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Objetivos

Aeronaves comerciais modernas usam
asas de alto alongamento, principalmente pela
notavel vantagem na redugdo do arrasto
induzido e consequente diminuicdo do
consumo de combustivel. No entanto, tais asas
exibpem elevada flexibilidade estrutural,
tornando-as propensas a deslocamentos e
giros de grande magnitude que podem levar a
configuracdes instaveis de aeronave. Portanto,
previsbes precisas sobre suas configuragbes
de equilibrio e seguranga contra efeitos
aeroelasticos sado cruciais, além de garantir
desempenho aerodindmico adequado.

O calculo desta previsao envolve a
utiizagdo de modelos aerodindmicos e
estruturais formulados em distintas bases
matematicas. Esta caracteristica torna dificil a
implementacédo direta do problema acoplado,
pois sd0 necessarias interpolagdes entre os
dominios. Portanto, um modelo monolitico
baseado em MEF foi desenvolvido para facilitar
esse acoplamento. Resultados relativos aos
efeitos do acoplamento flexural e torcional ja
foram apresentados em edi¢des anteriores do
SIICUSP. Este trabalho objetiva evidenciar a
utilizagdo do modelo desenvolvido no estudo
de dois fendbmenos aeroelasticos estaticos:
divergéncia de asa e reversao de comando.

Metodologia

O modelo aeroelastico desenvolvido
possui dois componentes principais: (i) modulo
aerodindmico baseado na Teoria da Linha
Sustentadora [1], cuja solugdo numérica
fornece o calculo das forgas aerodindmicas
utilizando a distribuicdo da circulagdo I'(y) ao

longo da envergadura [2], e (i) mddulo
estrutural baseado em uma viga geral 6GDL
(ux, uy, uz, 6x, 0y, 6z) [3] modelada com o
modelo de vigas de Euler-Bernoulli para
comportamentos de flexdo e aproximagdes
lineares para torgdo e deslocamentos axiais,
cuja solucdo fornece a distribuicdo de giros e
deslocamentos. Ambos os problemas usam a
técnica dos Elementos Finitos [3] para a
discretizacdo usando a mesma malha, a fim de
eliminar a necessidade de interpolacdo de
forcas/deslocamentos. O acoplamento é dado
considerando a interdependéncia entre os
GDLs estruturais e aerodindmicos diretamente
na formulagdo do problema, atestando o
carater monolitico da formulacdo, e as
condicdbes de contorno sao definidas por
multiplicadores de Lagrange. Os modelos
foram implementados em Python usando
programagao orientada a objetos.

Os fendmenos aeroelasticos estudados
neste projeto séo aplicados a asas finitas e séo
estritamente torcionais. Sob esta hipotese,
segundo Hodges [4], a identificacdo da pressao
dindmica de divergéncia qdiv é feita tragando
os valores reciprocos de torgdo 6y e pressao
dindmica gq, i.e., um grafico 1/6y vs. 1/q linear,
e identificando o ponto em que a curva obtida
cruza o eixo x, jd que isso representaria uma
torcdo infinita (By > o .. 1/6y - 0). A
velocidade de divergéncia Udiv é entdo obtida
usando a definicdo de pressao dinamica.

Quanto a velocidade de reversao (rev.)
de comando Urev, Hodges [4] traz sua
identificacdo como o ponto em que Mx se
anula. Em termos praticos, a distribuicdo de
torcao devido a deflexdo do flap faz com que a
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circulagao total da asa seja zero, resultando em
um momento fletor nulo na raiz. Aumentos
adicionais em 8 diminuiriam a sustentagdo, um
efeito contrario ao resultado esperado.

Resultados

A metodologia supracitada para o
calculo da velocidade de divergéncia é aplicada
para uma asa retangular de envergadura
b =12m, corda ¢ = 1m, inclinagdo do
coeficiente de sustentagdo 2D Cla = 21 e
coeficiente de momento no centro
aerodindmico CmAC = 0 para cada segao de
asa. Nao ha insergéo de torgdes geométricas
ou aerodinamicas. Considera-se uma
excentricidade entre o eixo elastico e o centro
aerodinamico de d = 0.25m, e cada segao

possui rigidez torcional GJ = 50 - 10° Nm°,
A simulacgéo foi realizada considerando
um angulo de ataque a = 5° e densidade

p= 1.225 kg/m3 utilizando 200 elementos
finitos com uma distribuicdo refinada perto da
ponta da asa. A velocidade do escoamento foi
variada entre Uco = [10, 200] m/s em 50
pontos igualmente espacados. A fig. 1 identifica
o ponto de divergéncia de acordo com a

metodologia como 1/qdiv = 333.0 - 10 ° Pa
! que resulta em Udiv = 70.02 m/s.
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Figura 1: Determinagéo da velocidade Udiv.

Uma asa modificada do estudo da
divergéncia é wusada para o calculo da
velocidade de reversdo de comando. Essa asa
considera um aileron que se estende do meio
da envergadura a ponta da asa com

coeficientes de controle CIB=0.8 e
CmpB =— 0.5. As se¢des de asa que contém o
flap tém coeficiente de momento aerodindmico
CmAC = B - CmPB, angulo de sustentagao
nula a_, == ClB/2m. e deflexdodeflappB = 1

° A fig. 2 traz o ponto calculado de reverséo de

comando como Urev = 37.58 m/s.
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Figura 2: Determinagéo da velocidade Urev.

Conclusoes

Este projeto apresentou a aplicagao de
um modelo monolitico baseado em MEF para
estudar problemas aeroelasticos estaticos. Sua
natureza monolitica facilita o acoplamento,
eliminando a necessidade de interpolagdes, e
sua versatilidade é comprovada por calculos de
paradmetros essenciais de projeto: velocidades
de rev de comando e divergéncia. Esforgos
futuros serao direcionados para uma descrigao
dinamica do modelo para calculo de flutter.
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