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Resumo: O flutter é um fenomeno aeroeldstico que ocorre devido a interagoes entre for¢as aerodindmicas, eldasticas e
inerciais, resultando em oscilagées auto-excitadas com amplitudes crescentes, causando danos a uma aeronave.
Desenvolve-se um modelo aeroelastico para flutter considerando-se uma segdo tipica com dois-graus-de-liberdade,
flexdo e tor¢do. Utiliza-se o método dos vortices concentrados ndo estaciondrio para obtengdo dos eforgos
aerodindmicos. Da solug¢do do modelo encontram-se respostas no dominio do tempo, determinando assim a velocidade
de flutter. A fim de verificar tal modelo comparam-se a velocidade critica encontrada com o da velocidade obtido pelo
método V-g, utilizando-se o modelo aerodinamico analitico baseado na teoria de Theodorsen. No V-g assume-se um
amortecimento artificial g, indicando o amortecimento necessario para que ocorra o movimento harménico do
sistema. Como nenhum amortecimento é assumido, a fronteira de estabilidade (velocidade critica) é encontrada
quando o amortecimento artificial g, é zero. Para que o modelo aeroelastico dos vortices concentrados possa
definitivamente ser validado, serda feita uma ultima etapa que é confrontar os valores teoricos das velocidades obtidos
pelos dois modelos com o valor da velocidade obtido por um modelo experimental em tunel de vento. O modelo
experimental é composto por uma asa rigida com perfil NACA 0012 e uma suspensdo eldstica de dois-graus-de-
liberdade.
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1. INTRODUCAO

A aeroelasticidade € o ramo da aerondutica que estuda os fendmenos associados a interacdo fluido-estrutura
(Bisplinghoff et al., 1996). Basicamente, os fendmenos aeroelasticos sdo devido ao movimento de corpos elasticos
imersos em fluidos que provocam uma perturbacdo neste meio. Essa perturbagio ou influéncia, por sua vez, ¢
realimentada para a estrutura na forma de variagdes nos esforgos sobre o corpo. Tais variagdes nos esfor¢os provocam
movimentos adicionais na estrutura que, conseqiientemente, influenciam o escoamento ao redor do mesmo. As
conseqiiéncias dessa interagdo dependem das propriedades eldsticas e inerciais da estrutura, bem como das propriedades
do fluido em questdo. Em certas condigdes tal interagéio pode levar a um comportamento instavel.

Fenomenos de instabilidade aeroelastica, tais como o flutter ¢ a divergéncia, t€m sido bastante estudados
(Bisplinghoff et al., 1996, Fung, 1955, Heeg, 1993). Eles tém sido tratados rotineiramente durante o processo de projeto
de aeronaves até a sua homologacdo. Além do interesse de se prever as instabilidades aeroelasticas, é de grande
importéncia para a area saber sobre a resposta aeroelastica, podendo com isso suprimir fontes de vibragdes e aumentar a
vida em fadiga de componentes estruturais.

Os modelos acroelasticos sdo aqueles capazes de capturar o comportamento da interagdo fluido-estrutura. Em
principio, € possivel fazer o desacoplamento entre modelos da dindmica estrutural e o aerodinamico, o que torna pratico
o desenvolvimento de metodologias de analise aeroeldstica. Os modelos aerodinadmicos devem calcular os esforgos
aerodindmicos sobre a estrutura eldstica e, com isso, sua resposta aeroeldstica, que por sua vez mudara os esforgos
aerodinamicos, o que resultard em um ciclo interativo entre o fluido e a estrutura (Benini, 2002).

Dentre os pioneiros na modelagem do comportamento nio estaciondrio de escoamentos aerodindmicos pode-se
citar Theodorsen, Wagner e Kiissner (Bisplinghoff et al., 1996; Fung, 1955). Esses modelos proporcionam os primeiros
avangos no entendimento de fenémenos como o flutter. Muitas limita¢des, contudo, impossibilitaram um maior
desenvolvimento nos modelos aeroelasticos que utilizam tais metodologias de modelagem aerodinamica. Por exemplo,
configuragdes completas de aeronaves ndo eram possiveis de se modelar para andlise aeroelastica por meio de tais
métodos.

Com o desenvolvimento de métodos computacionais em aerodindmica os modelos acroelasticos puderam
progredir. Métodos como o dos vortices concentrados (Katz & Plotkin, 1991) puderam ser modificados para o caso nao
estacionario possibilitando o acoplamento com modelos estruturais. Analise no dominio do tempo ¢ na freqiiéncia para
configuracdes completas podem ser alcancadas, fornecendo ferramentas adequadas para a previsdo do flutter ou
simplesmente da resposta aeroelastica.

O objetivo desse trabalho ¢ o desenvolvimento de um modelo aeroelastico para o caso de uma seg@o tipica visando
analisar condigdes criticas para o flutter e a resposta aeroeldstica no dominio do tempo. O modelo aerodindmico ndo-
estacionario ¢ o método dos vortices concentrados para um aerofo6lio, segundo Katz & Plotkin (1991). As equagdes de
movimento sdo entdo resolvidas resultando nos movimentos nos dois graus de liberdade.
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2. SECAO TiPICA

Na figura abaixo ¢ mostrada uma seg¢do tipica de pardmetros concentrados (Theordorsen et al, 1940). Ela ¢ um
aerofolio rigido de semi-corda b com 2 graus-de-liberdade: w deslocamento vertical e a deslocamento angular. Estes

graus-de-liberdade sdo restringidos respectivamente por molas, k, ¢ k « » fixadas no eixo elastico (e.e.). O aerofélio

possui massa m; momento de inércia /, ¢ momento estatico S ., medido em relagdo ao eixo eléstico.

ee. k.,

-b > +b
Ll x,b
ab

Figura 1 - Secéo Tipica
As equagoes acroelasticas do aerofolio sdo obtidas a partir das Equacdes de Lagrange. O modelo aeroelastico ¢ o
resultado do acoplamento das equagdes de movimento com a aerodindmica ndo-estacionaria. Equacionando-se o
modelo descrito, segundo Fung et al (1955), chega-se as seguintes equacdes diferenciais,

W . , W
——x,d+w,—=C 1
b xa wb Lﬂ ()

-x, %+ riola=2C, B )

onde w representa o movimento vertical do aerof6lio e «r o seu movimento angular. Ambos em relagdo a um sistema de
coordenadas onde w ¢ positivo quando para cima e « € positivo quando no sentido horario. As variaveis apresentadas
nas Eq. (1) e (2) sdo,

- b: semi-corda;

- o,: freqiiéncia de oscilagdo vertical;

- o freqliéncia de oscila¢do torcional;

- 1,°=L,/mb?%

- Xq= S,/mb;
- B=Uunb’
- m=pnpb’;

- p: densidade do ar;

- I, momento de inércia;

- S, momento estatico;

- U: velocidade do escoamento;
- u:razdo de massa.

Para a solugfo das equagdes se faz necessario a determinagdo dos esforcos aerodinamicos, ou seja, encontrar os
coeficientes de sustentagio (Cp) e de momento (Cy). E feita aqui a hipotese de que o aerofélio é fino, ou seja, ndo tem
espessura, pois apenas a linha de arqueamento do acrofdlio permite que se calcule os referidos coeficientes
aerodinamicos.

A primeira condi¢do de contorno deste problema ¢ especificada pelo fato de que a velocidade do escoamento é nula
na dire¢do normal a superficie do aerofdlio. Essa formulacdo ¢ denominada Condi¢do de Contorno de Neumann. A
outra condi¢@o de contorno ¢ a Condi¢do de Kutta, que diz que a velocidade no bordo de fuga do aerofélio ndo pode ser
infinita, o que se traduz no fato de que o fluxo ndo faz curva no bordo de fuga.

O Meétodo dos Painéis consiste em dividir o aerofolio em N segmentos (que sdo denominados painéis), e colocar
em cada um deles uma singularidade, que ¢ uma solugdo da Equagdo de Laplace. No presente modelo, foi utilizada uma
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singularidade vortice concentrado. Esta ¢ uma singularidade que induz velocidades apenas na diregdo tangencial. A
velocidade em um ponto arbitrario (x, z) devido a um vortice concentrado de circulagdo I'j localizado em (x;, y;) ¢ dada
por:

u L, (0 1)x—x
= ' 3)

w _2rjz7r -1 0)\z-z

onde:

P=le-x ) 4z, ) @)

e u ¢ w sdo as componentes horizontal e vertical da velocidade, respectivamente.

O conjunto de vortices colocado nos painéis ira produzir uma circulagdo em torno do aerofdlio, resultando em
variagdes de pressdo, gerando a sustentacdo e o momento de arfagem.

A linha de arqueamento de aerof6lio fino ¢ entdo dividida em N painéis. Os N vortices serdo colocados a um quarto
da corda de cada painel. A condi¢do de contorno de velocidade normal nula pode ser satisfeita na linha de arqueamento
a trés quartos da corda de cada painel (pontos de colocago).

Como o caso tratado aqui ¢ o ndo-estacionario, a circulagdo no aerofélio varia com o tempo, o que induz a
formagdo de vortices no bordo de fuga que formardo a esteira, que sera modelada utilizando-se os mesmos vortices
concentrados. A figura a baixo ilustra o método dos vortices concentrados.

sistema de
eixos inercial

~_ U, —
/2
ny (.) !
W nx) r Or vértice de
¢ D FW . W, e “Yw, partida
vértice criado r, D D t=1,=0
no tempo " ‘
t = nAt |
| U. At ‘ U, At ‘
- ~ — T ~
Intensidade desses Intensidade desses vortices é
vortices é calculada em conhecida de passos anteriores no
cada instante de tempo tempo

Figura 2. Ilustracio do Método dos Painéis ndo-estacionirio (Katz & Plotkin, 1991).

A componente normal da velocidade em cada ponto da linha de arqueamento é uma combinagdo da velocidade
auto-induzida no aerofolio devido a circulacdo, da velocidade do aerofdlio e da velocidade induzida no aerofélio pela
esteira. Portanto, a condi¢do de contorno de velocidade normal numa pode ser representada por,

(w,w)-7i+ U +u,,W+w,) =0 (5)
onde o primeiro termo ¢ a velocidade induzida pela distribui¢do de vortices nela mesma e o segundo € a velocidade do
aerofolio mais a induzida pela esteira, especificando a condigdo de contorno para os N pontos de colocagdo, obtém-se o
seguinte sistema de equagdes lineares:
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A tltima equagdo representa a condi¢do de Kelvin, que postula que a circulagéo total dentro de uma regido que
contém o aerofolio e a esteira permanece constante com o tempo:

[()-T(t—At)+T,, =0 ®)

O vetor RHS ¢ estabelecido calculando-se a componente normal da velocidade do aerof6lio e a componente normal
da velocidade induzida pelos vortices concentrados da esteira em cada ponto de colocagao.

Uma vez conhecidas as intensidades de cada vortice, ¢ possivel calcular o gradiente de pressdo no aerof6lio e com
isso os esforgos aerodindmicos. A diferenca de pressdo entre as superficies superior e inferior do aerofolio pode ser
calculada através da equag@o:

T
Ap, =p (U+uW,W+wW)j-rj AZ (6)

J
onde p ¢ a densidade do ar, 7 ; € o vetor tangencial a cada painel e Al ; € 0 comprimento de cada painel.

A sustentacdo e o momento (no ponto Xc) totais sdo obtidos integrando-se a diferenca de pressio ao longo do
aerofdlio, 0 modelo matematico elaborado para representar a esteira formada pelo escoamento ao redor de um aerofé6lio
fino foi baseado em Katz & Plotkin (1991). A representagido da esteira e o calculo de sua influéncia sdo fundamentais

para o estudo da ocorréncia do flutter.

3. HIPOTESES DE THEODORSEN E METODO V-g

As forgas aerodindmicas nao-estacionarias sdo calculadas a partir da teoria linearizada de aerofdlios finos. A
abordagem de uma secdo tipica realizada por Theordorsen (1934) determinada uma representagdo para o carregamento
aerodinamico ndo-estacionario do sistema assumindo a hipdtese de movimento harmoénico,

w=we ¢ a=a.e ©

Com as hipdteses apresentadas por Theordorsen, usamos o Método V-g para a resolugéo das equagdes, o qual supde
um amortecimento artificial na matriz de rigidez, e depois de varios passos obtemos:

[0l b, )

A parte imaginaria do autovalor mostra a quantidade de amortecimento artificial necessaria para a condi¢do de
movimento harmonico. A velocidade critica em que acontece o flutter € quando ndo existe o amortecimento artificial

(g=0).

1+ig
QZ

4. DISPOSITIVO EXPERIMENTAL

O dispositivo experimental tem o objetivo de possibilitar a ocorréncia do fendmeno aeroelastico flutter. Assim ele
deve representar experimentalmente as propriedades presentes em uma segdo tipica tedrica. Conner (1996) apresenta
um dispositivo de ensaio aeroelastico 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 flex@o.
Um fio-mola que atravessa um eixo tubular é responsavel pela rigidez em torgao.
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4.1 Dispositivo a ser projetado e fabricado

O dispositivo consiste de uma asa rigida, montada verticalmente ao longo de sua envergadura, contendo um eixo de
aluminio de 15 mm de didmetro localizado a % de corda Em suas extremidades o eixo estid conectado, através de
rolamentos e flanges, a placas que permitem o deslocamento angular. A placa contém pecas para o engaste de vigas de
flexdo. Na placa superior estdo inseridos apoios referentes ao fio-mola de tor¢do. A asa contém ainda um eixo de ago de
didmetro 6 mm colado a % de corda com a finalidade de posicionar corretamente o c.g em relagdo ao eixo elastico. Um
suporte em C engasta as outras extremidades das vigas.

Figura 3. (a) Dispositivo desenhado (b) Detalhes da juncio da flange e rolamento

O dispositivo foi desenhado no software de CAD Catia®. Utilizou-se extensivamente as ferramentas de estimativa
de pardmetros inerciais a partir da geometria dos elementos e também dos materiais que seriam utilizados para a
fabricagdo das pegas.

Os valores dos parametros inerciais obtidos a partir do desenho do dispositivo e das estimativas apresentadas pelo

Catia® sdo: Massa (m) = 2.23 kg, Momento de inércia (/) = 0.0024kg.m*, Momento Estatico (S ) = 0.0494 kg.m.

As dimensdes dos elementos da viga sdo: espessura = 2 mm, a altura = 20mm e o comprimento = 200 mm, ¢ as do fio
mola sdo:didmetro = 0.8, distdncia do apoio ao eixo = 27.6, raio do eixo = 7.5.

Figura 4. Detalhes do dispositivo de flexdo Figura 5. Detalhes do dispositivo de tor¢io

Um tanel de vento de se¢do quadrada de lado / 500 mm do tipo soprador foi utilizado nos ensaios experimentais. A
asa tem perfil Naca 0012 e foi construida com isopor e revestida com papel vinil. A envergadura da asa ¢ maior do que
o bocal do tinel de vento para minimizar os efeitos aerodinamicos de ponta de asa, e suas dimensdes sdo 250 mm de
corda e 600mm de envergadura.
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Figura 6. Sistema experimental montado a frente do tinel de vento.

5. RESULTADOS

Com os valores abaixo, se obtém a velocidade critica de aproximadamente 8,5m/s, como verificado no grafico da
Fig. (7) obtido a partir do método V-g. A velocidade de flutter é aquela onde uma das linhas se encontra com o eixo y =
0. Verifica-se que o projeto do sistema experimental proporcionou uma velocidade critica de flutter possivel de ser
obtida no tanel de vento disponivel.

Tabela 1. Valores referentes a seco tipica. (valores do dispositivo divididos pelo comprimento do bocal de
saida do tunel de vento).

m 4.46 kg/m
72 0.0774
(04

X 0.1976

o
) 32.40 rad/s
) 17.15 rad/s

a
f 5.15 Hz
f 2.8 Hz

a
R 1.89
b 250 m
[ 500 m
P 1.1 kg/m®
a -0.5

_————L___a_

4

ol---

10
Velocidade (m/s)

Figura 7. Grafico de Amortecimento do Método V-g.
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5.3 Resultados Numéricos e Experimentais

Sdo apresentados os resultados experimentais reproduzidos em tinel de vento na cor azul comparados com os
resultados numéricos do método dos vortices concentrados gerados em linguagem Fortran na cor vermelho.

0.01fF T T T T T T T T Ri

0.005} B

E 0 i
=

-0.005 B

-0.01 L I I I I I I I I n

0.5 1 1.5 2 25 3 35 4 4.5 5

Tempo(s)

Figura 8. Grafico experimental de flexacdo em funciio do tempo para a velocidade de 3 m/s.

Repara-se que a linha ndo fica centrada em seu ponto de equilibrio, essa assimetria ¢ dada por um pequeno angulo
de ataque inicial em relagdo ao escoamento, isso ocorreu devido a um erro de colagem entre o aerofolio e o eixo, e
também devido & furagdo das cantoneiras que suportam o fio-mola nao estar devidamente alinhada a furacdo do eixo.
Na Fig. (9) se verifica o resultado numérico para a mesma velocidade.

0.01 l .

0.005 |-

W(m)

-0.005 -

-0.01 -

1 1 1 1 1 1 1 1 1
0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5
Tempo(s)

Figura 9. Grafico numérico de flexacdo em funciio do tempo para a velocidade de 3 m/s.

No grafico numérico verifica-se que o sistema também esta estavel. Observa-se que existem diferengas entre o
resultado numérico e experimental. Tal diferenga ocorre ja que ndo se assumiu nenhum amortecimento estrutural no
desenvolvimento do modelo acroelastico.

Na Fig. (10) verifica-se a comparagdo entre o0 modelo numérico e experimental na fronteira do flutter. Como
esperado, em tal velocidade se tem uma resposta harmdnica do sistema, ou seja, ndo se tem influencia de amortecimento
na resposta aeroelastica. Assim verifica-se uma boa comparagio entre os modelos.

x 10°

W(m)

[l 1 1 1 1 1
9 9.1 9.2 9.3 9.4 9.5 9.6 9.7 9.8 9.9 10
Tempo(s)

Figura 10. Grafico numérico e experimental de flexdo em fun¢do do tempo para a velocidade de 8.6 m/s.
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6. CONCLUSOES

O trabalho foi desenvolvido com o propdsito de validarmos um modelo aeroelastico aplicado a uma segdo tipica de
dois graus de liberdade. Foi usado o método numérico dos vortices concentrados para um aerofdlio ndo-estacionario,
segundo Katz & Plotkin (1991), e foram comparados aos resultados obtidos pelo método V-g utilizando modelo
aerodindmico analitico baseado na teoria de Theodorsen. Finalmente para que o modelo seja realmente validado, seus
resultados foram comparados a resultados colhidos em um experimento que foi construido com base na tese de Conner
(1996).

Os resultados foram satisfatdrios, pois pelo método analitico V-g baseado na teoria de Theodorsen a velocidade de
flutter ou velocidade critica encontrada foi aproximadamente de 7.8 m/s, e para os métodos numérico e experimental foi
a mesma, aproximadamente de 8.6 m/s. As respostas no tempo em velocidades diferentes da critica ndo puderam ser
comparadas por ndo se considerar nenhum modelo de amortecimento no desenvolvimento do modelo aeroelastico. Na
velocidade critica verifica-se alguma coeréncia entre as repostas por ndo se ter influéncia do amortecimento no
resultado experimental, como também se verifica na Fig. (7).
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NUMERICAL AND EXPERIMENTAL SIMULATIONS OF FLUTTER

Eduardo Jesus Tavares, tavaresduda@yahoo.com.br'
Carlos De Marqui Junior, demarqui@sc.usp.br?

" 2University of Sao Paulo — Engineering School of Sao Carlos — Lab. of Aeroelasticity,

Abstract: Flutter is an aeroelastic phenomenon that results from the the interaction between aerodynamic, inertial and
elastic forces, resulting in a self-excited divergent oscillatory behavior of the structure, leading to structural failure.
An aeroelastic model representing a typical section with two-degree-of-freedom, namely pitch and plunge, has been
developed. The unsteady lumped vortex method is used to determine aerodynamic loads. Responses in time domain are
obtained and crotical flutter speed is determined. This critical speed is compared with the result obteined from the V-g
method, considering Theodorsen aerodynamic model. 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. The results from the
numeical and analytical model is also compared with results obtained from experimeal tests in wind tunnel. The
numerical model has a NACA 0012 rigid wing and two independents elastic supports for pitch and plunge degrees-of-
freedom.

Keywords: flutter, aeroelastic model, lumped vortex method, V-g method.
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