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- Os problemas aeroelasticos podem ser estaticos ou dinamicos. O
problema é dinamico se a 1nércia tiver um papel fundamental no
fenomeno. Em geral, o diagrama a seguir sugerido por Collar na
década de 1940 se aplica:

Forcas inerciais
(Dinamica)

Em problemas
modernos, o controle e as
cargas térmicas também

Mecanica de voo Dindmica podem ser presentes
Aeroelas- Estrutural (Aero-servo-termo-
ticidade elasticidade).
Dinamica
Forcas Aerodinamicas Forcas Elasticas
(Mecanica dos fluidos) (Mecanica dos sélidos)

( Aeroelasticidade Estatica
(e
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Classificacao de problemas aeroelasticos

Estatica

Dinamica

Estabilidade Divergéncia

Resposta Distribuicao de
carregamento;
Efetividade de comando;
Reversao de comando

Flutter;
Flutter de estol

Resposta a rajada;
Resposta de comando;
Cargas dinamicas de pouso;
Buffeting;

Galloping
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Equacoes de movimento para a secao tipica (por unidade de
comprimento): ’

b b

mh + Saa + Khh = —L (t) — (L:J:::;Iﬁ::ei\airfoil "
S h+I6+Ko=M,/ 1) B

Assumindo K, =mw’
P Floor of wind tunnel
K,=1,m, K

- a - b a B (.) W/WWW/WWWWW/%W/ Ll

[ o o T

Y, Jot Ud

b Jd U 9d

| Jdt boort

divida a primeira por prbU” a segunda por prh?U?
e
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para obter na forma adimensional:

h,rr —2 ﬁ — _L(T)
'b  prbU?
Mo 2m2 M (T)
HX, a o 27712
prb"U
onde g
X, = — (distancia do c.g. em relacao ao e.e. em semi cordas
: l, mb
7, = 10‘7 (raio de giracao em torno do e.e. em semi cordas)
mb~
m ~
U= - (razao de massa)
mpb*
— a)h ab f ANCI di ' 1s d ladas)
(F @, =—= (frequéncias adimensionais desacopladas
2 v
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Na forma matricial:

. . [ —L(7) ]
1 L I P L 1 b(U)
5 2 n 2
[ ] T LI I S iy
. o 8 e sl wll GST)7
3 & o L prbU" |
Tomando a transformada de Laplace:
—_ [ —L(5) |
g . =25 —2 11 A(s) ()2
S h S xa 4 b $_ 14 pﬂ'bU >
ST T (S“+0)(;)d a(s) U AIGES)a
‘ ‘ prbU~ |
_sb
§ =—
U

EESC - USP



A funcao de transferencia estrutural desejada é dada pela inversa da
matriz anterior, 1sto é:

X(3)= lE-1 (5)F(3)
u
ou
) ] —L(3)
(5) 1 1 |7 (52 +@; ) -5°x, || prbU?
< b = — % .
a(?) 2 AE (S) i _sza 32 + @]‘3 | ‘A[a ES )7
- » pﬂb-U-
onde
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Aerodinamica quase-estatica

Do capitulo 5:

o
M (t)=e(2b)L(t)+ M,

B oC, h
L(t)=q(2b) > (a(t) + = )

Também note que o momento em torno do c.a. é independente de a e
h/b e, portanto, ele pode ser desconsiderado da analise de
estabilidade (pode ser visto como um termo de carga extra).
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Também note que:

a.c | b:c/2 .

ec =e(2b) = g+ a,b

Entao, em variaveis adimensionais:

B , - -

: )z lpUz(zb) IC(T -1 0 h, 0 -1 Z1
prbU” | > S i3 h

4 - : 1 3 b+ 1 Ipt
M, (1) prbU~ ~+a, O]l 0 —+a ||,

hpﬂ'szzd =aC\L(/aa \hz S4 U7 - 475

m
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Observe que as cargas na expressao anterior normalmente sao
dependentes do movimento, pois sao multiplicadas pelas

coordenadas generalizadas a e h / b. No problema de flutter, apenas
os termos dependentes do movimento sao retidos, porque o flutter é
um problema de estabilidade; 1sto é, a equacao diferencial

homogénea é suficiente para descrever o problema de autovalor.

As cargas independentes de movimento (como o momento
aerodinamico em tono do centro aerodinamico) sao necessarias
apenas quando um problema de resposta, como a resposta dinamica
aeroelastica da secao tipica (as rajadas de vento, por exemplo),
precisa ser resolvido.

Entao, a matriz aerodinamica, no dominio de Laplace, lé:
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T —+Clh S —+ah

A(s) =




Aerodinamica Nao Estacionaria

Do capitulo 5:

{ L(5) }_[Anm Au(E)] {h(?)/b}
M,®| | 4,65) 4,3 || )

ou
_Z(E) . —A“(E) _Alz(g) h(E)/b
M, | 4,6) 4,6) || aF)
F(3)=AG)X(3)
(
Ca
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A(s) =

—5°A(3)
—25N(5)

AGS)| 524, A(F)

—(—5%a, +5)A@)

—2[1 +[%—ah }]N(E)

ol Lo 1Y
—& ] —ka, Fl——a
8 2

+2 l+ah SN(s) 1 1,
2 +2 5+ah + Z—a,;

0.557 +0.28085 +0.01365 _ N(3)

o
)5] N(5)

C(s)=

524034555 +0.01365  A(5)

A




O seguinte sistema com 2 entradas e 2 saidas em malha fechada ¢
obtido considerando a realimentacao aeroelastica:

X6 = {h(F)/b} . {—Z (E)}

o(s) M (5)
S —p
- A()
l E7\(3) <
H {h(j)}: 11 {;;f (s*+@;) —5°x,
o(3) A5 —57x,

Equivalente a:

X(5) 1 &
——» G(E)z[[]]—;A(E)E"I(E)] AG) ——»
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Ou.

X(¥) T F(3)
—» G(E)zE(E)[E(E)——A(E)] AG) —>
u

Os polos desse sistema 2x2 multiplas entradas, multiplas saidas
(MIMO) com realimentacao sao dados pelas raizes ou autovalores
assoclados a matriz:

E(5)-—AG)
u
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Entao, a solucao do problema de flutter é:

) T A | —L(3) |
SUE LT =
I sza ;‘5 (Ez-l-a_); )_ a(E) U A10E§)7
‘ ‘ PEH T |
N 6)
=—A(s)s b ¢
S 763}

As solucdes nao-triviais (problema de autovalor) sao obtidas quando:

=) (determinante

| 1
do flutter)

E(s)——A(s)
u
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As 4 raizes da equacao caracteristica (obtida do determinante do
flutter) sao complexas em geral (a nao ser que a frequéncia seja zero,

neste caso, uma raiz de complexo conjugado se divide em duas raizes
reais):

S=6+ik = +i o: razao de amortecimento aeroelastica
U U w: frequéncia modal aeroelastica

As raizes sao funcoes de dois parametros de voo fundamentais (além
das propriedades da secao tipica): velocidade e altitude (ou densidade

do ar):
U wb w, b e Note que o inverso da razao de
= o @, IE @, massa (proporcional a densidade
do ar) pode ser visto como o
m . )
p — — =l ganho do sistema de
mpb realimentacio!
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- O flutter é alcancado se qualquer par complexo conjugado se tornar
instavel (ou seja, a parte real da raiz migra para a parte real
positiva do plano complexo; 1sso significa que o sistema obtém um
"amortecimento negativo" para uma certa velocidade e altitude)

- A divergencia ¢ alcancada se qualquer uma das raizes reais (do par
conjugado complexo que se dividiu em duas raizes reais no eixo
real) migra para o eixo real positivo (ou seja, a divergéncia pode ser
vista como um flutter que ocorre na frequéncia zero)
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Exemplo de calculo de flutter

Assuma os valores

% problema de flutter da secao tipica
valores de entrada:

m= 3.0; % massa por unidade de comprimento (kg/m)

ra= 0.5; % ralo de giragcdao em torno do e.e. (unidades de Db)

b= 0.4; % semicorda (m)

wa= 100; % frequéncia de arfagem desacoplada (rad/s)

wh= 80; % frequéncia de plunge desacoplada (rad/s)

xa= 0.1; % distancia do c.g. atras do e.e. (unidades de b)

ah= -0.2; % distancia do e.e. atras da metade da corda (u. de b)
rho= 1.225; % densidade do ar (kg/m"3)

o\

dclda=2*pi; inclinacdo da curva de sustentacdo - quase-estatico
(1/rad)

«?Pj mu= 4.8721 (output)
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Quasi-Static Solution: Modal Frequency
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Quasi-Steady Solution: Modal Frequency
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Unsteady Solution: Modal Frequency
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Havia grandes discrepancias se métodos diferentes fossem usados
para as velocidades de flutter.

A abordagem quase-estatica é quase sempre muito conservadora. A
abordagem quase-estacionaria é uma boa representacao apenas se a
suposicao de k pequeno (frequéncia reduzida) for valida. Observe que,
neste caso, as velocidades do escoamento eram relativamente baixas e
essa suposicao fol muito violada (veja na proxima pagina o grafico de
raizes nao dimensionais: partes reais versus imaginarias contra a
velocidade do escoamento no caso transiente):

s—5+ik=204,2°
U~ U

O método nao estacionario é o mais confiavel no presente caso.
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Aerodinamica nao estacionaria: evolucao com a velocidade
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O sistema:

X () F(s)
o w— A(S) —>

l E7\(5) <
u

também pode ser expresso em termos de uma realimentacao unitaria:
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F(3)

e
© LE(S) L AG)EN ) ——>

como

«?73 F = |:1 ——AE _1] AX  (como anteriormente)
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Na proxima analise (modelo nao estacionario), os dados usados
para a definicao de secao tipica sao os mesmos do exemplo anterior

"Quadrados" indicam os polos de malha fechada correspondentes a
densidade do ar ao nivel do mar (1,225 kg / m3); "x" indicam polos
da funcao de transferéncia de malha aberta e "circulos" indicam
zeros da funcao de transferéncia de malha aberta

"Quadrados" no plano do lado direito indicam que, no nivel do mar,
a secao tipica é instavel

Os graficos foram obtidos para duas velocidades, 5 m/s (estavel ao
nivel do mar) e 50 m/s (instavel ao nivel do mar), para o “caminho”
dinamico especifico (funcao de transferéncia SISO):

h(3)/b— L(5) = G,,(5)
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Unsteady Model - Root Locus (1,1) versus 1/u (U =5 m/s)
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Unsteady Model - Root Locus (1,1) versus 1/u (U = 50 m/s)

instavel ao nivel do
mar

-0.2
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A partir dos graficos anteriores, torna-se evidente que a natureza
do local da raiz depende da velocidade do escoamento. Observe que
os quatro polos de malha aberta no eixo imaginario correspondem
aos autovalores normalizados de vibracao livre (as frequéncias de
ressonancia da secao tipica)

A migracao dos polos de malha fechada para o plano do lado direito
é influenciada no caso de flutter apenas pela aerodinamica

Para qualquer sistema de feedback, os polos da funcao de
transferéncia de malha fechada (que governam a estabilidade do
sistema) se movem, a medida que o ganho aumenta, dos polos para
os zeros (as vezes no infinito) da funcao de transferéncia de malha
aberta associada

O flutter ocorre quando o ganho (densidade do ar) é tal que um polo
de malha fechada fica no plano do lado direito. Isso pode ocorrer em
uma "altitude negativa", abaixo do nivel do mar, o que indica que o
sistema esta estavel nessa velocidade




