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DELGADO FILHO, M. A. Analise de estabilidade de sistemas aeroelasticos empregando
elementos finitos estocasticos e o0 método doublet lattice. 2021. 67 f. Dissertagdo de
Mestrado, Universidade Federal de Uberlandia, Uberlandia.

RESUMO

O flutter ¢ uma instabilidade aeroeléstica critica, cuja consideragdo ¢ fundamental para
o projeto de qualquer aeronave. Apesar de existirem, na literatura aberta, metodologias
bastante consolidadas para a quantificagdo do fendmeno de flutter subsbnico, na pratica, o
sistema esta frequentemente submetido a variagdes de seus parametros que, mesmo variando
pouco, podem influenciar consideravelmente a sua resposta aeroeldstica. Assim, visando
prever de maneira mais realista e confidvel as instabilidades em regime subsonico, faz-se
necessario desenvolver metodologias que incorporem essas fontes de incertezas. Diante disso,
esse trabalho objetivou avaliar o efeito da variacdo na geometria de uma asa sobre o seu
comportamento estrutural e aeroelastico. A asa ¢ representada por uma placa fina, segundo o
método dos elementos finitos estocésticos, com a variagdo espacial da espessura sendo
representada pela expansdo de Karhunen-Loéve e as incertezas introduzidas segundo o
método de Monte Carlo. Por sua vez, o carregamento aerodindmico nao estacionario ¢
estabelecido pelo método doublet lattice, por cddigos proprios desenvolvidos em ambiente de
programacdo MATLAB. Em seguida, a partir da equagdo do sistema aeroeléstico estocastico,
pode-se formular um problema de autovalores cuja solugdo permitiu realizar a analise de
estabilidade pretendida. Os resultados obtidos permitem avaliar ndo somente a potencialidade
da metodologia proposta para tratar as incertezas em sistemas aeroelasticos em regime
subsonico, mas também o seu grau de influéncia na velocidade de flutter do sistema. Fica
evidente que a consideracdo das incertezas em modelos aeroelasticos ¢ de fundamental

importancia para o projeto mais realistico de uma superficie sustentadora.

Palavras-chave: aeroelasticidade, quantificacdo de incerteza, flutter, método dos elementos

finitos estocdasticos, incerteza paramétrica.



DELGADO FILHO, M. A. Stability analysis of aeroelastic systems using stochastic finite
elements and doublet lattice methods. 2021. 67 s. Master thesis, Federal University of
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ABSTRACT

Flutter is a critical aeroelastic instability, whose consideration is fundamental during
the design of any aircraft. Although there are well-established methodologies in the open
literature for dealing with the flutter phenomenon, in practice, aeroelastic systems are
frequently subjected to parameters variations that, even though vary little, may influence its
aeroelastic response considerably. Thus, to make the flutter prediction more realistic and
reliably, it is necessary to propose methodologies for dealing with the uncertain parameters.
Therefore, this work aimed to evaluate the effect of geometric uncertainty of a wing on its
structural and aeroelastic behavior. In this contribution, the wing is modelled as a thin plate by
using the so-called stochastic finite element method, in which the spatial variation of the
thickness is modelled through the Karhunen-Loéve expansion and the uncertainties are
introduced on the model by the Monte Carlo simulation. In turn, the non-stationary
aerodynamic loads are given according to the doublet lattice method. Then, from the equation
of motion of the stochastic aeroelastic system, it was possible to formulate an eigenvalue
problem to be solved in order to predict the flutter boundary. The results demonstrated the
applicability of the proposed methodology for dealing with parametric uncertainties on
aeroelastic systems and their degree of influence on the flutter boundary. It is evident the
importance of considering them on aeroelastic systems for dealing with more realistic

situations.

Keywords: aeroelasticity, uncertainty quantification, flutter, stochastic finite element method,
parametric uncertainty.
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CAPITULO |

INTRODUCAO

1.1 Contextualizacao

A aeroelasticidade ¢ um campo interdisciplinar abrangendo os conceitos de
aerodinamica, elasticidade e dinamica (Fig. 1.1). Fendmenos aeroelasticos envolvem uma
significativa interag@o entre essas areas e ndo estdo associados somente a ciéncia aeronautica,
com aplicacdes nas engenharias mecanica, civil e nuclear (DOWELL, 2015). De fato, a falha
catastrofica da ponte Tacoma Narrows em 1940 (Fig. 1.2), devido a esses fenomenos, ¢ o um

dos maiores exemplos da relevancia e abrangéncia dessa area.

Static
aeroelasticity

Dynamic
aeroelasticity

Elasticity

1

- Structural -
1 dynamics |~

Figura 1.1 — Diagrama de Collar (extraido de Yuting e Chao, 2014).
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Figura 1.2 — Falha estrutural da ponte Tacoma Narrows (extraido de Rao, 2010).

J& solucionados pela natureza, no voo de insetos e aves, problemas aeroelasticos nao
sdao novos. Séculos atras, bem antes da aviacao, eles foram constatados em moinhos de vento
e resolvidos empiricamente (GARRICK e REED, 1981). Todavia, foi somente cerca de uma
década e meia apds a Segunda Guerra Mundial, que a interagdo entre cargas aerodinamicas e
deformagdes estruturais ganhou uma importancia consideravel, sobretudo com o
desenvolvimento de aeronaves com asas cada vez mais afiladas e, consequente, mais flexiveis
(BISPLINGHOFF; ASHLEY, 1975). Atualmente, considerando um projeto moderno de uma
aeronave, a demanda por estruturas extremamente leves exige o estudo dos fendmenos
aeroelasticos, uma vez que podem ndo somente afetar consideravelmente o desempenho da
aeronave, mas também se traduzir em instabilidades catastroficas (HODGES; PIERCE, 2011),
como mencionado.

Entre os fenomenos estudados pela aeroelasticidade estd o flutter, possivelmente um
dos mais importantes e mais dificeis de se prever com exatiddo (WRIGHT e COOPER, 2015).
Essa instabilidade dindmica se manifesta em uma velocidade especifica, apdés uma rapida
reducdo do amortecimento, criando uma oscilagdo auto sustentada, a qual pode, com um
pequeno aumento na velocidade do escoamento, e, dada uma pequena perturbacdo acidental,
resultar em uma vibragdo de elevada amplitude (FUNG, 1993).

Nesse contexto, um modelo aeroelastico pode ser obtido através do acoplamento do
método dos elementos finitos (MEF), representante do comportamento estrutural, com um
método dos painéis para modelar o carregamento aerodindmico nio estacionario, como o
método doublet lattice (DLM) (BERAN; STANFORD; SCHROCK, 2017). Esse método se
baseia na linearizagdo do potencial aerodindmico do escoamento e apresenta a vantagem de

ter um menor custo computacional comparado a métodos de dindmica de fluidos
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computacional (CFD), sendo ideal para analises aeroelasticas preliminares, nas quais a
geometria da aeronave nao foi completamente definida (BORGES, 2019).

A partir da equacdo aeroelastica do sistema, pode-se formular um problema de
autovalor, cuja solugdo iterativa, permite determinar o comportamento do amortecimento e
frequéncias naturais do sistema modo a modo e, assim, identificar a velocidade na qual esse
torna-se instavel.

A metodologia para aferi¢do da velocidade critica na qual o flutter ocorre, ¢ bem
consolidada. Todavia, na pratica, varias fontes de incerteza se fazem presentes em sistemas
aeroelasticos, provenientes de imprecisdes nos processos de fabricagdo e montagem; de
oscilagdes nos parametros do modelo matematico e do préprio modelo; bem como do carater
numérico dos métodos computacionais utilizados na andlise (SAVIN; HANTRAIS-
GERVOIS, 2020). Todas essas variacdes podem influenciar bastante o comportamento de
instabilidades como o flutter (BERAN; STANFORD; SCHROCK, 2017), devendo ser

adequadamente analisadas.

1.2 Revisao Bibliografica

Uma abordagem estocéstica de problemas aeroeldsticos ¢ fundamental para a
concepgdo de sistemas robustos, mais eficientes e seguros. Todavia, como constatado por
Beran; Stanford; Schrock (2017), a literatura que trata da quantificagdo de incerteza em
aeroelasticidade € relativamente escassa. Mesmo assim, estudos foram e tém sido feitos no
sentido de avaliar o impacto de incertezas sobre instabilidades como o flutter. Nesse sentido,
faz-se uma distincdo entre os modelos aeroelasticos baseados em dinamica de fluidos
computacional (CFD) e os demais, denominados tradicionais, do qual faz parte o modelo
proposto nesta dissertagao.

A principal vantagem inerente aos modelos tradicionais ¢ apresentarem um custo
computacional inferior aos métodos de CFD, que, através das equagdes de Navier-Stokes,
utilizam uma abordagem mais representativa fisicamente. Justamente por esse motivo, as
abordagens tradicionais foram as primeiras a serem propostas, apresentando uma maior
quantidade de trabalhos na literatura. De forma geral, tendo em vista que estruturas
aeronduticas reais podem estar sujeitas a um elevado niimero variaveis incertas, sobretudo no
caso de materiais compdsitos, uma parcela consideravel dos trabalhos estuda

predominantemente as incertezas paramétricas.
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Um desses trabalhos ¢ o de Liaw e Yang (1991) que estudaram a partir da teoria do
pistdo quase-estacionario o fendmeno de flutter em regime supersonico de uma casca
laminada, considerando incertezas associadas a espessura, orientagdes de fibra, modulo de
elasticidade e densidade do material. Apesar do consideravel nimero de fontes de incertezas
analisado, ressalta-se que o amortecimento aerodindmico, um importante efeito, foi
desprezado. Pode-se contornar essa limitagao através de uma modelagem aerodinamica mais
realista. Uma opgao, € o uso de métodos dos painéis ndo estacionarios, como o doublet lattice
method (DLM).

Utilizando essa metodologia, Kuttenkeuler e Ringertz (1998) investigaram o design
otimo de asas de composito sujeitas a incertezas nas propriedades de material. Nesse sentido,
¢ considerada a soma minima de massas concentradas, dispostas no bordo de ataque e de fuga,
capaz de elevar a velocidade de flutter a um determinado valor. Considerando as incertezas
tanto em relagdo a variagcdo da espessura quanto a variagdo da rigidez para uma determinada
espessura, uma margem de estabilidade ¢ obtida a partir da maxima mudanca possivel de
autovalor e incorporada no problema de otimiza¢do. Conclui-se que a condi¢do de projeto so
pdde ser alcancada experimentalmente com a incorporacdo da margem de estabilidade
proposta, isto ¢, através da consideracao de incertezas, ilustrando a relevancia da abordagem.

Kurdi; Lindsley; Beran (2007), estudaram os efeitos de variagdes na geometria de uma
asa tipo Goland considerando uma massa nao estrutural na ponta. Apods a realizacdo de uma
analise de sensibilidade, constatou-se uma elevada dependéncia da velocidade de flutter com
relagdo as dimensdes de espessura. Semelhantemente, Khodaparast; Mottershead; Badcock
(2010) também analisam o comportamento aeroelastico de uma asa Goland, identificando os
parametros mais relevantes através de uma analise de sensibilidade da geometria. Utilizando-
se trés métodos diferentes de propagacdo de incerteza: andlise de intervalo, logica fuzzy e
perturbagdo; mostra-se, mais uma vez, que fenomeno de flutter ¢ sensivel a variagdes na
espessura. Destaca-se que, como observado pelos autores, o efeito dessa variagdo ¢ mais
influente para menores niumeros de Mach, em regime subsonico. Outro ponto analisado no
estudo ¢ a influéncia da incerteza associada ao amortecimento estrutural, modelado por
amortecedores distribuidos ao longo da asa, cujos coeficientes seguiam uma distribuigao
gaussiana. Observa-se que, apesar da sua inclusdo elevar um pouco a velocidade critica do
sistema nominal, como ¢ esperado, ndo ha efeito significativo causado pela variagdo do

amortecimento sobre os envelopes de flutter.
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A mesma conclusdo quanto a influéncia do amortecimento ¢ obtida no trabalho de
Georgiou; Manan; Cooper (2012), que empregaram o caos polinomial para a avaliacao das
incertezas de uma asa de composito. Ademais, os autores também concluem que incertezas no
modulo de elasticidade do material influenciam significativamente o comportamento aleatdrio
do flutter.

Por sua vez, ressalta-se que ¢ importante ndo somente identificar os parametros do
sistema cuja variagdo pode impactar o flutter de maneira mais expressiva, mas também
representar adequadamente o comportamento estocastico desses parametros. Nesse sentido,
alguns trabalhos empregam a expansdo de Karhunen-Loe¢ve. Castravete e Ibrahim (2008)
foram os pioneiros na aplicacdo dessa metodologia na quantificagdo de incertezas de
estruturas aeroeldsticas, quando consideraram variagdes nos parametros de rigidez a tor¢do e a
flexdo. Em seu trabalho, os referidos autores representaram a asa por uma viga e
consideraram os campos aleatoérios como monodimensionais. O mesmo procedimento foi
adotado por Verhoosel et al., (2009) para estudar a influéncia da variagdo no modulo de
elasticidade, segundo uma distribui¢do log-normal, sobre o flutter. Foi observada uma notéavel
sensibilidade, com a incerteza reduzindo o numero de Mach critico em relagdo ao caso
nominal, o que sugere que a abordagem deterministica fornece uma estimativa menos
conservadora da margem de estabilidade.

Vale salientar que apesar da maioria dos trabalhos possuirem avides como objetos de
estudo, hd também aqueles voltados para analise de asas rotativas. Por exemplo, Murugan et
al., (2012), avalia o efeito de variacdes na rigidez de uma pé de rotor de helicoptero, feita de
material compdsito. Semelhantemente aos trabalhos supracitados, a incerteza ¢ representada
pela expansdo de Karhunen-Loéve. Se conclui que a variag@o espacial da rigidez, ao longo da
envergadura da p4, influencia bastante o carregamento do rotor da aeronave.

Ainda em relagdo as incertezas paramétricas, ressalta-se que podem interferir nao
somente na magnitude da velocidade critica, mas também em qual mecanismo de
instabilidade encontrado pois, como apontado por Beran; Stanford; Schrock (2017), variagdes
paramétricas podem levar ao reordenamento dos mecanismos de instabilidades. Isso ¢
constatado por Scarth et al., (2014), que perceberam que a incerteza no angulo de camada de
uma asa de composito laminado conduziu a um flutter variavel com caracteristicas bimodais.

Além das variagdes nos parametros de um modelo matematico, o proprio modelo em
si constitui uma fonte de incerteza, pois ¢ uma aproximacao da realidade. Em uma tentativa de

estudar esse tipo de aleatoriedade, Bansal e Pitt (2013) consideram os valores dos coeficientes
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de influéncia aerodindmicos (AICs), obtidos pelo DLM, como incertos. Assim, os autores
propdem corrigir os valores numéricos dos AICs a partir de resultados experimentais e tratar
os fatores de corre¢do como variaveis aleatorias uniformemente distribuidas. Para esse estudo,
os resultados mostram que, em relagdo a velocidade de flutter, as variagdes nos coeficientes
AICs sdo menos importantes do que as variagdes nos parametros estruturais.

Outro trabalho que também leva em consideragdo fontes de incerteza relacionadas ao
modelo matematico ¢ o de Nitschke et al., (2017). Em seu estudo, calibragdao bayesiana ¢
empregada para atingir um melhor nivel de confianca na previsao da velocidade critica de um
sistema aeroelastico simples, composto por uma se¢do critica com dois graus de liberdade,
sendo um de deslocamento e o outro de inclinacdo. Nesse contexto, as incertezas estariam
relacionadas as aproximacgdes da fun¢do de sustentacdo de Theodorsen, cujos coeficientes
incertos sdo calibrados a partir de valores experimentais para a velocidade de flutter. Os
resultados mostram redu¢des substanciais nas incertezas relacionadas a essa velocidade em
comparagdo com 0s casos nao calibrados, nos quais a abordagem padrao foi utilizada.

No projeto de aeronaves, um aspecto importante ¢ o efeito que componentes anexos
como tanques de combustivel externos, cargas, misseis, entre outros, podem ter sobre o
comportamento aeroelastico da estrutura. Levando isso em consideragdo, Tartaruga et al.,
(2017) empregam abordagens probabilisticas e ndo probabilisticas para avaliar o efeito de
variagoes da massa estrutural sobre a pressdo dinamica de flutter de um modelo de transporte
supersonico. Foi assumida uma distribui¢do normal para os grupos de massas estruturais
alocados ao longo da estrutura. Ademais, como geralmente feito, o modelo deterministico
empregado ¢ um conjunto MEF-DLM. Apoés realizar a propagacdo de incerteza por SVD
(Singular Value Decomposition), expansdo por caos polinomial e logica fuzzy, os autores
concluem que todos os métodos sdo adequados para quantificar os efeitos da incerteza
estrutural sobre o comportamento aeroelastico, sendo obtida uma elevada precisao juntamente
com uma redugao significante do custo computacional, em comparagdo com a abordagem
Monte Carlo.

De maneira geral, segundo a revisdo realizada, percebe-se a importancia da
quantificagdo de incerteza em problemas aeroelasticos, exemplificada pela notavel
sensibilidade dos envelopes de flutter em relacdo as fontes de incertezas consideradas,
principalmente para um regime de escoamento subsonico. Como constatado pelo uso de
diferentes métodos, entre as varidveis aleatorias mais importantes estdo as relacionadas a

espessura e as propriedades dos materiais, excetuando-se o amortecimento estrutural. Além
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disso, apesar da maioria dos trabalhos tratarem de incertezas paramétricas, existe bastante
espago para contribuicdes nessa area. Nesse sentido, nota-se que a modelagem da superficie
sustentadora como uma viga e a representacao do parametro estocastico por uma expansao de
Karhunen-Loéve unidimensional se perpetua em trabalhos recentes, como o de Kumar;
Onkar; Maligappa (2019). Todavia, considerando que a geometria de uma asa ¢ uma forma
predominantemente descrita por duas dimensdes, uma abordagem mais realista seria tratar a
asa como uma placa e assumir uma distribui¢do bidimensional para a variavel estocastica.

Isso ¢ proposto pelo presente trabalho.

1.3 Objetivo

Diante do apresentado, a dissertacdo proposta tem por objetivo realizar uma analise de
estabilidade de um sistema aeroelastico em regime subsonico, considerando incerteza na sua
geometria, utilizando, para esse fim, uma abordagem probabilistica. Mais especificamente,
procura-se quantificar o efeito da espessura, assumida variavel, sobre a velocidade critica de
flutter de uma placa fina representativa de uma superficie sustentadora. A avaliagdo do
impacto da incerteza sobre o comportamento estrutural também ¢ um objetivo.

Ressalta-se que o trabalho pretendido representa uma contribuicdo no contexto das
pesquisas desenvolvidas no Laboratério de Mecanica de Estruturas (LMEst) da Universidade
Federal de Uberlandia (UFU), na medida em que se propde a inserir quantificacdo de
incerteza em um problema de aeroelasticidade através de elementos finitos estocasticos. Com
esse propdsito, algoritmos proprios devem ser concebidos e adaptados para interagir com os

codigos de andlise aerodinamica existentes no laboratorio.

1.4 Organizacio do Trabalho

Esta secdo sumariza os conteidos de cada capitulo, os quais foram divididos de
maneira a possibilitar uma melhor compreensao do trabalho.

No Capitulo 1, ¢ discutida a contextualizagdo do trabalho quanto a quantifica¢do de
incerteza em analises de estabilidade, com destaque para o fendmeno de flutter. Além disso,
sao apresentados os objetivos e contribuigdes do trabalho bem como uma revisao
bibliografica acerca do tema.

No Capitulo 2, discute-se a modelagem do comportamento estrutural segundo o

método dos elementos finitos estocasticos, sendo apresentada a metodologia de discretizagao
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do campo aleatdrio e de insercdo da espessura incerta nas matrizes elementares de massa e
rigidez do sistema.

No Capitulo 3, trata-se da modelagem aerodinamica. E apresentada aqui, de maneira
resumida, a formulagdo do DLM, a partir do potencial de velocidade linearizado.

No Capitulo 4, ¢ realizado o acoplamento entre os modelos estrutural e aerodindmico
de maneira se obter, no dominio modal, a equagdo aeroeléstica do sistema. Em seguida, ¢
mostrado como essa expressao pode ser usada para o calculo da velocidade critica de flutter
via método pk. Discute-se ainda como as matrizes aerodinamicas generalizadas necessarias
podem ser aproximadas, reduzindo consideravelmente o custo computacional da analise
pretendida.

No Capitulo 5, a implementagdo computacional da metodologia abordada nos
capitulos anteriores ¢ apresentada, visando proporcionar uma visao geral. Nesse sentido,
divide-se o procedimento numérico em duas partes principais: o Aerosolver, responsavel pela
modelagem aeroeldstica e o Stochastic Plate, responsavel pela modelagem estrutural com
incerteza.

No Capitulo 6, apresenta-se a metodologia utilizada para defini¢do dos pardmetros de
simulagdo, os quais sdo: nivel de refinamento de malha, o nimero de amostras, a ordem da
redu¢do modal e ordem da expansdao de Karhunen-Loeve. Sdo apresentados também os
resultados referentes ao sistema nominal € ao sistema com incerteza, sendo analisado o efeito
dessa sobre o comportamento estrutural e aeroeléstico.

No Capitulo 7, faz-se uma breve retomada do trabalho realizado, sumarizando a sua
motivacdo e procedimento de simulacdo. Além disso, sdo apresentadas as conclusdes, e
sugestoes para trabalhos futuros, bem como melhoramentos sugeridos na metodologia

computacional utilizada.



CAPITULO II

MODELAGEM ESTRUTURAL

Neste trabalho, a dindmica estrutural da superficie sustentadora ¢ modelada pelo
método dos elementos finitos (MEF) a fim de se obter as caracteristicas de inércia e de rigidez
da estrutura. Incertezas podem ser incorporadas no MEF através de varias formas. Uma delas
consiste em representar os pardmetros aleatdrios, também chamados de processos
estocasticos, por uma expansao em série, denominada expansdo de Karhunen-Lo¢ve. De
acordo com essa metodologia, as matrizes elementares passam a depender de um numero
aleatorio, obtido com base na amostragem de uma determinada distribuicao estatistica. Desta
forma, uma vez obtidas as matrizes elementares aleatorias, a incerteza pode ser propagada

pelo método Monte Carlo, a partir das amostras.

2.1 Método dos Elementos Finitos Estocastico

O comportamento dindmico estrutural considerando a incerteza associada a variagdo
da espessura ¢ modelado pelo MEF estocéstico. Isso ¢ feito a partir da formulacao tradicional
deterministica, na qual a asa ¢ tradada como uma placa fina segundo a abordagem de
Kirchhoff-Love, descrita em Reddy (2006). De posse das matrizes elementares pode-se
representar a espessura aleatoria pela a expansdo de KL, de forma a se caracterizar o
comportamento estocastico do sistema.

Para a obtencdo das matrizes elementares deterministicas prossegue-se a discretizagao
da asa em elementos retangulares de dimensdes a x b. Como mostrado na Fig. 2.1, tem-se um
elemento com quatro nos (k, /, m, n) e trés graus de liberdade (gdl’s) por no, sendo dois de

rotagdo (6« e 6,) e um de deslocamento na diregdo z. (w). Vale salientar que o sistema de
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referéncia (x., ye, ze) apresentado na Fig. 2.1 ¢ o sistema elementar e que, a fim de se obter

uma notagdo mais compacta, o subscrito e serd suprimido nesta se¢ao.

&
)

Oy
\
\

Figura 2.1 — Elemento finito de placa.

Tendo em vista que o elemento de placa fina se encontra no estado plano de tensdo, o

campo de deformacao sera devido aos efeitos de flexao e dado pela Eq. (2.1):

o°w
ox?
o*w
oy’
o*w

Ox0y

2.1)

na qual W representa deslocamento transversal aproximado, que serd doravante denotado
simplesmente por w. Nesse sentido, polindmios bidimensionais de terceira ordem sdo
empregados para a aproximacao.

A partir das fungdes de forma N(x,y), cuja obtengdo é detalhada no Apéndice A, o
deslocamento transversal aproximado w pode ser descrito pela Eq.(2.2), em funcao dos gld’s

do elemento i, {6;}:

w(x,y)=N(x,»){5,} (2.2)

Substituindo a Eq. (2.2) na Eq. (2.1), escreve-se a deformag¢ado como:
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0°N
ox*
O°N
oy’
O°N
ox Oy

(5] 3

Em uma forma mais compacta, a Eq. (2.3) converte-se em:

{e}=—z[B|{s} (2.4)

As Eq. (2.2) e Eq. (2.4) podem ser empregadas para obter as matrizes deterministicas
de massa e de rigidez do elemento finito de placa. Uma vez que tenham sido calculadas as
matrizes elementares de massa e rigidez, incertezas paramétricas podem ser incorporadas pela
expansdo de KL seguindo a abordagem de Ghanem e Spanos (1991), como serd mostrado

posteriormente na se¢ao 2.2.

2.1.1 Matriz de rigidez elementar

A energia de deformagdo de um elemento finito de placa ¢ dada pela Eq. (2.5):
1 T
= 5-[;[".{8} odV (2.5)

em que, no estado plano de tensdo e no regime linear eléstico a tensdo € escrita como:
o =E[4]{e} (2.6)

e a matriz [4] € defina pela Eq. (2.7):

. 1 v 0
Al= v 1 0 2.7
0 0 v
L 2

Substituindo a Eq. (2.6) na Eq. (2.5), pode-se obter:

Iﬂ E{e} [4]{e} 2.8)
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Substituindo-se o vetor de deformacao {¢}, Eq. (2.4), na Eq. (2.8) escreve-se a energia

de deformagdo em fun¢ao dos gdl’s e das funcdes de forma, implicitas na matriz [B]:

v :%Lf [ 2E[5] {5} [A][8){6)} deas 2.9)

—h/2

Integrando a Eq. (2.9) em z e tendo em vista que o vetor de gdI’s ¢ constante, ¢

possivel reescreve-la na forma da Eq. (2.10):

1 ree T

U, =={5) HEE[B] [4][B]ds {5} (2.10)
A

Agrupando-se os termos na Eq. (2.10), chega-se a Eq. (2.11):

U, =1() (K1) 2.11)

na qual a matriz de rigidez elementar [K;] ¢ escrita segundo a Eq. (2.12):

[£)=]] " e[ [4]]8)as 2.12)

2.1.2 Matriz de massa elementar
A matriz de massa elementar pode ser obtida a partir da Eq.(2.13), que representa a

energia cinética do elemento finito de placa:
1 .2
Ti_Ejypw dv (2.13)

sendo a velocidade W obtida pela derivagdo no tempo da Eq. (2.2):

w:%”:zv(x,y){ci} (2.14)

Desenvolvendo a Eq.(2.14) e decompondodVem dV =dz-dS, escreve-se a

energia cinética como:

7;=—” I p{é",.}TN(x,y)TN(x,y){é;i}dzdS (2.15)

S —h/2
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Efetuando-se a integragdo em dz e tendo em vista que os gdI’s {3;} sdo constantes, a

expressdo para a energia cinética converte-se em:

T =%{5’i}r jsjth(x,y)T N(x,y)ds {3} (2.16)

A partir da Eq. (2.16), explicita-se na Eq. (2.17) a matriz de massa elementar [M l.] :

T=1{) (M5} 217)

1
2
de maneira que [M l.] ¢ dada pela Eq. (2.18):

[M,.]z_”th(x,y)TN(x,y)dS (2.18)

2.2 Representacao da Incerteza pela Expansiao de Karhunen-Loéve

As matrizes de massa e¢ de rigidez elementares obtidas na se¢do anterior sdo
deterministicas. No entanto, pretende-se tratar a espessura como um parametro variavel
segundo uma distribuicdo gaussiana. Em outras palavras, a espessura consiste em um
processo estocastico.

Um processo estocastico ¢ uma fungdo de duas varidveis que associa um numero
x(t,0) a um ponto amostra 6 e a um tempo ¢, pertencentes, respectivamente, ao espago de
amostras Q e a um conjunto ' (SAMPAIO; LIMA, 2012). De acordo com essa definicao,
fixado um ponto amostra 6;, obtém-se uma funcdo x(t,6;) exclusivamente de ¢, a qual
representa uma realizagdo do fendmeno aleatorio considerado. Assim, um processo
estocastico também poderia ser descrito como o conjunto de todos os historicos que podem
ser produzidos pelo fendmeno (BENDAT; PIERSOL, 2010).

Com base na defini¢ao anterior, um processo estocastico ¢ um campo aleatorio. Dessa
forma, ele ¢ formado por infinitos conjuntos de variaveis aleatérias correlacionadas, o que ¢
intratdvel computacionalmente (SUDRET, 2007). Portanto, fica evidente a necessidade de
discretizar o processo a fim de utiliza-lo em aplicagdes numéricas, como o método dos
elementos finitos. Uma alternativa mais eficiente do que os métodos de discretizagdo pontual
e de discretizagdo média, que precisam de um elevado numero de varidveis aleatorias para a

gerar uma aproximacao adequada, ¢ o conjunto de métodos baseados na expansao em séries,
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nos quais o processo estocastico ¢ representado por uma série truncada que envolve variaveis
aleatorias e fungdes espaciais deterministicas (GHANEM; SPANOS, 1991; SUDRET, 2007).
A abordagem de Karhunen-Loé¢ve (KL) pertence ao referido conjunto. Segundo essa

metodologia, o processo aleatorio pode ser descrito pela Eq.(2.19):

2(6,0)=7(1) ffk (2.19)

na qual y(t) representa a média do processo em fungdo de t e &,(6) designam variaveis
ortogonais de média zero, obtidas a partir da amostragem de uma determinada distribui¢ao
estatistica. Por sua vez, f(t) e A, (t) sdo, respectivamente, as autofungdes e os autovalores

correspondentes ao problema descrito na Eq.(2.20):

[C(t.6) £ (t,)dt, =2 £, (1) (2.20)

Y

sendo o kernel C(t,,t;) é a fungdo de covaridncia do processo. Salienta-se que, como
C(ty,t;) ¢é limitada, simétrica e positivo-definida, as autofuncdes fj(t) formam uma base
ortogonal (SUDRET, 2007).

Como mencionado, realiza-se um truncamento da série a fim de viabilizar a sua
aplicagdo. Assim, limita-se o somatorio da Eq.(2.19) a um ntimero d de termos, o que resulta

na Eq. (2.21):

2(.0)=7 ( £(0) 221)

Desta forma, a expansao de Karhunen-Lo¢ve, pode ser considerada uma discretizacao
abstrata do processo estocéstico na medida em que o descreve como uma curva no espago
Hilbertiano, gerado pelo conjunto &, (6), de maneira que o processo € eXpresso como uma
soma direta de projecdes ortogonais nesse espago, com sucessivos vetores base sendo
proporcionais aos autovalores correspondentes da funcdo de covaridncia do processo
(GHANEM; SPANOS, 1991).

Pode-se escrever a Eq. (2.21) de uma maneira mais compacta, na forma:

2(6.0)=7(1)+a(t,0) (2.22)
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Sendo:

@(1.0)= VA 1 1) (0) .2

De acordo com essa notagdo, o primeiro termo da Eq. (2.22), y(t), representa a média
do processo estocastico, a qual torna-se independente de ¢, isto €, uma constante, se 0 processo
for estacionario (BENDAT; PIERSOL, 2010). Por sua vez, o segundo termo, a(t, ), ¢ um
processo estocastico de média nula e mesma covariancia de y(t,8). Quanto ao parametro ¢,
apesar de descrever, em geral, o tempo, pode representar uma varidvel de espago. No caso de

um processo bidimensional, tem-se uma dependéncia em relacdo a duas varidveis espaciais.

2.2.1 Solugdo do problema de autovalor — processo bidimensional

A Eq. (2.20) contendo a funcdo de covariancia do processo ¢ uma integral de
Fredholm. Como exposto, ¢ necessario resolvé-la para se determinar os autovalores e
autofungdes do processo estocastico e, assim, realizar a sua discretizagdo pelo método de
Karhunen-Lo¢ve.

No caso de um processo estocastico bidimensional com uma fungdo de densidade
espectral racional, definido por y(x,y, 8) sobre um intervalo finito D = [—T,, T,] - [—Ty, Ty],
foi mostrado por Ghanem e Spanos (1991) que a fun¢do de covaridncia pode ser dada na

forma exponencial por:

|x1 _xz| _|y1 _y2|
L L

x y

C(x,, %, 1,0, ) =€xp| — (2.24)

na qual L, e L, denotam os comprimentos de correlagdo nas diregdes x e y, respectivamente.
Dessa maneira, a resolucao da integral de Fredholm corresponde a fun¢do de correlagdo da
Eq. (2.24) e ¢ obtida, segundo os autores supracitados, por separacdo de variaveis,

apresentando a seguinte forma:
A=Ak, (2.25)

fi(xy)=f(x)1,(») (2.26)
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sendo A;, 4;, fi(x) e fj(y) as solugdes do problema monodimensional que variam se o

contador k£ de um termo da expansdo for par ou impar. Caso k seja impar as autofungdes sao

dadas por:
cos(@,
f (x) _ (@,x)
\/ sen(2w7,)
T X
* 20,
@) (2.27)
cos(@,y
fi(v)= -
sen(2w;7,)
Y 20,
J

em que w; € w; sdo as solugdes das equagdes transcendentais:

Li—wl. tan (w7, )=0

s (2.28)

1
L—y—a)j tan(a)jry) =0

Se k for par, as autofuncdes sdo calculadas por:

sen(@,x)

\/Tx _sen(oy7,)

20,

fi(x)=

seni,) (2.29)

/s (y) B \/r B sen(2w;7,)

2a)/.

sendo as solugdes das equagdes transcendentais obtidas segundo:

1
, +L—tan(a),.rx) =0
x (2.30)
1
, +L—tan(a)_/.2'y) =0
y
Em ambos os casos se tem as mesmas equagdes para os autovalores 4;, 4;, 0s quais sdo

dados por:
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2
A= —
[a)f +(j }Lx
Lx
2.31)
A, -

2.2.2 Matriz de rigidez elementar estocdstica

A Eq. (2.12) que descreve a matriz de rigidez elementar ¢ deterministica. A fim de se
representar incerteza na espessura 4 de acordo com a expansdo de KL, considera-se que o
termo h® seria escrito segundo a Eq. (2.32), como a soma do seu valor médio h®> com uma

contribuicao aleatoria de média nula:

B =(n+a,) (2.32)

sendo processo estocastico a (x,y, 8), definido por:

ACSAOEDIVNACSIEAC) (2.33)

Substituindo a Eq. (2.32) e Eq. (2.33) na Eq. (2.12), representa-se a matriz de rigidez

elementar na forma da Eq. (2.34):

[K]=[K ]+ K. & (0) (2.34)

d
k=1
na qual a parcela deterministica da matriz de rigidez ¢ definida pela Eq. (2.35):
[R)=[]" £(8] 4] Blas (2.35)
12
e a parcela associada a contribuigdo estocastica ¢ dada pela Eq. (2.36):

[ )= ([ (o] [ 230
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2.2.3 Matriz de massa elementar estocadstica
Semelhantemente ao que foi feito para a matriz de rigidez, a incerteza na espessura 4 ¢
representada como a soma do seu valor médio h com uma contribui¢do aleatoéria de média

nula, aj(x,y, 8), dada pela Eq. (2.33):

h=(h+a,) (2.37)

Em seguida, substituindo as Eq. (2.37) ¢ Eq. (2.33) na Eq. (2.18), representa-se a

matriz de massa elementar como definido pela Eq. (2.38):
_ d
[M,]=[M, ]+ [ M, |£(0) (2.38)
k=1
sendo a parcela deterministica da matriz de massa descrita pela Eq. (2.39):

[]\Z] = J.J.plTN(x,y)T N(x,y)dS (2.39)

e a parcela relacionada a contribuicdo aleatoria definida pela Eq. (2.40):

(M, ]=[[ oA £ (% 9) N(x, ) N(x, p)dS (2.40)

2.3 Equacio de Movimento

Uma vez que as matrizes elementares foram obtidas considerando-se as variagcdes na
espessura, pode-se obter as matrizes globais de massa e de rigidez. Para isso, as matrizes
elementares sao expandidas em coordenadas globais por meio das matrizes de transformacgado

de coordenadas [77] e, sem seguida, somadas elemento a elemento:

n°de elementos

(M]= % (1] M ][7] (241)

i=l
n°de elementos

[K]= > [nT[k]7] (2.42)

i
i=l

De posse das matrizes globais [M] e [K], a equagdao de movimento do sistema ¢ dada

pela equacdo (2.43), na qual o amortecimento estrutural foi desprezado:
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[M]{&}+[K]{o}={F) (2.43)

sendo os deslocamentos nodais sdo dados por {J}, enquanto {F}, do lado direito, designa o

vetor de esforgos atuantes sobre a estrutura.



CAPITULO Il

MODELAGEM AERODINAMICA

O calculo da velocidade de critica de flutter pressupde o conhecimento do
carregamento aerodindmico ndo-estaciondrio ao qual a estrutura estd submetida. Como o
flutter ¢ um fendmeno intrinsecamente dinamico, € necessario fazer uso da aerodindmica nao
estacionaria. Para essa tarefa, emprega-se, no presente trabalho, o Método Doublet Lattice
(DLM), cuja descrigdo ¢ apresentada neste capitulo. Maiores detalhes da formulagdo podem

ser encontrados em Blair (1992).

3.1 Método DLM

O DLM foi originalmente proposto por Albano e Rodden (1969) com o intuito de
adaptar o Vortex Lattice Method (VLM), desenvolvido por Hedman (1966), a um escoamento
ndo estacionario. Diante disso, semelhantemente ao VLM, a superficie sustentadora ¢
representada por um conjunto de painéis, dispostos em colunas paralelas ao escoamento (Fig.
3.1). Por sua vez, cada painel possui uma linha de dipolos de aceleracdo potencial,
posicionados a ¥4 da corda do painel, c. O escoamento induzido pela linha de dipolos ¢ usado
entdo para gerar uma solugdo elementar para o potencial aerodinamico linearizado em torno
de um escoamento subsonico e uniforme ao longo do eixo x. Essa solucdo pode ser
empregada, juntamente com as condi¢des de contorno para a velocidade induzida no ponto de
controle, localizado a % de ¢, para obter a distribuicdo de pressdao sobre a asa. Todo o

procedimento € descrito ao longo dos itens seguintes.
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Y
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Direcdo do
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€« —>
Vx Ponto de Controle Linha de dipolos

Figura 3.1 — Representa¢cdo de uma superficie sustentadora pelo DLM (adaptado de
Kotikalpudi; Pfifer; Balas, 2015).

3.1.1 Potencial aerodinamico linearizado

Antes que o DLM possa ser aplicado, ¢ necessario linearizar o potencial aerodindmico
¢ do escoamento uniforme na direcdo x, o qual é considerado inviscido, irrotacional e
incompressivel. Nesse sentido, escreve-se ¢ na forma da Eq. (3.1), como sendo composto por

uma parte estacionaria, ¢, e uma parte dependente do tempo, ¢:

¢(x,y,z,t):q;(x,y,z)+¢;(x,y,z,t) (3.1)

Ressalta-se que ¢ representa uma pequena perturbagdo na velocidade do escoamento
Ux, em torno da qual a linearizagdo ¢ feita. Como mostrado detalhadamente por Blair (1992),

esse procedimento resulta na Eq. (3.2):

27 27 27 27 27
)28y 5 o2
ox~ oy- 0z a,\ot OxOt

na qual M, ¢ o nimero de Mach do escoamento subsonico em torno do qual se faz a

linearizacao.

3.1.2  Solugdo do potencial aerodindmico
Uma solug@o elementar para o potencial linearizado definido pela Eq. (3.2) pode ser

obtida a partir do potencial de aceleragdao de Prandtl de um dipolo. Um dipolo (doublet) € um
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caso especial de um escoamento aerodinamico, gerado por um par de escoamentos

elementares fonte-sumidouro, infinitesimalmente proximos (ANDERSON, 2011).

Considerando que a fonte e o sumidouro sdo separados por um vetor N , normal a superficie
sustentadora, pode-se escrever, pela Eq. (3.3), o potencial de aceleracdo do dipolo como a

derivada direcional de um potencial de aceragdo do tipo fonte, ¥/, , a0 longo de NS :

a W onte

W ot = az(r ’ (3.3)

Se forem assumidas solugdes harmonicas, ¥, sera dado pela Eq. (3.4):

l//fonte = l/7fom‘e eXp(la)t) (34)
com o moédulo v, sendo:

_ A, i

=——ex M, (x—x)—R 3.5
l//fonte R p awﬂi I: oo( ) ] ( )

Na Eq. (3.5), a« ¢ a velocidade do som do escoamento, AV, ¢ a amplitude da solugdo

harmonica proposta e w a frequéncia de oscilagdo. O fator de Prandtl-Glauert, S, € o raio

hiperbolico R sdo definidos pela Eq. (3.6) e Eq. (3.7), respectivamente:

ﬂZ =1—M020 (3.6)

o0

R=[(x—&) +B(y-nY + (== ] (3.7

Substituindo a Eq. (3.4) na expressao Eq. (3.3), obtém-se:

_ 0 ]4, i v ,
W dipolo = 6NS{ R exp{aw 7 (M, (x-x) R]}}eXp(lwt) (3.8)

que representa o potencial de aceleracdo de um dipolo, a partir do qual pode-se obter uma

solugdo para o potencial aerodinamico ¢. Com esse fim, considera-se a defini¢do para o
potencial de aceleracao ¥ , o qual pode ser definido pela derivada substancial de ¢, na forma

da Eq. (3.9):
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0 0
V/(X:yazat)_|:5+Uwa}¢(x’yazat) (39)

Isolando ¢, pode-se escrever:

1 g x—y
¢(xay,2,t)—U_w_[_wW(VayaZ,t—U—jdﬂ/ (310)

0

sendo ¥ a variavel de integracdo. Assim, pode-se substituir a Eq. (3.8) na Eq. (3.10) para se

obter a magnitude do potencial de velocidade ¢, que representa a solugdo desejada para a Eq.

(3.2):

_ /l'// 0 1w x-x 1 . V4 MOO]/ R'
¢=—U—8—M6Xp U—OO(X—K) Jloo Fexp 176} U—Oo-f—aooﬁoi—m d]/ (311)

0

com o raio R' dado por:
' 2 2 2 2 272
R=|y+p(v=n)+B(z=¢) ] (3.12)
onde k, 1 e { representam as coordenadas locais do dipolo em um ponto s.
3.1.3 Diferencial de pressdo
Uma vez obtida a magnitude do potencial de velocidade ¢, pode-se diferencia-la ao

longo de um vetor normal a superficie N,, para se calcular a velocidade normal induzida w

também chamada normalwash, em um ponto receptor da superficie sustentadora:

U, oN, oN, U - R' U, a.fB. a.p.

00

Por sua vez, a velocidade normalwash pode ser relacionada com o diferencial de

pressdo gerado pela linha de dipolos através da Eq. (3.14):

Ap=4rmp, A, dxdt (3.14)

que ¢ resolvida para 4, e substituida na Eq. (3.13). A expressdo resultante, apds se realizar a

integragdo e se dividir o resultado por U, € a Eq. (3.15):
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S H Ap(x, n, $)K(x—k, y—n, z—)dKdi (3.15)

na qual k e 1 e denotam as coordenadas tangenciais a superficie do painel. Define-se na Eq.
(3.15) o normalwash normalizado pela velocidade do escoamento livre, Wy :

_ w

De maneira resumida, o método DLM consiste em uma metodologia de solug¢do da Eq.

(3.15) para o diferencial de pressio Ap . Com essa finalidade, faz necessario calcular a

funcdo kernel K, dada pela Eq. (3.17):

io(x—x)| 0 0 1 . y—-M_R'
K(x—K,y—n,z—g’):exp{ (U an N LO Eexp{la)ylj—ﬂ“}}dy (3.17)

Uma forma ¢ apresentada por Andrews e Vivian (1965), com simplifica¢des adicionais
na formulagdo sendo propostas por Landahl (1967) e Laschka (1963 apud Silva, 2018).
Maiores detalhes podem ser encontrados em Borges (2019) e no Apéndice B.

Assumindo que a solucdo para K pode ser obtida numericamente de acordo com as
referéncias supramencionadas, prossegue-se o desenvolvimento com a discretizagdo da Eq.

(3.15) para um conjunto de painéis, como mostrado na Fig. 3.1. O resultado ¢ a Eq. (3.18):

7, =L ]
wy) =Y —22K(x—x«, y—n, z—C)dxdt 3.18
(), ZMpins (x—K, =11, 2=¢) (3.18)
que expressa a velocidade normalwash no ponto de controle de um determinado painel
receptor » ¢ em fungdo da contribuigdo dos demais painéis emissores s. Salienta-se que ¢

representa a corda do painel.

A Eq. (3.18) pode ser escrita em funcao do coeficiente de pressao Acp da Eq. (3.19):

Ap,

Ac. .= 1 5
3P.U.,

p.s

(3.19)

o que resulta na Eq. (3.20):
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(Wy). =Z—Acm ;—;J;'[K(x—lc, y—n, 2= )dxd (3.20)

Para determinar o conjunto de velocidades normalwash de todos os painéis, estende-se

a Eq. (3.20) de forma que o lado direito converte-se no vetor {WN} , no qual cada elemento

corresponde a um dado (V_VN )r . Desta forma, obtém-se a seguinte equagao matricial:

{wy} =[D){Ac, } (3.21)

onde [D] ¢ a matriz de fatores downwash, cuja inversa pode ser empregada para determinar o
vetor de coeficientes de pressao {Acp}. A inversa de [D] é denominada matriz de coeficientes

de influéncia aerodindmicos (Aerodynamics Influence Coefficients Matrix) e denotada por

[AIC]. Assim, reescreve-se a Eq. (3.21) na seguinte forma:

{Ac,} =[4IC]{w,} (3.22)

Como evidenciado pela Eq. (3.22), para avaliar {Acp} ¢ necessario obter [4IC] e {wy}.

Serd mostrado na se¢do a seguir como a primeira matriz ¢ calculada, enquanto a segunda

advém da imposicao das condig¢des de contorno do escoamento.

3.1.4 Calculo da matriz [AIC]
A matriz [4IC] ¢ dada pela Eq. (3.23):

[41C]=[D]" (3.23)

Por sua vez, a matriz de fatores downwash [D] pode ser escrita na forma da Eq. (3.24),

como a soma de um termo estacionario [Dg] com um termo nao estacionario, [Dne]:

[D]=[D;]+[Dy] (3.24)

Ressalta-se aqui a dependéncia de [D], e consequentemente de [4/C], em relacdo a
frequéncia reduzida. Esse parametro adimensional ¢ importante para o campo da
aeroelasticidade e representa o numero de oscilagdes sofridas pelo aerofdlio durante o
intervalo de tempo que leva para um escoamento de velocidade U, percorrer a distdncia da

semicorda b (WRIGHT e COOPER, 2015). A frequéncia reduzida ¢ definida pela Eq. (3.25):
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=22 (3.25)

Ademais, [D] depende também da geometria e do nimero de Mach. Destaca-se ainda
que quando £ ¢ nulo, isto €, no caso de um regime estacionario, o DLM converge para o VLM
(ALBANO ¢ RODDEN, 1969). Portanto, emprega-se o VLM para a obtencdo da parte
estacionaria. Segundo Albano e Rodden (1969), uma vantagem dessa abordagem ¢ uma
melhor convergéncia dos resultados para frequéncias préximas de zero.

No caso do termo nao estacionario, assume-se uma distribuicdo quadratica para a
pressdo gerada pela linha de dipolos. Essa configuracdo sugerida por Rodden et al. (1998)
seria um aprimoramento em relagdo a distribuicdo parabdlica proposta originalmente por
Albano e Rodden (1969), conferindo maior estabilidade para asas enflechadas com alto
alongamento e em situagdes de altos valores de £ (BORGES, 2019). A metodologia de calculo
de [Dye] € apresentada sucintamente no Apéndice B. Destaca-se que no presente trabalho a

superficie sustentadora estudada ¢ uma placa e, portanto, a matriz [Dyz] € planar.

3.1.5 Cdlculo da velocidade normal induzida

A velocidade normal induzida (normalwash) no ponto de controle de cada painel pode
ser determinada a partir das condigdes de contorno do potencial linearizado da Eq. (3.2).
Nesse sentindo, de acordo com a condi¢ao de ndo penetrabilidade, ndo ha escoamento normal

a superficie sustentadora, o que pode ser imposto matematicamente por:

OtV Vh=0 (3.26)
o1

sendo 4 uma fungdo que descreve a superficie sustentadora a partir da deformagdo do seu
plano médio (hx) e do envelope de espessura (4;) em relagdo ao plano médio ndo deformado,

localizado em z = 0:

h(x,y,t)zhm (x,y,t)ih, (x,y,t) (3.27)
Por sua vez, o vetor velocidade »” ¢ dado pela Eq. (3.28):

V=U,+Vg=(U, +u)i+(v)]j+(w)k (3.28)

na qual u, v e w sdo pequenas perturbacdes no escoamento livre Us.
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Substituindo a Eq. (3.28) na (3.26) obtém-se:

—a—h—(Uw+u)%—va—h+w:0 (3.29)
ot ox 0oy
Como o potencial de velocidade foi linearizado em torno de um escoamento uniforme

U, as condi¢gdes de contorno também deverdo ser linearizadas. Isso ¢ feito desprezando os

termos nao lineares da Eq. (3.29), o que resulta, isolando w, em:

_oh ., Oh

_y o 3.30
P RREIP (3-30)

De acordo com Blair (1992), essa linearizagdo limita a modelagem em questdo a
superficies sustentadoras finas. Ainda segundo o autor, para asas de geometria simples, ¢
conveniente representar as deformagdes por polindmios no espago € harmoénicos no tempo, na

forma da série:

n

h(x’y,t):|: x Zaijjykj|eiwt :_eiwt (331)

j=0 m=0
onde a;» sdo as constantes do polindmio, X e ¥ sdo as coordenadas no ponto de aproximagao e
nx € ny designam a ordem dos polindmios nas diregdes x € em y, respectivamente.

Substituindo a Eq. (3.31) na Eq. (3.30), chega-se a velocidade normal induzida:

w=wexp(iwt) (3.32)
sendo:

"y

3 ja, XY m} (3.33)

j=0 m=0

W:ia){iiajm)(jY’"}er

Jj=0 m=0

Da defini¢ao de frequéncia reduzida, Eq. (3.25), pode-se escrever a Eq. (3.33):

"y

W:%Uw {ZiaijjY"’

j=0 m=0

‘U, {ZZ ja ij“Y’"} (3.34)

j=0m=0

Substituindo a Eq. (3.34) na Eq. (3.32) e fazendo uso da Eq. (3.31) pode-se obter a

velocidade induzida normalizada por:
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TR ] 3.35
vELr S (3.35)

Alternativamente, a fim de representar o vetor normalwash de todos os painéis, a Eq.

(3.35) pode ser escrita de forma matricial (KIER ¢ LOOYE, 2009):

_ ) —\T
{y} =([Dy]+ik[D,]) {7} (3.36)
onde [D;] e [Dg] denotam as matrizes de diferenciagdo, relacionadas respectivamente a

magnitude dos deslocamentos / e a amplitude das suas inclinacdes.

3.1.6 Esforgos aerodindmicos

Os esfor¢os provenientes do carregamento aerodindmico ndo estacionario sao
calculados através do DLM, a partir das velocidades normalwash {wy} e da matriz [4IC],
como mostrado na Eq. (3.22). Assim, aplicando a defini¢do de coeficiente de pressao,

segundo a Eq. (3.19), pode-se escrever o vetor de esfor¢os aerodinamicos como:

(F.} =g, [8]{w, [ 41C] 637)

1 , N e . . .
onde g, =-p, U2 é a pressio dindmica e ¢ o vetor com as areas de cada painel.
2

Substituindo o vetor de velocidades normalwash normalizadas da Eq. (3.36), rescreve-se a

Eq. (3.37) na seguinte forma:

(F}=q,[S][41C)([D, ]+ ik[D,)) (i) (338)

A Equagao (3.38) representa o vetor de esforcos aerodinamicos obtidos pelo método
DLM, atuantes nos pontos de controle dos painéis aerodindmicos, os quais serdo utilizados

para modelar o carregamento sobre a estrutura.



CAPITULO IV

MODELAGEM AEROELASTICA

Pretende-se aqui apresentar a metodologia de acoplamento entre os modelos estrutural
estocastico e aerodinamico abordados anteriormente, visando obter a expressao que descreve
o comportamento aeroelastico do sistema. Em seguida, apresenta-se o método pk, usado para
realizar a analise de estabilidade com relagdo ao fendmeno de flutter. O calculo da matriz de

esfor¢os generalizados via aproximacao de Roger também ¢ mostrado.

4.1 Acoplamento entre os modelos estrutural e aerodinimico

O Unico passo restante para se obter o vetor de esforgos proveniente do DLM, pela Eq.
(3.38), ¢ determinar o vetor de deslocamentos nos pontos de controle, {f_l} Com essa

finalidade, propde-se escrevé-lo em funcdo dos deslocamentos da malha de elementos finitos,

{6}, segundo a Eq. (4.1):

() =[1]{e} @.1)

onde [T,s] representa a matriz de interpolagdo que transforma, através de splines, os
deslocamentos nodais em z no deslocamento no ponto de controle de cada painel

aerodinamico (Fig. 4.1).
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B Malha Aerodinamica (DLM)

Figura 4.1 — Malha estrutural e malha aerodinamica de um elemento de placa.
Por sua vez, [T,s] ¢ calculada pela Eq. (4.2):

nx ny

[7.]=22 a,X.Y] 4.2)

i=0 j=0

na qual X, e Y, representam as coordenadas nos pontos de controle dos painéis e a;; sdo as

constantes de interpolacao das formas modais, obtidas pela Eq. (4.3):

-1
My . .
%{ZZXW}Q} (4.3)
i=0 j=0
Destaca-se que X e Y sdo as coordenadas dos nos da malha de elementos finitos e que, no
presente trabalho, sdo empregadas interpolagdes lineares.

Tendo em vista que se pretende obter a equacdo aeroeldstica do sistema no dominio

modal, os deslocamentos sao reescritos em fun¢ao dos deslocamentos modais:

() =[1,][®]{} (@4)
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sendo [®] a matriz e com as formas modais e {q} o vetor com de deslocamentos modais.
Pode-se entdo definir a forca atuante nos pontos de controle, através da substituicdo da Eq.

(4.4) na Eq. (3.38), na forma:

{F,} = q. [S][AIC)([De ] + ik [ D, ])[ T, ][®]{q} (4.5)

Em seguida, a forca ¢ transferida para os nds da malha de elementos finitos e para o

dominio modal:

{F}=[@] [1,] {F.} 4.6)

A Eq. (4.6) pode ser escrita de maneira a explicitar [Q(k)], a matriz aerodindmica

generalizada (GAM), da seguinte forma:

{F}=a.[0(k){d} 4.7)
Sendo:
[o(k)]=[@] [7,.] [SN[41C)([De]+ik [D, )T, ][®] (4.8)

Visando diminuir os custos computacionais, reduz-se [®] a uma determinada base
modal, sendo realizada uma anélise de convergéncia para determinar a ordem dessa redugao.
Nesse contexto, o numero de autovetores que definem a dimensdo da base ¢ considerado
como igual ao numero de modos analisado pelo programa. Além disso, salienta-se a
dependéncia da GAM em relagdo a frequéncia reduzida k e ainda que os esforgos {Fq}
precisam ser calculados modo a modo.

Finalmente, transformando a equagdo de movimento do sistema, Eq. (2.43), para o

dominio modal e substituindo os esfor¢os da Eq. (4.7), chega-se a equacao aeroeléstica:

(M, [{a}+[ &, ]{a} =a.[Q(¥)]{a} (4.9)

A Eq. (4.9) representa o acoplamento entre os modelos estrutural e aerodindmico e
sera empregada para a realizacdo da andlise de estabilidade pretendida, como exposto na

proxima segao.
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4.2 Analise de Estabilidade: Calculo do flutter

O flutter ¢ uma vibracdo instavel e auto excitada, na qual a estrutura extrai energia do
escoamento, e, frequentemente, resulta em oscilagdes de elevada amplitude, capazes de levar
a falha estrutural (WRIGHT e COOPER, 2015). O chamado flutter binario ocorre quando ha
um acoplamento desfavoravel entre dois modos de vibrar, causado pelas forgas aerodinamicas
associadas ao movimento desses modos, de maneira que, a depender dos pares em questao, a
oscilacdo resultante pode assumir varias formas (WRIGHT e COOPER, 2015). Existem,
porém, casos nos quais mais de dois modos agem para gerar o flutter, sendo necessario uma
analise mais completa do problema.

Visando prever esse fendmeno, recorre-se a equagao aeroelastica do sistema a partir da
qual ¢ possivel avaliar a sua estabilidade através de um problema de autovalor. Nesse sentido,
se relaciona o autovalor ao amortecimento, e identifica-se a velocidade critica quando a parte

real do autovalor for nula, para um determinado modo, como mostrado pela Fig. 4.2.

T MO DE 2
UNSTABLE |
!
f
DAMPING !
REQUIRED, . ;
— — Eammn W ’\-
g :1 — s \\7{1 FLUTTER
"‘-u..‘
~=7" "\ MoDE 3
MODE 1
VELOCITY, v

Figura 4.2 — Diagrama vg para analise de estabilidade (extraido de Garrick e Reed, 1981).

A dependéncia da matriz GAM com a frequéncia reduzida, dificulta a resolucdo do
problema de autovalor. Por um lado, o autovalor ¢ determinado com base no conhecimento da
matriz [Q(k)], que, por outro, requer a frequéncia reduzida associada ao autovalor desejado.
De fato, ndo existe solugdo analitica, devendo-se recorrer a uma abordagem iterativa de
acoplamento de frequéncias. Um dos métodos existentes ¢ o método pk, empregado neste
trabalho, o qual modela o amortecimento de forma mais realista e, assim, apresenta a

vantagem de ser fisicamente representativo também em condi¢des subcriticas.
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4.2.1 Meétodo pk
O problema de autovalor decorrente da equagdo aeroelastica do sistema, Eq. (4.9), ¢

dado por:

(p*[8,]+[&,]-a.[O(k)]){a} =0 (4.10)

onde esta implicita a relagao:

d .
p=——i=pq (4.11)
dt

Para a solucdo nao trivial da Eq. (4.11), impde-se que o seguinte determinante deve ser
nulo:

P[] ([5,])-a.[o()]) =0 (@12

Portanto, p* é o autovalor do segundo termo do determinante: [ M, T ([ Kq] —q..[O( k)]) ,

sendo p dado pela forma:

p:w%iij (4.13)

Ressalta-se aqui que, a partir da Eq. (4.13), a parte imaginaria de p ¢ a frequéncia

circular w, que se relaciona com a frequéncia reduzida & por:

a):Im(p)zk— (4.14)

Desta forma, deve-se determinar, de maneira iterativa, um autovalor e uma frequéncia
que satisfagam ambas as Eq. (4.12) e Eq. (4.14). Para isso, estima-se um valor para k com
base nas frequéncias naturais da estrutura e entdo calcula-se o problema de autovalor da Eq.
(4.10). Assim, determina-se o novo k correspondente a esse autovalor e se compara com a
estimativa anterior. Se a comparagdo satisfizer uma determinada tolerancia a solugdo foi
obtida, caso contrario, atualiza-se o valor de k e repete-se o processo até que ocorra a

convergéncia. Todo o procedimento ¢ ilustrado pelo fluxograma da Fig. 4.3.
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Figura 4.3 — Fluxograma do método pk (adaptado de Borges, 2019).

Destaca-se que o critério que estipula a convergéncia ¢ dado em fun¢do da tolerancia

tol por:

[k, k.| < tol se k<l

(4.15)
ke, —k, | <tol -k, se k=1

Ressalta-se ainda que a fim de facilitar a solucdo do problema de autovalor, a Eq.

(4.10) ¢ escrita na forma de espago de estados, resultando na Eq. (4.16):

[A]-p[I]{q} =0 (4.16)

Sendo a matriz [4] dada por:

- M, ]_1 ([Kq]—qw [Re(Q)]) (M, ]‘1 (qwb (I Q)Jj 4.17)
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Destacando que os autovalores assumem a forma da Eq. (4.13), o amortecimento ¢

escrito na forma da Eq. (4.18):

_ 2Re(p)
Im(p)

g (4.18)

4.2.2 Aproximacgdo de Roger

No método pk faz-se necessario computar a matriz [Q (k)] para cada iteragdo, o que
pode ser demasiado custoso computacionalmente. A fim de contornar esse problema e
viabilizar a andlise, utiliza-se a aproximagdo de Roger. Esse método consiste em calcular
previamente as matrizes GAM, para alguns valores discretos de frequéncia reduzida £, e, em
seguida, realizar um ajuste, através do método dos minimos quadrados, segundo uma fun¢ao
racional predeterminada (KOTIKALPUDI; PFIFER; BALAS, 2015). Mais especificamente, a
aproximacao ¢ dada segundo a Eq. (4.19):

Q(k)=Ao+AI(§jS+A2(§j s2+261+ (4.19)
(S+B’”2j

Ressalta-se que s se relaciona a w pela Eq. (4.20), enquanto o pardmetro f,,_, ¢é

definido pela Eq. (4.21), em funcdo do numero de estados aerodindmicos de atraso 7.
s =1im (4.20)

B, ,=-17k

4.21

2

Por sua vez, os coeficientes de ajuste 4; sdo determinados por:

AO -1
(€= = 2 (180, )[8e, )+ (8.,)[5,,])

Jj=1

M=

(QR,./ {BR,/'} +0p {BI’_,- }) (4.22)

A

Sendo:
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—k* —k? —k? —k?
[BRJ:{_I Ok 0 i R B +]BZ}
J 1 J 2 J 3 j 4 (4.23)
B _lo k0 _Blkj _szj _B3kj _B4kj
[ I,j:l_ T 2 2 2 2 2 2 2 2
kP+Br k7+By kS4B k4B

Vale salientar que a aproximacao das matrizes GAM pode ser definida em funcdo das

suas partes real e imagindaria, de maneira a facilitar o seu uso na Eq. (4.17):

KA, kA,

KA, kA4

Re(Q(k)) = 4, — Ak + 4, (ik)’ +

+ + +
CB B E B E P
P,kA, + PokA, + BskAs n BakA,

(4.24)

Im(Q(k)) = Ak +

Cp B C B P



CAPITULO V

IMPLEMENTAGCAO COMPUTACIONAL

Apresenta-se aqui uma visdo geral do procedimento de cdlculo numérico adotado
nesta dissertacdo, relacionando-o com uma descricdo dos algoritmos utilizados e
desenvolvidos. Ressalta-se que a implementagdo foi realizada em MATLAB®, dado que ¢ a
linguagem de programagdo usual nos algoritmos concebidos nas pesquisas do LMest,
obtendo-se assim uma maior facilidade para potenciais integragdes entre os diferentes

codigos.

5.1 Analise Estrutural com Incerteza

A equacao aeroelastica do sistema ¢ obtida com base na sua equagdao de movimento, a
qual advém do método dos elementos finitos estocasticos. Nesse sentido, a rotina Stochastic
Plate ¢ a responsavel por construir as matrizes globais de massa e rigidez da placa fina, nas
quais a contribui¢do estocastica foi inserida através da expansdo de KL bidimensional.
Portando, inicialmente, ¢ necessario efetuar a resolugdo da integral de Fredholm, obtendo os
autovalores A, ¢ as autofungdes f. Por sua vez, os parametros aleatorios &, (0) da expansdo
sdo obtidos a partir de amostras para a espessura. Tem-se, portanto, uma matriz elementar de
massa e de rigidez para cada amostra. Por fim, sdo impostas as condigdes de contorno

estruturais. Todo esse procedimento ¢ esquematizado no fluxograma da Fig. 5.1.
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Figura 5.1 — Fluxograma da rotina Stochastic Plate.

5.2 Analise Aeroelastica

A analise aeroelastica € realizada pelo programa Aerosolver, desenvolvido e validado
por Borges (2019) no contexto das pesquisas desenvolvidas no LMEst. Primeiramente, faz-se
necessario obter o carregamento aerodinamico. Para isso, o algoritmo recorre ao método
DLM. Ressalta-se, porém, que a contribuicdo estacionaria advém do VLM, pois, como
mencionado, isso € preferivel. Uma vez obtida a matriz [4/C], pela combinagdo de ambos os
métodos, falta determinar as velocidades normalwash {wy}, o que requer a realizagdo de uma
analise modal. Nesse ponto, utilizam-se as matrizes globais de massa e rigidez computadas
pelo Stochastic Plate. Em seguida, o cddigo pode calcular o vetor de esforgos, e todo o
sistema ¢ transferido para o dominio modal, momento em que ¢ realizada uma reducdo de
modelo a partir da matriz de autovetores [®]. Uma vez obtidas as matrizes GAM calculam-se
os coeficientes da aproximagdo de Roger. Finalmente, a velocidade de flutter pode ser
determinada pelo método pk, descrido na Fig. 4.3. A Figura 5.2 apresenta o fluxograma do

Aerosolver.
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Figura 5.2 — Fluxograma da rotina Aerosolver.

Salienta-se que, como foi referido, para o calculo da velocidade critica ¢ necessario
usar as matrizes estruturais, que variam com cada amostra. Portanto, € necessario executar o
Aerosolver sucessivas vezes para a obtengdo dos resultados, o que constitui uma abordagem

Monte Carlo de propagacao de incerteza.



CAPITULO VI

SIMULACOES NUMERICAS

Neste capitulo, sdo apresentados os resultados da analise de estabilidade pretendida.
Primeiramente, descreve-se a superficie sustentadora estudada, dada por uma asa retangular.
Em seguida, a metodologia empregada para definicdo dos pardmetros de simulagdo ¢
discutida e o fendmeno de flutter avaliado para o caso do sistema nominal. Por fim, analisa-se
o efeito gerado pela consideracdo de incerteza na espessura da asa sobre o comportamento

estrutural e aeroelastico do sistema.

6.1 Parametros de Simulacao

Para a realizacdo da simulagdo numérica proposta, um conjunto de parametros deve
ser adequadamente definido a fim de assegurar resultados representativos. Entre esses
parametros, encontram-se o nimero de elementos finitos e painéis aerodinamicos, nos quais a
placa sera discretizada, o nimero de amostras, o nimero de modos de vibrar e a ordem da
expansdao de KL. Ha também as propriedades fisico-geométricas relacionadas a estrutura da
superficie sustentadora, e os parametros do escoamento, bem como o nivel de incerteza

associado a espessura.

6.1.1 Estrutura Analisada

O objeto de estudo do presente trabalho ¢ uma asa retangular sem enflechamento ou
afilamento, de maneira que pode ser representada como uma placa plana. Assim, a fim de
representar uma asa, a placa sera submetida a uma condi¢do de contorno estrutural engastada-
livre. As dimensdes da asa, em milimetros, sdo mostradas na Fig. 6.1, juntamente com o
sistema de referéncia global xy, cuja origem encontra-se no vértice formado entre a linha da

raiz e a aresta do bordo de ataque.
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Figura 6.1 — Dimensdes nominais da asa em milimetros.

Quanto a fonte de incerteza, sera considerara, no caso estocastico, uma variacdo na
espessura, segundo uma distribui¢do normal. Salienta-se que as propriedades do material
serdo consideradas constantes. Nesse sentido, a asa ¢ composta de aluminio aeronautico 6061-

T6, cujas propriedades estdo listadas na Tab. 6.1.

Tabela 6.1 — Propriedades fisicas do aluminio aeronautico 6061-T6.

Propriedade do Material Valor
Modulo de Young (E) 70 GPa
Coeficiente de Poisson (v) 0,34
Densidade (p) 2700 (kg/m*)

6.1.2 Escoamento

Quanto ao escoamento assume-se um regime subsOnico, com a linearizacdo do
potencial aerodinamico sendo realizada em torno de um Mach de 0,25. Os demais parametros

sao definidos na Tab. 6.2 incluindo a faixa de velocidade analisada, para a qual foi adotada

uma resolugao de 0,1 m/s.

Tabela 6.2 — Propriedades do regime de escoamento.

Propriedade do Escoamento Valor

Densidade do ar (p«) 1,225 (kg/m?)
Faixa de velocidade 0 a 60 (m/s)
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6.1.3 Refinamento de malha

Devido ao carater numérico da modelagem matematica pretendida, faz-se necessario
realizar uma analise de convergéncia em relagcdo ao nivel de refinamento de malha necessario
para se obter resultados representativos. Vale salientar que, como exposto na Fig. 4.1, cada
elemento finito da malha estrutural estd associado a um painel da malha aerodinamica, de
forma que o niimero de painéis que conduz a convergéncia ¢ assumido como igual ao nimero
de elementos finitos que leva a essa condi¢do. Assim, a Fig. 6.2, mostra a variagdao da
velocidade de flutter para o sistema nominal, sem a existéncia de incertezas, com o nimero de
elementos finitos nas diregdes x e y. Observa-se a convergéncia para 25 elementos finitos em
ambas as dire¢des, ponto a partir do qual ndo hé variagdo da velocidade para a resolugdo de
0,1 m/s adotada. Ressalta-se que em virtude de uma limitagdo no algoritmo computacional, o

nimero de elementos finitos em x sempre serd o mesmo que o nimero de elementos em e y.

42.8 T T T

42.7 1 — -

42,6 [ - 7

F F
M M
E-3 w
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Velocidade de flutter (m/s)
8
(%]

42.1
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nex/ney

Figura 6.2 — Convergéncia da velocidade de flutter do sistema nominal com o refinamento de
malha.

6.1.4 Numero de amostras

Como ja discutido em capitulos anteriores, a incerteza ¢ propagada no sistema atraveés
do método Monte Carlo, sendo necessario gerar um nimero adequado de amostragens para
representar a espessura aleatéria 4. Da mesma maneira que o refinamento de malha, o nimero
de amostras a ser empregado na simula¢do ¢ um parametro que, se demasiado pequeno, nao

resulta em resultados coerentes, e, se demasiado grande, eleva consideravel, e
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desnecessariamente, o custo computacional. Desta forma, utiliza-se o desvio-padrdo ¢ em
relagcdo a velocidade de flutter do sistema nominal, v,, como forma de avaliar a convergéncia

em relacdo ao numero de amostras, como definido pela expressao:

(6.1)

em que v; representa a velocidade de flutter correspondente a uma determinada amostra.
Empregando a Eq. (6.1), plota-se a Fig. 6.3 na qual se observa que a partir de 200
amostras o desvio-padrdo oscila entre 1.3 e 1.4. Considerando esse comportamento, seria
possivel determinar a convergéncia de acordo com algum critério baseado na variacdo entre
valores consecutivos. No entanto, visando obter posteriormente graficos com a maior

qualidade possivel, utiliza-se o nuimero maximo de 600 amostras.

1.6 T T T T T

0.8 b

0 2 1 1 1 1 1
0 100 200 300 400 500 600

Niamero de amostras

Figura 6.3 — Convergéncia da velocidade de flutter com o nimero de amostras.

6.1.5 Numero de modos

Considerando que a andlise de estabilidade ¢ feita modo a modo, ¢ natural que a
quantidade de modos avaliados seja um parametro de entrada do algoritmo. No entanto, o
nimero de modos também influencia diretamente o célculo da velocidade de flutter, na
medida em que determina a ordem da matriz [®], empregada para transformar a equagio
aeroelastica do sistema, Eq. (4.9), para o dominio modal. Portanto, realiza-se uma redu¢do na

base modal, visado diminuir o tempo de processamento, de forma que, mais uma vez, realiza-
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se uma andlise de convergéncia, a fim de se determinar o nimero ideal de modos. Nesse
sentido, a Fig. 6.4 mostra que seis modos seriam suficientes para descrever o comportamento
aeroelastico do sistema nominal, observada a invariancia da velocidade a partir desse ponto,

para a resolucdo empregada.

42.8 T T T T T T

427

426 4

42.51 4

42.4 7

4231 4

4221 7

4211 J

Velocidade de flutter (m/s)

42| 1

= i i i i i i
1 2 3 4 5 6 7 8
Niamero de modos

Figura 6.4 — Convergéncia da velocidade de flutter do sistema nominal com o numero de
modos.

6.1.6 Ordem da expansdo de Karhunen-Loéve

A expansao de KL precisa ser truncada para a ser implementada computacionalmente.
Assim, faz-se necessario determinar a ordem de truncamento, o que ¢ feito a partir da
avalia¢do dos autovalores provenientes da resolucdo da integral de Fredholm, Eq. (2.20). De
acordo com a Fig. 6.5, fica evidente que a maior contribuicdo para a parcela estocéstica das
matrizes elementares de rigidez e massa, descritas respectivamente pelas Eq. (2.34) e Eq.
(2.38), advém dos cinco primeiros autovalores A. e 4,. Portanto, considera-se que uma

expansdo de quinta ordem ¢ adequada.
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Figura 6.5 — Cinco primeiros autovalores da expansdo de Karhunen-Loéve.

Para maior conveniéncia, os autovalores sdo sumarizados na Tab. 6.3, juntamente com
os autovalores resultantes para o problema bidimensional, obtidos a partir de A: e 4, pelo

produto da Eq. (2.25): 4,=4.-4,. Um ponto a ser destacado ¢ que, pela integral de

Fredholm, os autovalores sdo dependentes dos comprimentos de correlagdo nas direcdes x € y.

Assim, neste trabalho, adotaram-se comprimentos de correlagdo iguais as dimensdes da asa,
sendo L, =0,3 ¢ Ly =0,5. Ademais, ressalta-se que o processo estocastico é definido sobre a
extensdo da superficie sustentadora, de maneira que 7, ¢ 7, correspondem a metade dos

comprimentos de correlagdo: 7, =L /2 e 7, =L, /2.

Tabela 6.3 — Autovalores para uma expansao Karhunen-Loéve de quinta ordem.

Ax Ay I
0,0089 0,0148 1,3100-10*
0,0017 0,0028 4,5708-10°°

5,4106-107" 9,0177-107* 4,8791-1077
2,5595-107" 4,2658-107" 1,0918-107

1,4735-107* 2,4558-107* 3,6185-107*
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6.2 Analise de Estabilidade do Sistema Nominal

No sistema nominal, sdo considerados os valores médios constantes dos parametros
fisico-geométricos da estrutura e do escoamento, sumarizados respectivamente na Fig. 6.1 e
na Tab. 6.1, e Tab. 6.2. A fim de realizar a analise de estabilidade para esse caso, plota-se, nas
Fig. 6.6 e Fig. 6.7, a variacdo do amortecimento com a velocidade da aeronave para os seis
primeiros modos de vibrar. A partir desses graficos, denominados diagramas vg, pode-se
prontamente determinar tanto o modo quanto a velocidade de ocorréncia do fendmeno de

flutter, identificados quando o amortecimento muda de sinal.
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Figura 6.6 — Diagrama vg para os modos 1 e 2.
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Figura 6.7 — Diagrama vg para os demais modos.
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Observando os graficos, tem-se uma velocidade critica de 42,7 m/s para o sistema
nominal, a qual estd associada ao comportamento instavel do segundo modo. Ademais, nota-
se que se trata de um caso de sof? flutter, no qual a aproximagao até o ponto critico ¢ gradual e
suave. Por sua vez, a Fig. 6.8 mostra as formas do primeiro e segundo modos cujo
acoplamento conduz ao flutter. Em contraste, o terceiro modo, apesar de tender inicialmente a
instabilidade, permanece estavel, juntamente com quarto, quinto e sexto modos, como pode

ser constatado pela a Fig. 6.7. As formas dos modos 3, 4, sdo apresentadas na Fig. 6.9 e as
formas dos modos 5 e 6 na Fig. 6.10.

1° Modo Vibracional

2° Modo Vibracional

Figura 6.8 — Primeiro e segundo modos de vibrar.

3° Modo Vibracional 4° Modo Vibracional

Ay
TR
i

T
2 T Ny
- RN

LR
‘\\\\\\\\* y
AT
[

Figura 6.9 — Terceiro e quarto modos de vibrar.
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5° Modo Vibracional 6° Modo Vibracional

Figura 6.10 — Quinto e sexto modos de vibrar.

Paralelamente, a varia¢do das frequéncias dos seis primeiros modos com a velocidade
¢ apresentada na Fig. 6.11 e Fig. 6.12, denominadas diagramas vf. Na primeira, percebe-se
uma tendéncia inicial a convergéncia entre as frequéncias dos dois primeiros modos, o que ¢
interrompido pela ocorréncia da instabilidade. Desta forma, devido ao efeito do
amortecimento aerodindmico, as frequéncias ndo coalescem, mas aproximam-se
suficientemente para gerar o acoplamento entre os modos. J4 na segunda, as frequéncias

praticamente ndo variam com a velocidade.
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— Modo 1
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16 | .
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6| )
4t ]
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Y:0
0 i i 1 1 . 1
0 10 20 30 40 50 60

Velocidade (m/s)

Figura 6.11 — Diagrama vf para os modos 1 e 2.
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Figura 6.12 — Diagrama vf para os demais modos.

De maneira semelhante ao amortecimento, pode-se definir também uma frequéncia de
flutter correspondente a velocidade critica encontrada. Pela Figura 6.11, tem-se uma
frequéncia de 13,74 Hz associada a instabilidade. Outro resultado interessante, ainda em
relagdo a essa figura, é que a frequéncia do primeiro modo se anula em 45,8 m/s, indicando

que ocorreria divergéncia caso o flutter ndo tivesse se manifestado primeiro.

6.3 Analise de Estabilidade do Sistema Estocastico

No caso anterior, todas as propriedades foram consideradas com seus valores
nominais. Todavia, em situagdes de interesse pratico, os parametros que descrevem o modelo
matematico do sistema aeroeldstico podem sofrer pequenas variagdes, levando a variagdes
também nas respostas aeroeldsticas. Neste trabalho, considera-se uma variagdo na geometria
da asa, com a espessura sendo tratada como um parametro aleatoério. Conforme exposto na
secao 2.1, isso influencia diretamente as matrizes de massa e de rigidez do modelo,
apresentando potencial para modificar a estabilidade do sistema aeroeléstico.

Como ¢ usual na modelagem de variacdes dimensionais, assume-se que a espessura
apresenta uma distribuicdo gaussiana. Quanto a magnitude da variacdo, assume-se um
coeficiente de variagdo (COV) de 5%. Ressalta-se que COV ¢ definido pela razdo entre o

desvio-padrao e a média. Apesar desse valor parecer elevado, principalmente considerando
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estruturas aeronauticas, tem-se o intuito de se incluir casos extremos. Ademais, acrescenta-se
que a magnitude do COV selecionado esta de acordo com a literatura consultada, sendo
possivel encontrar valores semelhantes nos trabalhos de Kurdi et al. (2007) e Georgiou et al.
(2012).

Com relacdo a amostragem, vale salientar que se considera uma confianga de 99,7%,
de maneira que as amostras se encontram em um intervalo dentro de trés desvios-padrdo ¢ em

torno da média, segundo a distribui¢do gaussiana proposta.

6.3.1 Efeito da Incerteza sobre o Comportamento Estrutural
A Figura 6.13 apresenta os envelopes da fun¢do de resposta em frequéncia (FRF) da

estrutura analisada, considerando um dos vértices da extremidade livre, na posi¢do x=0,3 e
y=0,5, como ponto de excitacdo e de obtencdo da resposta. Fica evidente o desvio em

relacdo ao comportamento do sistema nominal, perceptivel pelos deslocamentos tanto dos
picos das FRFs, ao longo do eixo horizontal, quanto das proprias FRFs, na direcdo do eixo
vertical. Nota-se ainda que as variagdes crescem com a frequéncia. Além disso, como
esperado, a curva média tende a curva do sistema nominal, o que indica a convergéncia para o

numero de amostras empregado.
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0 10 20 30 40 20 60 70 BO

Frequéncia (Hz)
Figura 6.13 — Envelope de FRF para o caso estocastico.
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Tendo em vista que os picos representam as frequéncias naturais, fica evidente que o
comportamento estrutural ¢ consideravelmente afetado pela adicdo da incerteza. Para uma
melhor observacdo da variacdo, sdo gerados histogramas das primeiras quatro frequéncias
naturais (Fig. 6.14). Como mostrado, tem-se uma distribuicdo aproximadamente gaussiana, a

mesma que foi assumida para a espessura estocastica.
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Figura 6.14 — Histogramas para a variagao das quatro primeiras frequéncias naturais.

As médias e os desvios-padrdo correspondentes sdo exibidos na Tab. 6.4 juntamente
com os valores nominais. Como constatado anteriormente, percebe-se um aumento
consideravel da variacdo com o aumento da frequéncia, com o desvio padrio da quarta
frequéncia natural sendo mais de dez vezes superior ao valor da primeira. Nota-se também

que os valores médios tenderam aos nominais, indicando que a convergéncia foi obtida.

Tabela 6.4 — Primeiros momentos estatisticos e valores nominais das quatro primeiras
frequéncias naturais.

wi (Hz) u (Hz) o
5,12 5,12 0,1119
18,53 18,53 0,3927
31,75 31,80 0,6790

61,78 61,87 1,2996
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6.3.2 Efeito da Incerteza sobre o Comportamento Aeroeldstico

Tendo em vista a variacdo na dinamica estrutural da asa, espera-se que o seu
comportamento aeroeldstico também seja afetado. Assim, a Figura 6.15 mostra a variagao do
amortecimento com a velocidade do escoamento para os dois primeiros modos de vibrar.
Nota-se que o efeito da incerteza ¢ inicialmente desprezivel. No entanto, ao se aproximar da
instabilidade, ha um nitido desvio nas curvas do diagrama vg em relacao ao sistema nominal,
levando a uma oscilagao da velocidade critica entre um minimo de 39,2 m/s e um maximo de
47,0 m/s, ou cerca de 8,20% e 9,15%, respectivamente, em relagdo ao valor nominal de 42,7

m/s.
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Figura 6.15 — Envelope vg para os modos 1 e 2.

O fato de a velocidade critica assumir valores inferiores ao nominal, evidencia a
importancia da abordagem proposta, que permite obter envelopes de voo mais realisticos,
levando-se em conta possiveis oscilagdes de variaveis de projeto.

Os envelopes vg para os demais modos sao apresentados na Fig. 6.16 e Fig. 6.17 nas
quais ¢ possivel verificar que embora variem, permanecem estaveis. Assim, em todos o0s
casos, o modo instdvel ¢ o segundo, de maneira que ndo hd uma alteracdo do modo que

conduz a instabilidade.
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Figura 6.17 — Envelope vg para os modos 5 e 6.

Em relacao aos envelopes vf (Fig. 6.18 e Fig. 6.19), percebe-se novamente que as duas
primeiras frequéncias tendem a se aproximar, mas nao chegam a coalescer devido a presenca
do amortecimento aerodinamico. Por sua vez, as frequéncias dos demais modos variam com a
incerteza, mas nao muito com a velocidade. Além disso, como constatado anteriormente na

analise estrutural, nota-se a que a variacao da frequéncia natural cresce a cada modo. Mais
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uma vez, verifica-se a existéncia de divergéncia apds a condi¢ao de flutter, pela Fig. 6.18.

Salienta-se que, em todos os casos, o flutter ocorre antes da divergéncia.
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Figura 6.18 — Envelope vf para os modos 1 e 2.
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Figura 6.19 — Envelope vf para os modos 3,4, 5 ¢ 6.
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Visando uma andlise quantitativa para a velocidade de flutter, se emprega o
histograma da Fig. 6.20. Percebe-se que uma variacdo segundo uma distribuicao

aproximadamente gaussiana, com um desvio padrdo de 1,31 e uma média 42,66 m/s.

Frequéncia Estatistica

38 40 42 44 46
(m/s)

Figura 6.20 — Histograma da velocidade de flutter.

Vﬂutter



CAPITULO VII

CONCLUSOES GERAIS E CONSIDERAGOES FINAIS

A demanda por aeronaves mais eficientes tem levado a concepgao de estruturas cada
vez mais esbeltas e flexiveis e, portanto, mais sujeitas a instabilidades. No intuito de se
viabilizar tais projetos com confiabilidade e robustez faz-se necessdrio realizar uma
modelagem matematica mais precisa. Nesse sentido, uma abordagem deterministica pode ser
insuficiente, considerando que o comportamento do sistema aeroelastico pode ser
consideravelmente afetado por flutuagdes relativamente pequenas nos parametros que o
descrevem. Como nenhum sistema €, na pratica, invariavel, estando sujeito a oscilagdes nos
parametros nominais de projeto, a quantificagdo das incertezas associadas ¢ um aspecto
importante. Diante disso, este trabalho objetivou analisar a estabilidade de uma superficie
sustentadora em regime de escoamento subsdnico, considerando a presenga de incerteza em
sua geometria. Ademais, destaca-se que o trabalho realizado representou uma contribui¢ao no
ambito dos estudos atualmente desenvolvidos no LMest-UFU, na medida em que se propde a
inserir quantificagdo de incerteza em problemas aeroelasticos.

Inicialmente empreendeu-se uma revisao bibliografica, segundo a qual foi constatado
uma consideravel sensibilidade do fendmeno de flutter em relacdo as incertezas paramétricas
como a espessura da superficie sustentadora e propriedades do material, sobretudo em regime
subsonico. Foi observado ainda que os trabalhos que tratam a espessura como estocastica e
representam-na pela expansao de KL utilizam uma expansdao monodimensional, modelando a
asa como uma viga.

Com relagdo a metodologia utilizada nesta dissertagdo, procedeu-se inicialmente a
inser¢cdo da contribuicdo aleatéria no modelo estrutural. Nesse contexto, representou-se a
incerteza inerente a espessura da asa através de um processo estocastico bidimensional, o qual

foi discretizado pela expansdo de Karhunen-Loeve. A espessura incerta, assumida gaussiana,
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foi entdo incorporada no MEF através das matrizes elementares de massa e de rigidez. Assim,
somadas as matrizes deterministicas, tem-se uma contribuicao variavel com cada amostra de
espessura o que, naturalmente, eleva o custo computacional. Apesar disso, observou-se a
convergéncia do método Monte Carlo a partir de 600 amostras, um nimero relativamente
pequeno.

Na sequéncia, para a realizagdo da modelagem aeroelastica, empregou-se o programa
Aerosolver, desenvolvido no LMest por Borges (2019). Esse algoritmo computacional
descreve o comportamento do sistema a partir da equagao de movimento do MEF, com os
esfor¢os atuantes sobre a estrutura advindos do carregamento aerodindmico ndo estacionario,
dado pelo DLM. Para a realizacdo da andlise de estabilidade quanto ao fenomeno de flutter
segundo o Aerosolver recorreu-se ao método pk, representando a equacdo de movimento do
sistema no dominio modal. Nesse momento, visando-se mitigar os elevados custos
computacionais associados, realiza-se uma redug¢do da base modal.

Além da quantidade de amostras, foi necessario definir alguns outros pardmetros de
simulagdo, como a ordem da expansao de KL, o nivel de refinamento de malha e o nimero de
modos empregado na redug¢do para o dominio modal. Através da realizagdo de analises de
convergeéncia, selecionou-se uma expansdao de quinta ordem, uma malha de 25x25 e seis
modos para base modal.

Finalmente, foram obtidos os resultados da andlise de estabilidade para os sistemas
nominal e estocastico. Em relagdo ao primeiro, observou-se que uma velocidade critica de
42.7 m/s. J& com relagdo ao segundo, o comportamento da estrutura, dado pelo envelope de
FRF, apesar de pouco sensivel a incerteza para primeira frequéncia natural, mostra uma
variagdo crescente para as frequéncias posteriores. Quanto ao comportamento aerodindmico
do sistema estocastico, percebe-se um desvio em relacdo ao sistema nominal, com a
velocidade variando cerca de 8,20% para baixo e 9,15% para cima, segundo uma distribui¢ao
aproximadamente normal.

Concluiu-se, portanto, que a quantificagdo de incerteza ¢ importante ndo somente para
o carater estrutural de uma superficie sustentadora, mas também para o seu comportamento
aeroelastico. Além disso, a modelagem proposta permitiu obter envelopes de voo mais
realistas, sem a necessidade de se adotar de fatores de seguranca genéricos, os quais podem
ser demasiado conservadores, contribuindo assim para uma metodologia de projeto mais
eficiente. Ademais, foi possivel obter uma aproximagdo para a distribuicdo estatistica da

velocidade de flutter. De forma mais geral, demonstrou-se que o método dos elementos finitos
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estocastico ¢ adequado para incluir o efeito de incertezas paramétricas em problemas
aeroelasticos de interacao fluido-estrutura.

Como perspectivas de trabalhos futuros, em alinhamento com as frentes de pesquisa

do LMest, propde-se:

e Considerar incertezas relacionadas as propriedades do material, especialmente
considerando materiais compositos, uma vez que, como constatado na revisao de
literatura, influenciam bastante a resposta do sistema;

e Estender a metodologia deste trabalho para sistemas aeroviscoeldsticos, os quais
empregam placas sanduiche para a mitigagao do fendmeno de flutter;

e Analisar e propor métodos de reducao de modelo para a andlise aeroelastica,
visando otimizar a o procedimento de calculo numérico;

e Validar experimentalmente os modelos computacionais utilizados e desenvolvidos;

e Implementar outras formas de propagar as incertezas, de maneira a reduzir o custo,

dado que o método Monte Carlo € a técnicas menos eficiente.
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Apéndice A

Na se¢ao 2.1, foi apresentada a metodologia para a obtencao das matrizes de massa e
de rigidez elementares para uma placa fina modelada via MEF. Nesse sentido, mostra-se aqui
a derivagdo das fungdes de forma empregadas, denotadas por N(x, y).

Adotando-se uma aproximagdo polinomial de terceiro grau para o campo de

deslocamento do gdl w na direcdo z, obtém-se:

~ 2 2 3 2 2 3 3
w(x,y):cl+czx+c3y+c4x +exy+cy o xT Fe Xyt y x+e,y o xy+e,x® (Al

Escrevendo a Eq. (A.1) em forma matricial:

w(x,y)=[P(x,»)]{c} (A2)
Sendo:

[PCy)]=[1 x ¥y ... »7] (A.3)

(h=[e, ¢ ¢ o e (A.4)

A partir da Eq. (A.5) e Eq. (A.6) expressoes similares podem ser escritas para os gdl’s
de deslocamento angular, resultando na Eq. (A.7) e Eq. (A.8):

6, (x,y)= W (A.5)
0,(x,y)= —%x’y) (A.6)
0,(x,y)=| P,(x.») ]{c} (A7)
0,(x.)=[-P.(c.»){e} (A)

Aplicando a Eq. (A.2), Eq. (A.7) e Eq. (A.8) para cada n6 do elemento de placa,
observando as condi¢des de contorno nodais dadas pelas coordenadas x e y de cada no, pode-

S€ €screver:

{u}=[4B]{c} (A.9)
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Sendo {u°} o vetor com todos os gdl’s elementares:
wl=[w o' o w o' o' w 67 6" w 6" 6] (A.10)

e a matriz [4B] ¢ determinada em func¢do das coordenadas dos nos &, I, m, n:

i P(x;, ) ]
f;(xk’yk)
—P (%, ;)
P(x;,y,)
Py('xl’yl)
—P.(x, )
P(x,,,)
P(x,:Y,)
—L(x,,9,)
P(x,,»,)
P (x,,5,)
L —P(x,3,)

(A.11)

Assim, as funcdes de forma para a placa fina podem ser determinadas isolando {c} na

Eq. (A.9) e substituindo o resultado na Eq. (A.2), o que permite obter:

N(x,y)=[P(x,»)][4B]" (A.12)



Apéndice B

Considerando uma superficie planar, a componente ndo estacionaria [Dyz] da matriz de
fatores downwash [D] pode ser determinada pela Eq. (B.1). Como exposto na se¢do 3.1.4, a
distribuicdo de pressdo P(77) € obtida a partir de uma aproximacgdo quadratica para a pressao
induzida pela linha de dipolos do painel. Assim, P(77) ¢ calculada pela a Eq. (B.2), como

proposto por Rodden et al. (1998).

c re Pln) _
L _e%dﬂ (B.1)
P(77)=Ai7’> +By+C+Dij’ +Ei* (B.2)

Na Eq. (B.1), e designa a meia envergadura e ¢ a corda do painel, enquanto o raio

cilindrico » ¢ dado por:

1/2

r=|(v=n)+(z-¢)"| (B.3)

Os coeficientes 4, B, C, D e E na Eq. (B.2) sdo obtidos em seis pontos ao longo da

linha de dipolos (-¢, -e/2, 0, e/2, e), segundo as coordenadas 77 , da seguinte maneira:

A=[ P(~¢)~16P(~¢/2)+30P(0)~16P(+e/2)+ P(+e)]/6¢" (B.4)
B=[P(~¢)~2P(-e/2)+8P(+e/2)~P(+e)]/6e (B.5)
C=P(0) (B.6)
D=[~P(~e)-2P(~e/2)+2P(+e/2)~ P(+e)]/(3¢'/2) (B.7)
E=[ P(~e)-4P(~e/2)+6P(0)-4P(+e/2)+ P(+e)]/(3¢"/2) (B.5)

Sendo P(77) dada pela aproximagdo para o numerador da funcdo kernel:

P(7)= {K exp{—ia)(fﬁU—mM}Ko}T (B.9)

0
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Na Eq.(B.9), A, ¢ o angulo de enflechamento do painel emissor, enquanto 7 ¢

definido em fungdo dos angulos de diedro do painel emissor, I'_, e receptor I, :

T=cos (I',-T)) (B.10)

Ja os termos com barra designam coordenadas expressas no plano do elemento emissor, em

relacdo ao centro da linha de dipolos localizado em (Kc,nc,g"c). Esses termos podem ser

escritos em fungdo de I',, através seguintes relagdes:

¥=x-k (B.11)
y=(y-n.)cosT, +(z—¢, )senT (B.12)
z=(z-¢,)cosT, —(y—n,)senT| (B.13)
y=(y-n,)cosT, +(z—¢, )senl (B.14)
K=Kk—x, (B.15)
77 =(n-n,)cosT',+({=¢, )senT, (B.16)
& =(¢-¢.)cosT —(7—n,)senT (B.17)

Ainda se referindo a Eq.(B.9), Kyp e K representam respectivamente os termos

estacionario e planar e do kernel, calculados segundo as relacdes (B.18) e (B.19).

K, :1+(x:) (B.18)

oo J-oo exp (—iku, ) JMr exp (—iku, )

u (1+u2 )3/2 R (1+u12 )1/2 (B19)

Ressalta-se que R ¢ o raio hiperbdlico definido na Eq. (3.7). Ademais, vale salientar
que, como mostrado por Borges (2019), a integral da Eq. (B.19) pode ser avaliada
numericamente, utilizando a aproximagao proposta por Laschka (1963 apud Silva, 2018).

Por fim, para se calcular a matriz [ D], substitui-se na Eq. (B.1) os coeficientes 4, B,

C, D, E, descritos pelas Eq. (B.4) a Eq. (B.8). Integrando por partes, obtém-se:



67

[DNE]=§—;{[(J72—Ez)A+)7B+C+)7(y2—322)D+(y4—6y222+24)E1]f
- N, =2
+[)7A+%B+%(3)—,2_22)D+2)7(J72_EﬁEJlO;g[%] (B.20)
+2e[A+2)7D+(3)72—22+§e2)E}}
Sendo a integral f:
¢ dn 1| 2z
f::[mzatan {f2+22|—e2} (B.21)



