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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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4.2 Asa de corda constante

- Representacao viga de razao de aspecto elevado (s >> ¢),
asa reta (corda constante). A asa é considerada uma
estrutura unidimensional com secoes rigidas no sentido da
corda.

A A centros
aerodinamicos

elastico
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- Os seguintes parametros sao definidos:

0 (y) rotacao de uma secao na posicao y em torno de e.e.
(positivo anti-horario)

M’, momento de arfagem aerodinamico nariz para cima por
unidade de envergadura

(G modulo de cisalhamento

J momento polar da area (GdJ é a rigidez torcional da secao
transversal)

- Considerando uma secao infinitesimal da viga:

de

o g
dy do d( .. de

% s $¢) fuadiRiidl ey fiadl ¥

«!;3 M dy dy ( dy ) <
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- A condicao de equilibrio estatico, em torno do e.e:

—GJd—9+GJ a9 - d GJd—6 dy+M dy=0
dy dy dy dy
.-.i(GJd—g)+M; =0 (23)
dy dy

que é a equacao diferencial de segunda ordem que governa
a torcao da viga. Duas condicoes de contorno estao
assocladas :

6=0 @ y=0

GJ%zO @ p=i5
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EESC - USP




- A teoria das faixas aerodinamicas € assumida - a sustentacao e o
momento aerodinamico em uma secao dependem apenas do angulo
de ataque nesta secao, ou seja, sao independentes do angulo de
ataque em outros locais. A teoria negligencia os efeitos de ponta de

asa ("envergadura finita”). Assim, a partir da Secao 2.1, em uma
secao especifica ao longo da asa:

aerodynamic U
centers

M’ = M} + L’ec = gec’a(a(y) + 8(»))

- Substituicao em (2.3), resulta apés normalizacao: clastic

axis

y=yls
e —... —_gs"
7?+,U29 =K |((2.4) onde e e ¢

«?9 K=— qgj eac(¥)
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- Observe que, para a asa de corda constante em conexao
com o grau de liberdade de torcao, foram definidos os
seguintes operadores estruturais e aerodinamicos:

S=GJ-2L
dy”
A =qgc’ea

- O operador estrutural é diferencial e o operador
aerodinamico é algébrico.
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- Como na secao 2.1, o problema de estabilidade
(divergéncia) € determinado pela equacao homogenea
(problema de autovalor):

d*6

+’6=0 (25
o2 T (2.3)

com as condicoes de contorno:

0

0
dé

0
-7 1
dy

@ y
0 @ y
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- A solucao geral da equacao diferencial de segunda ordem é
dada por:

0 = Asin lly + Bcos 1y

- A primeira condicao de contorno fornece B = 0. Com essas

informacoes, a substituicao da segunda condicao de
contorno na solucao geral produz:

Attcost =0

o que leva a solucao trivial (A =0 ou z=0). Ou um conjunto
1infinito de solucoes nao triviais, dependendo do valor do
argumento - os chamados autovalores de (2.5):

«F A,=Qn+D)7%4 (n=0,12,...)
e
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- O menor desses autovalores (n = 0) corresponde ao limite
de estabilidade, o valor critico para a estabilidade.
Portanto, a substituicao desse valor na definicao de
i produz a pressao de divergéncia da asa:

7 GJ

Do
4s°c ea

> 2
T _ Yar’

ec’a =t q. =
4 GJ Tai

- Cada autovalor corresponde a uma autofuncao:

6 (y)=sm(2n+ 1)2@ (n=0,1,2,...)
S

(normalizada tomando A =1)
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- Uma solucao para a distribuicao de torcao a qualquer
pressao dinamica pode ser construida por sobreposicao das
autofuncoes. Isso é possivel porque as autofuncoes
representam uma base ortogonal para a expansao em série
da distribuicao de torcao:

03)=),a,6,F)  (26)

m=0

(os coeficientes a,, sao chamados de coordenadas generalizadas)

- Suponha também que a funcao de carregamento - o lado
direito de (2.4) - possa ser expandida em séries
semelhantes de funcoes:

7 K@) =)b,6,00 (27
(e

m=0
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- Para resolver o problema, os coeficientes b,,, devem ser
determinados antes que as coordenadas generalizadas.

- A seguinte condicdo de ortogonalidade pode ser facilmente
demonstrada para o conjunto (normalizado) de
autofuncoes:

1/2 se n=m

1
6,(7)8, (7)dv =
[ 6,076,y {O e om0 L2
- Esta condicao pode ser usada para determinar b,;:

(1) Multiplique (2.7) por On e calcule a integral de 0 a 1:

J, K6,y = 35, (6,96, G)dy
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(2) Os termos no somatorio do lado direito sao sempre zero,
exceto no caso em que m = n (devido a condicao de
ortogonalidade). Portanto, a equacao anterior simplifica

para:

b, =2[ K376, (5)dy

(n=0,1,2,...)

- (3) Substitua (2.6) e (2.7) em (2.4):

i(a,, ‘g’; + ﬁza,,e,,j Zb,,e,, (2.8)
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(4) Observe que cada par de autovalores e as autofuncoes
correspondentes satisfazem a equacao homogénea (2.5):

O o, 9
dy (n=0,1,2,...)

(5) Substitua (2.9) em (2.8) para obter:

i[an (:1'_12 % ﬁ,z,) ey b,,]Hn =13

n=0

resultando em b

4= —nﬁi (n=0,1,2,...

«Fpois a equacao deve valer para qualquer valor de n
p &
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- A ultima equacao é a solucao da equacao diferencial para
qualquer pressao dinamica. Representa a distribuicao de
torcao associada a asa elastica em uma condicao de voo
especifica. Usando (2.6) junto com os autovalores e
autofuncoes, obtém-se:

X b, : y
o= Zg 1 —Q2n+1)* n*/4 st

- Isso leva a solucao do problema de distribuicdo de
carregamento para a asa elastica:

M’ =gc’ea (a(y)+6(»))=Ala+06]
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Outra solucao possivel para o problema:

y=ys
d2 _ _ i qsz 2
?4.#29: K |(24) onde * Tgre¢
'y 2 5
K =_ ‘1"; ea (V)
d’o _ L
-+ 0 =-a(y)
dy
0 = Asenli+ Bcoslt—a(y)
i #0
6(0)=0 B=a(y)
0'(s)=0 A= Btan(ln)
«?;3 0 = o(y)[tan(lus)sen(lL)+cos U —1]
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Ja que agora a distribuicao do angulo elastico (teta) é
conhecida podemos calcular a distribuicao de sustentacao ao
longo da envergadura:

L'=qgca(o+0) 0 = a(y)[tan(tLs)sen(i)+cos i —1]

Da expressao de distribuicao do angulo elastico, verifica-se que
o angulo vail para infinito quando : z-

_GJ (T ’
o cteal 2s

«?} ﬂ“%\/g é=g
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O(s)= a[sec[g\/g — 1]

Bip (degrees)

10 -
o}
6?73 : 02 04 06  os 10 ¢
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Distribuicao de carregamento na asa retangular, interpretacao fisica

=N
SIHN\

Y ‘\
W\

Q)

Momento por unidade de envergadura em torno do e.e. (positivo bordo de ataque para cima:

L' = qcey
M = M;C +el — ngd onde ME,lC — (]Czcmac
L A
N=—=14+-
W + g

&
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Distribuicao de carregamento na asa retangular, interpretacao fisica

d*0  gcae 1 )
+ —0 =——(c ac + gcaeay — Nmgd Nmg
dy? GJ GJ (9¢ emac + geaca, 5d)
»  qcae
AT = T Momento por unidade de envergadura em
1 torno do e.e. (positivo bordo de ataque
2o, = =7 (qc*cmac — Nmgd) para ¢ima.
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Distribuicao de carregamento na asa retangular, interpretacao fisica

d*0
d—yz -+ AZQ s —).2 (ar + El)

0 = Asin(Ly) + Bcos(ry) — (or + o)

0'(¢) =0: A= Btan(Af)

Distribuicao de torcao ao longo da envergadura:

0 = (ar + o) [tan(r€) sin(ry) + cos(ry) — 1]
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Distribuicao de carregamento na asa retangular, interpretacao fisica

A
0 = (ar + o) [tan(A€) sin(ry) + cos(ry) — 1] .
e 7)) L
L' = qca(ar + 0) —> d [
N!ng
a(y) =ar+6(y)
A= (]C_ae
GJ
|
o, = — (qczcmaC - ngd) N — £ — 14 é
J W P
B CCmac  INmgd
oy = —

ae qgcae
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A sustentacao total pode ser obtida de:

l
L=2 / L' dy
0
E substituindo as expressoes para sustentacao ao longo da envergadura e

¢
L =2qca ./0 {ar + (ay +@;) [tan(1€) sin(iy) + cos(ry) — 1]} dy

= 2qcat {(ar + o) [tar;.(éxl).)] — Er}

Que pode ser dividida pelo peso do veiculo e utilizando a definicio de o,
para resultar na expressao de fator de carga em funcao de «;

7T 2 M
N 2GJ(\0) {aear—kccmac[l tan(ké’,)]}

Welt l4 *
«?)} ael {W + 2mgld [l — tarfh(—ké)]} (*)
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Ou de @y em funcao de N

Oy

_ NWle n [1 1l } [ngfzd CCmac]
' 2GJtLtan(re) (*%)

 tan(A0) GJ ()2 e

As expressoes nos permitem especificar um ¢, constante e encontrar N(q),
ou especificar N e encontrar oy(q)

« (Calculo da distribuicao de carregamento aeroelastico é pratico e utilizado de
duas formas. Primeiro, para satisfazer os aerodinamicistas e engenheiros de
desempenho, que precisam conhecer o carregamento e momento em funcao da
altitude e condicoes de voo. Entao, dada uma pressao dinamica e ¢y o fator de carga
ou sustentacao total podem ser obtidas da eq. (¥).

- Por outro lado, o eng. estruturas precisa garantir integridade em fatores de carga
especificos e condicoes de voo (diagrama V-N). Assim, dado um fator de carga e
condicao de voo, precisam saber a distribuicao de carregamento para verificar
tensdes e deformagdes. Quando q, &y e N sdo dados, calcula-se «; e, por fim, a

«F deformacéao torsional @ ¢é calculada e também a distribuicao de sustentacao ao
!;3 longo da envergadura. Assim, momento em flexao pode ser calculado e analise
EESC - USP estrutural realizada.




A lift distribution for elastic wing

lift distribution for rigid wing

0 = (ar + o) [tan(A€) sin(ry) + cos(ry) — 1]

L' = qca(oar + 0)

A

lift distribution for elastic wing

&
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lift distribution for rigid wing
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A leitura do Capitulo 3 (item 3.2) é recomendada.
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