminuigdo. Para estes dois ha
também um aumento no periodo de oscilagdo. Na figura 4.9b, o ciclo de oscilagdo do
sistema de folga de 4 graus tera variagcdes consideraveis comparados com os demais,
tendo uma diminuigdo na amplitude somente para o terceiro grau de liberdade enquanto
que para os demais graus de liberdade a amplitude de oscilagédo tera um acréscimo se
comparadas com os da figura 4.9a.

Na velocidade critica, o sistema com folga de 4 graus apresenta na figura 4.10

um comportamento bem diferente dos demais, demonstrando uma grande mudancga na
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caracteristica dindmica do sistema inicial para o com implementagao da folga. Na figura

4.11, onde tem-se a analise ampliada da resposta da superficie de controle, pode ser

observado o grande aumento de amplitude com o acréscimo do tamanho da folga.
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Figura 4.12 — Representacdo dos LCO em U=13 m/s.
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Para o resultado de flutter obtido pelo sistema linear é inferido que pequenas
perturbacdes irdo crescer exponencialmente em velocidades maiores que a velocidade
de flutter. Mas para o sistema nao linear como a amplitude de oscilagao cresce, também
a rigidez nao linear ira aumentar de valor e assim as vibra¢gdes nao crescera para o
infinito mas convergira para os ciclos limites de oscilacdo (LCO) (PATIL, M. J. e
HODGES, D. H., 1998), os quais estdo representados nas figuras 4.12 e 4.13, para
ambos os casos, 2 e 4 graus de folga. Na figura 4.12a, percebe-se que o sistema ainda
nao experienciou o fendbmeno descrito anteriormente para uma velocidade de 13m/s.
Em contrapartida na figura 4.12b, para o mesmo escoamento s6 que com para o sistema
com folga de 4 graus pode perceber as LCOs. Agora, na figura 4.13a para um pequeno
aumento da velocidade de escoamento, o sistema com folga de 2 graus ja chega ao
ponto onde pode ser notado as LCOs. Finalmente, para a figura 4.13b a distor¢do nas
oscilagdes das solucdes dos autovalores é devido a rigidez ndo linear introduzida no
sistema. Com velocidades menores o sistema com um comprimento de folga maior
adquire um LCO de amplitude maior e com uma frequéncia de oscilacdo maior,

comparando os dois casos de folga, 2 e 4 graus.

4.3 — Andlise das Orbitas

Abaixo apresentam-se as analises das orbitas para o terceiro grau de liberdade
(superficie de controle - 5(t)), o deslocamento e sua velocidade, respectivamente. Para
as figuras 4.14a e 4.14b, o escoamento estd sob 8m/s, as figuras 4.15a e 4.15b a
velocidade do escoamento livre é de 10m/s, enquanto que para as figuras 4.16a e 4.16b
o sistema se encontra na velocidade de flutter do sistema linear e por fim as figuras
4.17a e 4.17b ja se encontra em uma velocidade de 13m/s, condi¢cdo pés flutter, com o
intuito de evidenciar o efeito da orbita com a geragao do ciclo limite de oscilagao para o

sistema néo linear com folga.
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Figura 4.14 — Analise de orbitas para a superficie de controle. U=8m/s

Percebe-se da figura 4.14b o aumento na amplitude de oscilagdo comparado
com o da figura 4.14a, onde chega a valores um pouco maiores que 0,01 enquanto que

para o sistema com folga este aproxima a valores de 0,08. Também, a mudanga na

frequéncia oscilagdo do sistema, com velocidades maiores que o sem folga.
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Figura 4.15 — Analise de érbitas para a superficie de controle. U=10m/s




A (graus)

©
©

N
/

o

S

IS

-0.

N
/
AN
/

57

/ N L. // N\

)
—
Iy

o

"
T ——
3 (graus)

’ \ / . | (D \
| \ )
4
= 7
. N~——_ — -0.04 \
-0.06 -0.04 -0.02 0 0.02 0.04 0.06 20 5 10 - o s
fr (grausis) A1 (graus/s) %1078
(a) Sem folgas. (b) Caso néo linear. (6 = 4)
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Para o escoamento a uma velocidade de 10m/s a figura 4.14 apresenta quase
que nenhuma variacao de amplitude para os dois casos. Destacando-se que para figura
4.15a o sistema esta com uma frequéncia de oscilagao maior que o caso com folgas, a
figura 4.15b estd com uma forma similar com a do caso linear da figura 4.14a, porém

com amplitudes com valores maiores.
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O sistema linear em sua velocidade critica apresenta uma orbita bem definida,
de acordo com a figura 4.16a, enquanto que na figura 4.16b pode-se notar como o caso
nao linear ndo esta totalmente instavel ainda, apresentando um movimento peculiar de
suas orbitas.

Em velocidades um pouco mais altas que a de flutter, ja é possivel ser observado
os ciclos limite de oscilagdo, como na figura 4.17b, apresentando um formato diferente
que o da figura 4.17a, uma orbita com uma certa assimetria, enquanto que o sistema
linear da figura 4.17a, continua a aumentar a sua amplitude exponencialmente por nao

possuir uma rigidez nao linear, gerando este efeito com amplitudes altissimas.



CAPITULO V

CONCLUSOES

Neste trabalho foi apresentado um estudo sobre os efeitos da nao linearidade
estrutural de folga incorporados no sistema dindmico aeroelastico de uma seg¢ao tipica
de trés graus de liberdade com superficie de controle. A nao linearidade de folga é

aplicada no movimento da superficie de controle.

Para a modelagem matematica que sucedeu nas analises de resultados, foi
utilizado a aerodindmica nao-estacionaria combinada com a dindmica estrutural de um
sistema mecéanico. A aerodindmica ndo estacionaria segue o que é detalhado por
Theodorsen (1935), um modelo tridimensional com angulos de ataque menor que
20graus e frequéncia reduzida para movimentos arbitrarios de uma seg¢éao tipica. As
equacgdes do movimento se deram através do principio das equacgdes de Lagrange, que
relaciona energia cinética e potencial da segao tipica de 3GDL em questao. A partir de
um ajuste de curvas polinomial cubico da fungdo descontinua de folga é entdo

introduzida na matriz de rigidez.

De acordo com os dados experimentais e numéricos retirados da referéncia
Pereira (2015) obteve-se um valor de velocidade de flutter do sistema linear aeroelastico
com apenas 0,17% de erro relativo, o que mostra um resultado satisfatério dos calculos.
A analise prévia do sistema sem folgas é caracterizada por ser um sistema mecénico
subamortecido pelo modo com que o mesmo se responde a perturbagdes e tende ao

voltar ao seu equilibrio.

Existem duas principais consequéncias para os efeitos nao lineares nos
sistemas aeroelasticos. Uma primeira consequéncia consiste na existéncia das
oscilagdes de ciclo limite (LCO), caracterizada por um nivel constante de oscilagao
quando a secgéo tipica operar em velocidades aerodindmicas maiores que a velocidade
critica de flutter. Este comportamento difere do comportamento instavel obtido pelo

sistema linear, conforme discutido na secao anterior. Isto se da, especificamente, devido
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a presenga da nao linearidade. A segunda principal consequéncia é inteiramente
prejudicial a estrutura, em se tratando de uma LCO com amplitudes altas. A LCO estavel
existira quando uma pequena perturbagdo, o movimento retorna para a mesma LCO
depois de um certo tempo. E a LCO instavel é aquela que para qualquer pequena
perturbacdo causara a instabilidade destas LCO aumentando cada vez mais suas
amplitudes (DOWELL,2002).

De acordo com os resultados obtidos, as nao linearidades de folgas ao ser
incorporadas ao sistema mudam as caracteristicas dindmicas, periodo de oscilacao,
fator de amortecimento, amplitudes. E é notavel que o sistema aeroelastico com folga
nao deixa de possuir uma vibragado subamortecido quando comparado ao sistema linear,
possuindo variagdes apenas nas frequéncias de oscilagao e na amplitude, a medida que
se acresce o valor de folga. E por fim, a apari¢cdo dos ciclos limites de oscilagdo apds a
velocidade de flutter, dando a caracteristica de um LCO instavel, este que para qualquer
pequena perturbagdo ndo voltara a uma situagao de equilibrio e assim cada vez mais
aumenta o valor de suas amplitudes. Caracterizando o sucesso na implementagcédo do

ajuste de curvas para representacao das LCOs.

Para trabalhos futuros, pode ser feito um trabalho ndo sé numérico, mas também
experimental, com a confecgao da asa, secao tipica, para serem testadas e analisadas
em um tunel de vento. Este trabalho permitira adquirir ensaios e valores auténticos para
todos os parametros modais, geomeétricas do sistema dindmico em questao, adquirindo
os valores de frequéncias naturais, fatores de amortecimento, definicbes de massa,

posicao de CG e momentos de inércia.

Também seria interessante um estudo de controle ativo visando a melhoria do
comportamento do sistema aeroelastico para minimizar os efeitos das LCO, aumentar
o envelope de voo aumentando a velocidade critica de flutter, reduzir as vibracdes que
aparecem nas velocidades de voo subcriticas e melhorar o comportamento pés-flutter

do sistema.



APENDICE A

FUNCOES T DE THEODORSEN

Foram utilizadas as seguintes fungdes propostas por Theodorsen (1935).

2+c? —
T, =— V1 —c? + ccos™1c

3
2
Ty = —= SC (5¢2+4) + ic(7 +2c¢¥)V1 = c2cos™tc — (% + cz) (cos™1c)?
T, =cV1—c?2—cos™c
Ts = —(1 —c?) — (cos™1c)? + 2¢V1 — c2cos™1c
_(742c? 1 2 -1
T, —c( 5 )\/1—02—(§+c )cos c
Tg = —%(1 + 2¢?)V1 —c% + ccos™ic

_ 1[Vi-c?(1-¢?)
T2 3

Ty + aT4]

Tio = V1 —cZ + cos™tc

Ty =Q2—c)V1—c2—(1-2c)cos ¢
Tip = 2+ c)V1—c2— (14 2c)cos™ ¢
T3 = _%[T7 + (¢ — a)Ty]
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APENDICE B

Com o intuito de se definir as equagdes que regem o movimento do sistema
aeroelastico em questao é necessario utilizar as equagdes dadas por Lagrange, que se

inicia a partir da equacéao 3.1:

d (0L a

L .
E(a—ql) —ie=fi (=123,..) (B.1)

A fungao de Lagrange, L é dado pela diferenga da energia cinética com a energia

potencial, como na equagao que se segue:

L=E;,—E, (B.2)
Onde E é a energia cinética e E, € a energia potencial.
A energia cinética é definida através da expressao,

Ec = J||#]ldm (B.3)

Onde # ¢ a velocidade generalizada de um ponto na superficie da seg¢éao tipica. Sendo

1, para a segéo tipica e 7j; para a superficie de controle.

Em Trickey (2000), Vasconcellos (2012) e Pereira (2015) é feito esse
desenvolvimento das equagbes e os mesmos se utilizam de uma representacdo
geomeétrica dada pela figura D.1, onde sdo mostrados os vetores posigao da segao tipica

e da secao transversal com referéncia a uma origem fixa, respectivamente.

x
blc-a)cos(a)+[x-b{c-a)]cos(a+B)-x
- [x-b(c-a)lcos(a+H)

n
x . + blc-a)cos(a) — ||
——N— xcos(a) ———| |+ x[cos(a)-1] L c“}sa !' :
™71 o ! blc-a)sin(a)

\. ] -h - I
xsin(a) T 7a T
x z f) N [x-b(c-a)}sin(a+B)
= /B
/ - 2=

(a) Vetor Posicao para 7, (b) Vetor Posigéo para 1

Figura D.1 — Esquema dos vetores de posigao e relagdes geométricas do aerofdlio.
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Através das relagdes trigonométricas que podem ser observadas na Figura D.1

pode-se chegar nos vetores posigao:

7, = x[cos(a) — 1]T+ [-h — xsin(a@)]k (B.4)
75 = [b(c — a) cos(a) + [x — b(c — a)] cos(a + B) — x]T + [-h — b(c — a) sin(a) —

[x = b(c — a)sin(a + B)]E (B.5)
Onde T e k so os vetores unitarios dos eixos x e Z, respectivamente.

Para definir-se a velocidade é entdo assumido a aproximacao de pequenos
deslocamentos para a segéo tipica analisada, logo cos(a) = 1 e sin(a) = a, as equagdes

acima ficam iguais a:

7, = [-h — xd]kz (B.6)

. .=

r} = [-h —xa — [x —b(c—a)]B]k (B.7)

Substituindo as equacdes das velocidades e aplicando as analises feitas por
Trickey (2000) e Pereira (2015), é possivel entdo chegar a equagao final da energia

cinética para uma secao tipica de trés graus de liberdade com SC:

Ec = 2mph? + Sghd + Sghf + 51,0 + 515 5% + [Ig + b(c — &)Sglaf (B.8)

Seguindo, a energia potencial é dada pela somatéria das energias potenciais
elasticas das molas de flexdo, tor¢édo e da articulacdo da sec¢do transversal, que é dada

por:
E, =1kpp? + 1kya? + 2kyh? (B.9)
p = "B 5 ta 5 th .
E por fim, nos resta definir o vetor dos esfor¢cos ndo conservativos da SC:

fi=[-LE® M M©] (B.10)

Aplicando entdo a equacao 3.14 para cada grau de liberdade sao obtidas as

equagdes de movimento, 3.15, 3.16 e 3.17.
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APENDICE C

O desenvolvimento do sistema linear encontrado a partir da equacao 3.42 sera

dado através deste apéndice, como se segue:

6F|

o =0 i=1.,n (C.1)

Blv'"rﬁn

Pelo teste da primeira derivada tem-se,

=237 [f(B) — (a19:(B) + -+ + angn(B))] g (B) = 0 (C.2)

Evidenciando cada termo desta somatdria na Eq. (C.3):
( m m m m
B1 Y 31BIGIB) +B2 Y G (Bg2 B + -+ B Y 91 (Bgn(B) = Y FBI9: (B
i=1 i=1 i=1 i=1

B1 ) 9289 B + B2 ) 92809k (B) ++ + B ) G:2(BD9n(B) = ) FBIG(BD
i=1 i=1 =1 =1

Br ) 9aBDG (B + B2 ) 9n(BOG(BD + -+ B ) 92 (B9n(B) = ) FBgn(BD
NS i=1 i=1 i=1

Que por sua vez, tem a forma de um sistema linear n x n:

a1,1P1 + a1202 + a13P3 + -+ aypfn = by
az1B1 + az2P2 + az3f3+ -+ ayufn = by

(C.4)
lan,1,31 + anfr + an,3:,33 ot Apnfn = by
Onde,
a;,j = Xk=1 9 (B:)g;(B:) (C.5)
by = Yk=1 f(B) g (By) (C.6)

Este sistema linear da forma n x n s6 possuira uma unica solugao se os vetores
formados por g, (B) forem linearmente dependentes. (RUGGIERO, 2003)
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