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Nesta aula, discutiremos o problema de reversao e eficiéncia de
comando, que foram anteriormente discutidos para o caso de

uma secao tipica (secao rigida bidimensional com suportes
elasticos)
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«F « Examinaremos a asa reta flexivel em tor¢ao, consideraremos a geometria,

condi¢ao de contorno da asa da aula anterior, portanto.
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Duas defini¢cOes sdo aceitas para a condi¢ao de reversao:

1. A pressao dindmica de reversao de comando ¢ definida como a pressao dinamica
na qual a variacao da sustentacao total da asa em relacao a deflexao da superficie
de comando € nula;

2. A pressao dinamica de reversao ¢ definida com a pressao dinamica na qual a
variacao do momento de flexdao na raiz da asa elastica em relacao a deflexao da
superficie € 1gual a zero.

3. As duas definicOes sao aceitas;

4. Além de se estudar a condi¢ao de divergéncia, verificaremos tambem a efici€ncia
do comando para o caso da asa elastica.
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Relembrando a modelagem da asa flexivel em tor¢ao da aula passada:
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Substituindo a definigao de momento aerodinamico (por unidade de engergadura),
obtemos,

___d?*6 \
Gfd—y2 = —qC“Cmac — €qccy + Nmgd

d*0  qgcae 1 |
«?9 a2 q(;—(;e@ e (a¢*cmac + qeaear — Nmgd)
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Aplicando as condi¢des de contorno

y = 0: 6 =0 (zero deflection)

db _
y = — = (zero twisting moment)
dy
E definindo: A= qie o CCmac  Nmgd
GJ oy = -
1 ae qgcae
PRr— ﬁ (qc Cmac — ngd)
A equacao de equilibrio estatico fica
d*0
2 _
dy
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Na aula anterior, definimos os coeficientes de sustentacao € momento para uma
secao (quando utilizamos a teoria das faixas), que serao alteradas no problema atual
para:

[/

Cyr = ao -+ Cfﬁﬂ Onde:

a ¢ a inclinacao da curva de sustentacao;
B ¢ a deflexdo da superficie de comando;

Cmac = Cmﬁ,B
a(y) = or +6(y)
Assim, a sustentacao € o momento (por unidade de comprimento), sao alterados para
L' = qc(ab + ¢, B)
M, prm— CL, + (]C2Cmﬂ,6

@ Estamos aqui assumindo que a superficie de comando ocupa toda a envergadura do bordo de fuga
da asa elastica!
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Assim, a equacao de equilibrio estatico para a asa elastica com a superficie de
comando ao longo do bordo de fuga ¢ alterada para,

. + 120 = =A%y B
dy?
Onde:
Y = € Cpy + C Cpyy 2 _ geae
ae GJ

Aplicando as condi¢des de contorno para a viga engastada, a solugdo para a variagao
do angulo de rotacdao ao longo da envergadura ¢,

0 = —ypB[1 —cos(ry) —sin(ry)tan(rl)]
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Seguindo a mesma discussao da aula anterior, temos que a sutentagao total na asa
uniforme como:

¢
, gcl tan(Af)
L=/(; Ldy:T[(ngﬁ—i—ccmﬁ) Y, —CCmﬁ:|,3
Onde:
L' =qc (09 + Cgﬁ,B) 0 = —yp[1 —cos(rLy) —sin(ry) tan(rl)]

Aplicando a primeira defini¢do para a condicdo de reversao de comando, ou seja, a
variacao da sustentacao total em relacdo ao angulo de deflexao da superficie de
comando sera nula,

oL tan (A/ cc
—=0= 'ln( ) — g
ap AL CCmy + €y

«F Onde sao conhecidos a distancia entre centro aerodinamico e eixo elastico

(), a corda (c) e os coeficientes aerodinamicos da se¢cao bidimensional.
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A equacao anterior pode ser resolvida numericamente para )¢
O menor valor de A ¢ fornecera a pressao dinamica de reversao:

~ (me?2GJ

IR ecal?

Lembrando que a pressao dinamica dada pela equacgao anterior ¢ valida para a
acrodinamica utilizada e simplifica¢Oes elasticas assumidas. Além disso, ela fo1
obtida considernado uma superficie de comando no bordo de fuga da asa que
estende ao longo de toda envergadura.

De forma similar o que foi1 realizado até entao, podemos supor que a superficie
ocupe uma regiao finita do bordo de fuga, por exemplo:

y:lf - y:R[’

6?9 O<r<R<I
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Portanto, diante da nova configuracao, podemos redefinir a equagao de equilibrio
estatico para cada regido, ou seja

d*6

d—21+)&29‘1=0 0<y<rt

1y

d292 2 2
d—))z-f-)\.(")z:—ll/lﬂ r{ <y< Rl
d*o

— S 4+2%;=0 Ri<y<t¢

onde sao obtidas 6 constantes arbitrarias impondo-se as 6 condi¢des de contorno:

6:(0) =0 02(RE) = 03(RC)
O1(rt) = 6(re) @(Re) — dﬁ(Re)
dy dy
dQI d(‘)z d93

«?73 WW) = E("f) W(E) =0
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Se considerarmos uma aeronave com asas retas rolando, como mostrado na figura

abaixo (metade direita).
A taxa (ou velocidade) de rolagem ¢ definida como “p”, positivo como indicado na

figura.
A Figura da direita mostra que a asa tem um angulo de incidéncia & + 6(y)

w Elastic axis
|

A
pyHaﬁ@

\
Roll rate p \
(rad/s) |

A asa direita “sente” o componente de velocidade py, normal a
dire¢do do escoamento livre e para baixo.
O Angulo de ataque efetivo se torna, portanto:

X ar+6 — py/U
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Contribui¢oes de sustentacdao € momento sao 1guais nos dois lados da acronave (em
relacdo ao eixo de simetria. Nestes casos, esses componentes como simetricos. Do

contrario, como antissimetricos
O Caso de rolagem pode ser tratado como antissimétrico, ja que os componentes do
problema puro de de rolagem sao simeétricos e se cancelam.

No caso do angulo efetivo: w

Elastic axis

0 ) | k
o =9¢{'—|— (—)(y — % | c(yﬁ /,y

« Componente rigido pode ser descartado por simetria.

* Os dois outros termos (angulo elastico (dependente do
angulo de comando) e incremento no angulo de ataque
devido ao movimento de rolagem) sdo antissimétricos, ja
que possuem contribuigdes opostas em relagao ao eixo de '
simetria da aeronave. H

Roll rate p J
(rad/s) |
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Assumindo que a corda ¢ constante, podemos reescrever a equacao de equilibrio
estatico como,

d%o

dy?

+220 = A2 (% — pY)

¢ aplicadas as condi¢des de contorno,
0 = %[Ay — sec(Al) sin(ry)] + ¥ B[tan(r€) sin(Ly) + cos(Ay) — 1]

Assumindo que a aeronave esta rolando a uma taxa constante (steady state), o
momento total de rolagem tem que ser zero.

Ignorando o offset entre a raiz da asa e o eixo de simetria, temos que 0 momento
em torno do eixo de simetria sera:

@ L[l s
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Que pode se resolvida e escrita na seguinte forma adimensional (dependente do
angulo da superficie de comando),

pt  Al{cem, [(L0)* —2sec(rl) +2] — 2ecy, [sec(rl) — 1]} B
U Dae[l — tan(1l)]

Ha uma velocidade do escoamento (e pressao dinamica) na qual a taxa de
rolagem se torna insensivel ao comando,

d (%e) M {cem, [(10)* —2sec(rl) + 2] — 2ecy, [sec(rl) — 1]}

ap 2ae[ l — tan(1l)]

para valores especificos de e/c e para coeficientes aerodinamicos da sec¢ao
bidimensional, a equacgao podera ser resolvida numericamente para se encontrar as
raizes A{, cujo menor valor estard associado com a velocidade de reversao de
comando da asa elastica.
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Uma alternativa € plotar a varia¢ao da taxa de rolagem pelo angulo de comando em
funcao das raizes e, assim determinar a velocidade de reversao.
Por exemplo, para e = 0.25¢, ¢;, = 0.8, and ¢,,, = —0.5
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Retferéncias

1 - An Introduction to the Theory of Aeroelasticity
Y.C. Fung

A leitura do Capitulo 4 (item 4.2 até 4.6) fornece um estudo
aprofundado sobre o tema.

2 - Introduction to structural dynamics and aeroelasticity

D. Hodges and A. Pierce

* Leitura do Capitulo 4 (4.2.5) e soluc¢ao dos problemas 20 e 21 no final do capitulo.
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