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Resumo:Os fenomenos relacionados a interagdo entre fluidos e estruturas eldsticas despertam interesse desde a
invengdo das aeronaves. A aeroelasticidade é a ciéncia que estuda a interagdo entre for¢as aerodindmicas, elasticas e
inerciais e a influéncia desta interacdo no projeto de aeronaves. Flutter é uma instabilidade aeroeldastica dinamica
que resulta em oscilagoes auto-excitadas da estrutura a partir de uma velocidade critica, ou velocidade de flutter. Um
modelo aeroeldstico representando uma se¢do tipica com dois graus de liberdade, flexdo e tor¢do, em escoamento
bidimensional incompressivel foi desenvolvido. As equagdes de movimento sdo obtidas a partir das equagdes de
Lagrange e a aerodindmica ndo-estacionaria é representada pelo método de Theodorsen. O movimento harmonico é
assumido para ambos graus de liberdade e o método V-g utilizado para a andlise do flutter. Este método assume um
amortecimento virtual no sistema, que indica o amortecimento requerido para o movimento harmonico. O problema
da autovalores complexos é resolvido para diversas velocidades. Como o amortecimento estrutural ndo foi
inicialmente considerado nas equacgoes de movimento, a velocidade cricita é encontrada quando o amortecimento
artificial for zero, ou movimento harmonico. A partir dos resultados teoricos um modelo experimental foi projetado e
fabricado para representar a segdo tipica aeroeldstica com dois graus de liberdade. Uma asa ridida com perfil NACA
0012 foi associada a dois suportes eldsticos independentes, um para cada grau de liberdade. Este modelo
experimental foi instrumentado e testado em tunel de vento. A evolugdo aeroeldastica das freqiiéncias e amortecimentos
dos modos sdo obtidas e a velocidade critica comparada com a previsdo teorica.
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1. INTRODUCAO

Acroeclasticidade é a ciéncia que estuda a interacdo entre forgas aerodindmicas, inerciais e eclasticas e suas
implicagdes na construgdo e projeto de aeronaves. Forgas aerodindmicas induzem deformagdes estaticas ou dindmicas
na estrutura, a nova configuracdo gerada resulta em um novo carregamento aerodindmico, que implicard em novas
deformagdes e assim sucessivamente até que alguma instabilidade ou falha ocorra (Bisplinghoff et al., 1955).

Dentro da aeroelasticidade um dos fendmenos de maior destaque é o flutter. Ele ocorre devido a interagdes entre
forcas aerodinamicas, eldsticas e inerciais, resultando em oscilagdes auto-excitadas com amplitudes crescentes a partir
de uma velocidade critica, causando danos a uma aeronave. Devido aos seus efeitos catastroficos, o flutter ndo pode
acontecer em velocidades presentes no envelope de operagdo de voo de uma aeronave. Com isso o estudo de previsdo
teorico da velocidade de ocorréncia do mesmo deve ser realizado como requisito de projeto. Experimentos em tunel de
vento devem ser feitos para validar os modelos de previsao e ensaios em voo confirmam a solugdo encontrada.

Um dispositivo experimental tem o objetivo de possibilitar a ocorréncia do fendmeno aeroeléstico flutter em tinel
de vento. Assim ele deve representar experimentalmente as propriedades calculadas analitica e/ou numericamente em
um modelo teodrico. Varios autores sugerem configuragdes de suspensdes aeroeldsticas. A seguir serdo mostradas
montagens que auxiliaram na escolha e projeto da configura¢do do experimento.

De Marqui (2005) realiza uma montagem para testes de técnicas de supressdo de flutter com auxilio de atuadores
elétricos. Ela é composta de uma asa rigida com uma superficie de controle. As caracteristicas estruturais do sistema séo
dadas por uma suspensio composta de placa central ¢ um conjunto de quatros eixos, os quais influenciam tanto modos
de flexdo e tor¢do. Essa montagem apresenta dificuldades para se alterar a rigidez dos modos de forma independente,
uma vez que o redimensionamento da placa e do eixo afeta simultaneamente a rigidez em flexdo e torgao.
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Figura 1 - Dispositivo proposto por De Marqui (2005).

Heeg (1993) realiza experimentos de supressdo de flutter com o auxilio de atuadores piezelétricos. Para o
dispositivo de flutter propde-se um modelo composto pela associagdo de vigas elasticas. Duas vigas paralelas sdo
responsaveis pelas caracteristicas estruturais do modo de flexdo ¢ uma viga normal a estas é responsavel pelas
caracteristicas do modo de tor¢do, como se pode observar na Fig. (2). Com esta configuragdo se consegue a
independéncia entre a rigidez de flexdo e torcdo.
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Figura 2 — Dispositivo proposto por Heeg (1993).
Conner (1996) apresenta um dispositivo de ensaio acroelastico para o estudo do efeito de folgas de superficies de

controle em relagdo a velocidade critica de flutter. Dois conjuntos de duas vigas bi-engastadas em paralelo
proporcionam a rigidez em flexdo. Um fio-mola que atravessa um eixo tubular ¢ responsavel pela rigidez em torgéo.

Figura 3 - Dispositivo proposto por Conner (1996)

A configuracdo do experimento deste trabalho baseia-se no modelo de dispositivo apresentado por Conner (1996).
Esta configuracdo garante a possibilidade de se alterar de forma independente as caracteristicas de rigidez de cada grau
de liberdade e também se mostrou bastante adequada para montagem no tinel de vento disponivel.
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Assim, definem-se os objetivos deste trabalho como o desenvolvimento de um modelo aeroelastico, o projeto de um
dispositivo experimental de flutter ¢ a realizagdo de testes de tal dispositivo em tinel de vento para eventual
comparagdo de resultados tedricos e experimentais.

2. MODELO AEROELASTICO

Na figura abaixo ¢ mostrada uma sec¢do tipica (Theordosen et al, 1942) de parametros concentrados. Ela ¢ um
aerofolio rigido de semi-corda b com 2 graus-de-liberdade: w deslocamento vertical e o deslocamento angular. As
rigidezes destes graus-de-liberdade sdo representadas respectivamente por molas, &, € k,, fixadas no eixo elastico (e.e.).
O acrofdlio possui massa m; distancia do eixo elastico ao CG x, ; momento de inércia 7, ¢ momento estatico S, (S, =
mx,) medidos em relacdo ao eixo elastico.

Figura 4 - Secdo tipica aeroelastica.

Utilizam-se as equagdes de Lagrange como ferramenta para a obtengdo das equagdes de movimento do sistema e o
principio do trabalho virtual aplicados a sistemas dinadmicos para a determinagdo das forgas generalizadas atuantes no
sistema. Utilizando as coordenadas generalizadas convenientes, o equacionamento torna-se mais simples. Este enfoque
¢ bastante difundido ¢ é encontrado em Bisplinghoff et al. (1955), Dowell (1995). Determinam-se as equagdes de
movimento do sistema aeroeléstico,

w w L
M: ++K = (1)
a o M

onde a matriz de massa M ¢é representada por

m S,
S, 1

a a

M=

¢ a matriz de rigidez K representada por

k, 0

w

0 &,

K=

L e M representam a sustentagdo ¢ momento aerodinamico, respectivamente. Verifica-se através da matriz de massa
que se tem um sistema acoplado, onde o termo S, ¢ o momento estatico por unidade de comprimento, fator de
acoplamento, resultado da distancia relativa existente entre o centro de gravidade ¢ o eixo elastico do sistema; /, o
momento de inércia por unidade de comprimento.

As forgas aerodinamicas ndo-estaciondrias sdo calculadas a partir da teoria linearizada de aerofdlios finos. A
abordagem de uma secdo tipica realizada por Theordosen (1934) determina uma representagdo para o carregamento
aerodindmico ndo-estacionario do sistema assumindo a hipdtese de movimento harmdnico para ambos os graus de
liberdade, assim, a sustentacdo ¢ 0 momento sdo representados por,

L = 7ph[ii+ Uéi — baci |+ 2z2pUbC(k \r+ Ua + b(1/2 - a)a | @)

M = mpb?|paiv—Ub(1/2— a)a —b* (/8 @ Ji [+ 220U (a + 1/2b)C (i i+ Uer + b(1/2-a)| )
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onde p ¢ a densidade do meio, U a velocidade de escoamento, a a posicdo do eixo elastico em relagdo a semi-corda e x,,
a posic¢do relativa entre eixo elastico e centro de massa, ¢ k a freqiiéncia reduzida definida na relacao entre freqiiéncia,
semi-corda e velocidade, k = wb/V . C(k) é a fun¢do de Theodorsen que ¢ representada pela fungdo complexa,

C(k)= F(k)+iG(k) “)
E podendo ser aproximada numericamente por,

C(k)=0.5+ 0.0075 +0.10055 )
ik+0.0455 ik+0.3

A funcdo de Theodorsen introduz os efeitos aerodindmicos ndo-estacionarios no calculo da sustentagdo ¢ do
momento.

2.1. Método V-g de soluciio do problema de flutter
O método V-g de solugdo do problema de flutter também assume movimento harménico para os graus de liberdade

da Eq.(1), w = wee'® e o = ape'®’, assim como para o carregamento aerodindmico. Assim, também é possivel utilizar a
solucdo de Theodorsen das Eq. (2) e (3) nesta mesma equagao. Assim, adimensionalizando a Eq.(1),

of 1x, |[wy/b o, 0 |[w/b Ly/mb
- 5 + 5 = ) (6)
x, 1, || a 0 w, |l & M,/mb
onde r, ¢ o raio de giragdo, @, € @, as freqiiéncias naturais desacopladas.
A Eq.(6) pode ainda ser escrita na forma,

. b . . b
[K,.j]{w"/ }:QZ[AﬁM,.j]{WO/} 7
(24

0 Q,
* , . P * . « A . * . .
onde K ¢ a nova matriz de rigidez, A a nova matriz aerodindmica e M a nova matriz de massa, QQ definida como a

relagdo entre a freqiiéncia harmonica w e a freqiiéncia natural desacoplada em tor¢do @,.
O método V-g assume um amortecimento artificial g na forma

[k, [=(+ig)k; | (8)

que ¢ o amortecimento requerido para que ocorra 0 movimento harménico em ambos os graus de liberdade do sistema
aeroelastico, ou seja, condi¢do encontrada na velocidade critica de flutter. Para uma dada freqiiéncia reduzida k tem-se o
problema de autovalor,

1+ W, /b . W, /b
%[Ky{ . }=[AU-+MU-]{ o } ©)

o autovalor sera

A= % (10)
de onde sabe-se

1o

he o] .
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O problema de autovalor é resolvido desde grandes valores de freqiiéncia reduzida k reduzindo-o até que a
velocidade de flutter seja encontrada. Como nenhum amortecimento estrutural foi assumido, esta velocidade ocorre
quando o amortecimento de um dos modos se igualar a zero. Vale ressaltar que como a solugdo V-g ¢ a representacdo
de Theodorsen s@o validas para o movimento harménico, este método ¢ adequado para se encontrar a velocidade critica,
porém, valores de amortecimento e freqiiéncias encontrados em velocidades diferentes desta ndo sdo fisicamente
representativos.

3. MODELO EXPERIMENTAL

O modelo experimental projetado, fabricado e testado neste trabalho representa fisicamente uma secdo tipica
acroclastica, Fig. (4). Para isso, optou-se pelo dimensionamento de uma configuragdo experimental semelhante a
proposta por Conner (1996). O sistema consiste em uma asa rigida suportada por dispositivos que fornecem as
caracteristicas clasticas necessarias aos modos de flexdo ¢ tor¢do. A grande vantagem de tal dispositivo ¢ a
possibilidade de se alterar de forma independente tais caracteristicas de cada modo. A Fig. (5) mostra a configuragdo
basica do dispositivo.

Figura 5 — Dispositivo completo, detalhe do fio mola para o modo de tor¢éo e duas das igas relativas a0 modo de
flexao.

O parametro inicial para o projeto foi a asa rigida e o eixo de aluminio passando por seu ponto de % da corda em
relacdo ao bordo de ataque. Assim, os elementos que fornecem a rigidez em flexdo e tor¢do foram dimensionados de tal
forma que a velocidade critica de flutter ocorresse dentro da faixa de velocidades do tinel de vento soprador disponivel,
ou seja, até 15 m/s. As quatro vigas bi-engastadas funcionam como molas em paralelo ¢ fornecem a rigidez k,, ao
sistema. Tal parametro, associado as caracteristicas de massa de todo o dispositivo, conferem a freqiiéncia natural em
flexdo do sistema. Estas vigas foram modelas como vigas de Euler-Bernoulli. O fio mola preso ao eixo e placa superior
do sistema fornece a rigidez em torc¢do k,, Este pardmetro associado com a inércia das massas em rotagdo do sistema,
mais precisamente asa e eixo, determinam a freqiiéncia natural de torgdo do sistema.

Dimensionados todos os elementos do modelo experimental, realizou-se o projeto em Catia®, de onde se extraiu
parametros de massa, momento de inércia, momento estatico e raio de giragdo do sistema. Tudo isso, juntamente com as
caracteristicas de freqiiéncia, alimentou o modelo aeroeléstico da Eq. (6) que foi resolvido pelo método V-g para a
determinagdo da velocidade critica de flutter. Assim, determinou-se as seguintes dimensdes do sistema experimental,

Tabela 1 — Parimetros do sistema experimental.

Pardmetro Valores
Massa 223 Kg
Momento de inércia 0.0024 kg m’
Momento estatico 0.0494 kg.m
Viga 2 x 20 x 200 mm
Fio mola Diametro 2 mm

Distancia do apoio ao eixo 28 mm
Raio do eixo 7.5 mm
Asa Perfil Aerodindmico: NACAO0012
Corda 0.250 m
Envergadura 0.5 m
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4. RESULTADOS

A previsdo tedrica da velocidade de flutter do dispositivo projetado ¢ realizada resolvendo-se a equacdo de
movimento aeroeléstica segundo o método V-g descrito. Para transformar os valores apresentados na Tab. (1) em
valores consistentes para um modelo por parametros concentrados realiza-se a divisdo dos parametros de massa,
momento de inércia ¢ momento estatico pela envergadura da asa testada (0.5 m). Essa conversdo ¢ necessaria pois a
representacao do sistema experimental ¢ realizada com um modelo de parametros concentrados. A partir destes, se
calculam os parametros adimensionais necessarios como, raio de gira¢do e fatores de acoplamento. Estes dados sdo
apresentados na Tab.(2).

Tabela 2 — Valores utilizados na simula¢ao da secio tipica.

Parametro Valores
m 4.46 kg/m
P’ 0.0774
)—Ca 0.1976
o, 32.40 rad/s
o, 17.15 rad/s
b 0.250 m
/ 0.500 m
2 1.1 kg/m’
a -0.5

4.1. Resultados Teoricos

Com os valores da Tab. (2) resolveu-se a equagdo de movimento aeroelastica segundo o método V-g. Verifica-se
que da solucdo do problema de autovalores complexos obtém-se a variagdo do amortecimento e da freqiiéncia de cada
modo envolvido para diversas freqiiéncias reduzidas e, consequentemente, diversas velocidades.

A Fig. (6) mostra a evolugdo do amortecimento e a Fig. (7) das freqiiéncias. Verifica-se que a velocidade critica de
flutter é encontrada quando uma das curvas de amortecimento cruza o valor zero, o que ocorre na velocidade de 7.7 m/s
para o caso em questdo. Nesta mesma velocidade verifica-se a tendéncia de aproximacgao das freqiiéncias. Vale ressaltar
novamente que somente os valores encontrados para o ponto de amortecimento nulo podem ter sentido fisico, ja que
neste ponto o amortecimento artificial assumido pelo método V-g também se anula.
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Figura 6 — Variacao de amortecimento segundo método V-g.
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Figura 7 - Variacao de freqiiéncias segundo método V-g.

4.2. Resultados Experimentais

O modelo experimental projetado com base nos resultados obtidos a partir do método V-g de solugdo de uma
equagdo aeroclastica com dois graus de liberdade foi construido ¢ montado em um tunel de vento soprador, conforme se
verifica na Fig. (5). Este tunel de vento possui velocidade maxima de 15 m/s, um dos parametros limitadores das
caracteristicas acroelasticas do sistema experimental.

As dimensdes, caracteristicas inerciais, dindmicas e estruturais obtidas para o sistema experimental foram
apresentadas em itens anteriores. O modelo experimental foi instrumentado com dois acelerdmetros piezelétricos
PCB333B30 associados a um amplificador B&K Nexus. Um dos acelerometros foi instalado em uma das vigas elésticas
do experimento na dire¢do do eixo elastico do sistema, medindo sinais relativos a sinal de flexao. O outro acelerometro
foi instalado na regido do bordo de ataque da asa. A partir dos sinais de ambos os acelerdmetros pode se calcular a
aceleracdo angular do sistema experimental. Utilizou-se também um extensometro elétrico uniaxial associado a uma
Ponte de Wheatstone HBM MGCPlus, instalado em uma das vigas elasticas. Este extensometro foi calibrado
possibilitando a medigdo do sinal de deslocamento linear (w) em metros do sistema experimental.

Os resultados experimentais foram obtidos no dominio do tempo e da freqliéncia utilizando-se um sistema de
aquisi¢do dSPACE DS1104 e taxa de aquisi¢do de 1000 hz. Os testes foram realizados em diversas velocidades, desde a
estabilidade até a instabilidade do sistema. Os dados no tempo foram convertidos para o dominio da freqiiéncia,
possibilitando a verificagdo da evolugdo aeroelastica das freqiiéncias.

A Fig. (8) mostra a resposta do sistema em velocidade 0 m/s medido com o extensdmetro e condi¢do inicial w~
0.01m. A Fig. (9) o sinal medido por um dos acelerometros (bordo de ataque) e convertido para a freqiiéncia. Verifica-
se um sistema estavel e as freqiiéncias obtidas experimentalmente (5.2 Hz e 2.8 Hz) estdo proximas das freqiiéncias
calculadas durante o projeto (5.16 Hz e 2.73 Hz).
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Figura 8 — Resposta medida com velocidade 0 m/s.
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Figura 9 — Resposta do sistema no dominio da freqiiéncia para velocidade 0 m/s.
Para a velocidade de 6 m/s verifica-se na Fig. (10) a resposta do sistema no dominio do tempo. A resposta na

freqiiéncia da Fig. (11) para esta velocidade ja mostra que os picos estdo sendo descaracterizados devido ao efeito
aeroelastico.
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Figura 11 — Resposta do sistema no dominio da freqiiéncia para velocidade 6 m/s.

A Fig. (12) mostra que o sistema apresenta movimento harmdnico na velocidade de 9.0 m/s. Esta velocidade ¢é
considerada a velocidade critica de flutter determinada experimentalmente. Na Fig. (13) verifica-se apenas um pico bem
definido na resposta no dominio da freqiiéncia. Caracteriza-se o acoplamento entre os modos e a auséncia do efeito de
amortecimento aerodindmico.
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Figura 12 - Resposta medida com velocidade 9.0 m/s.
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Figura 13 - Resposta do sistema no dominio da freqiiéncia para velocidade 9.0 m/s.

A Fig. (14) mostra a resposta do sistema para a velocidade de 10.0 m/s, ou seja, um pouco acima da velocidade
critica. Verifica-se uma resposta tipica de flutter, ou seja, resposta auto-excitada com amplitudes crescente. Vale
ressaltar que o tinel de vento era desligado a partir do momento que se verificava certa amplitude de oscilagdo,
preservando o sistema experimental.
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Figura 14 - Resposta medida com velocidade 10.0 m/s.
5. CONCLUSOES

O método V-g de solucdo do problema de flutter foi utilizado para a previsdo da velocidade critica de uma secdo
tipica aeroelastica com dois graus de liberdade. O objetivo era projetar um sistema experimental que representasse tal
secdo tipica e que pudesse apresentar o flutfer dentro da faixa de velocidades do tunel de vento disponivel. Optou-se
pelo projeto de um sistema experimental apresentado por Conner (1996).

A metodologia apresentada para o projeto dos elementos que compdem o sistema experimental, mais
especificamente os elementos que fornecem caracteristicas de rigidez aos graus de liberdade, se mostrou eficiente, pois
o modelo aeroelastico foi alimentado com tais dados e a velocidade critica de flutter determinada estava na faixa de
velocidades desejada e foi obtida experimentalmente.

Como a previsdo da velocidade de flutter realizada com os pardmetros de massa extraidos do Catia® esta proxima
do verificado nos experimentos em tinel de vento, ndo se verificou tais dados experimentalmente. Porém, na
continuidade da pesquisa estes dados serdo verificados experimentalmente ¢ o programa de simulacdo sera aprimorado.

A velocidade critica determinada experimentalmente ndo coincide com a velocidade determinada com o método V-
g, embora os resultados estejam proximos. A diferenga (7.7 e 9.0 m/s) ¢ justificada por algumas simplificacdes
assumidas na modelagem, principalmente pela ndo consideragio do amortecimento estrutural nas equagdes
aeroelasticas.
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Abstract. The phenomena related to the interaction of fluids and elastic structures have been of interest since the
invention of aircraft. Aeroelasticity is a science which studies the interaction between aerodynamic forces and elastic
forces, and the influence of this interaction on airplane design. Flutter is an aeroelastic instability that results in a self-
excited divergent oscillatory behavior of the structure, at a speed called flutter or critical speed. An aeroelastic model
representing a typical section with two-degree-of-freedom, namely pitch and plunge, in two-dimensional
incompressible flow has been developed. The equations of motion are obtained using Lagrange’s equation and
unsteady aerodynamic is modeled with an approximation to Theodorsen's theory. Harmonic motion is assumed for
pitch and plunge degrees-of-freedom and the V-g method is used for flutter analysis. This method assumes a virtual
damping, which indicates the required damping for harmonic motion. The complex eingenvalue problem is solved for
various speeds. As structural damping is not considered, the critical speed is found when the artificial damping is zero,
or harmonic motion is achieved. Considering these theoretical results an experimental model is designed and built to
simulate the two-degree-of-freedom aeroelastic typical section in two-dimensional incompressible flow. A NACA 0012
rigid wing is associated with two independents elastic supports for pitch and plunge degrees-of-freedom. This
experimental model is instrumented with accelerometers and tested in a wind tunnel. The aeroelastic evolution of
frequencies and damping are obtained for a range of speeds of interest and compared with the previous theoretical
results.
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